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北斗卫星反射信号岸基海面高度反演精度的评估

张云1，2，赵乐久1，2，孟婉婷3，秦瑾3，盛志超3，杨树瑚1，2，*

(1.   上海海洋大学 信息学院，上海 201306； 2.   上海海洋大学 上海海洋智能信息与导航遥感工程中心，上海 201306；

3.   上海航天电子技术研究所，上海 201109)

摘　　　要：北斗 B3I 信号作为新一代民用码，相较于北斗 B1I 信号，具有码速率更高、码片

宽度更窄等特点。目前，利用北斗卫星导航系统反射测量 (BDS-R) 技术对北斗 B3I 信号进行海面高

度反演的研究较少。基于此，在 2020 年 9 月 7 日山东威海附近海域，接收 B1I/B3I 双频段的直射和

反射信号数据，分别采用时延-多普勒 (DDM) 和载波相位延迟进行岸基海面高度反演。通过实测的

同比数据验证反演精度，在信号特性和测高方法 2 个维度评估北斗 B1I 和 B3I 信号海面高度反演的

性能。结果显示：采用 DDM 测高方法，B1I 频段和 B3I 频段的反演结果与实测数据的平均绝对误

差和均方根误差分别为 1.18 m、1.48 m 和 0.84 m、1.10 m；采用载波相位延迟测高方法，B1I 频段

和 B3I 频段的反演结果与实测数据的平均绝对误差和均方根误差分别为 0.12 m、0.15 m 和 0.10 m、

0.12 m。由于信号特性差异，B3I 频段的 DDM 测高结果相较于 B1I 频段的测高结果精度提高了

28%；B3I 频段的载波相位延迟测高结果精度略优于 B1I 频段，两者差异不明显。实验对北斗

B1I 和 B3I 信号特性和测高方法导致的反演精度差异的评估，证明了 B1I 和 B3I 反射信号均能适用

于海面高度反演的需求。

关　键　词：北斗卫星导航系统反射测量；岸基；时延-多普勒；载波相位延迟；海面高度反

演；精度评估

中图分类号：V221+.3；TB553
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）05-0999-10

 
 

北斗卫星导航系统（Beidou  navigation  satellite
system，BDS）是中国自主设计研发的卫星导航

系统[1]，伴随着全部卫星的发射组网，为全球导航卫

星系统反射测量 (global navigation satellite system ref-
lectometry, GNSS-R)技术提供了新的机遇。

GNSS-R技术可利用 GNSS的反射信号与直射

信号之间的差异进行水面或海面高度的反演 [2]，现

有方法主要包括码相位延迟测高[3-6]、载波相位延迟测

高 [7-14]、信噪比测高 [15]、时延-多普勒（delay-Dopplor
map，DDM）测高[16-17] 等。岸基 GNSS-R海面测高相

对于机载和星载平台，具有稳定性强和精度高等特

点，是研究测高模型及评估测高精度的基础。对于

BDS，现有岸基研究已经完成了基于码相位延迟测

高、信噪比测高和载波相位延迟测高的高度反演实

验。在码相位延迟测高方面，文献 [6]首次使用北

斗卫星 B1I信号，在浙江大洋山海域，成功反演了

海面高度，精度达到亚米级。在载波相位延迟测高

方面，文献 [13-14]分别利用北斗地球同步轨道 (geosta-
tionary equatorial orbit,  GEO)卫星和倾斜地球同步

轨道 (inclined  geosynchronous  orbit,  IGSO)卫星 B1I
信号进行反演，精度可达厘米级，长时间的连续数

据符合潮位变化的趋势；文献 [15]利用北斗 B2a信
号进行水面高度反演实验，在 30 s非相干积分时间

下反演精度达到 5.9 cm。
 
　收稿日期：2021-07-20；录用日期：2021-10-11；网络出版时间：2022-02-23 16：24
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综上所述，目前关于 BDS反射测量（BDS-R）信

号，特别是利用 BDSB3I信号进行海面测高方法和

反演性能分析的研究较少，缺少必要的实验成果及

精度分析。北斗 B3I码作为新一代信号，与北斗 B1I

码载波调制方式相同，波长和抗干扰性相近，采用

载波相位延迟测高方法理论上精度应处于同一等

级；但其相较于 B1I码，码片宽度更窄，理论上 DDM

测高方法可以获得更加精确的测高精度。

本文在山东省威海市山东大学威海分校附近

海域，使用双频 BDS-R接收机，利用岸基北斗 B1I/

B3I双频段直射和反射信号数据，在实验当天风速

波动约 7～11 m/s的条件下，开展 DDM和载波相位

延迟高度反演实验，将测高结果与实测同比数据对

比，对两者由于信号特性产生的测高精度差异进行

实际验证，系统分析了不同测高方法的北斗 B1I和

B3I信号的海面高度反演性能。

 1　岸基 BDS-R海面高度反演原理

 1.1　北斗 B1I/B3I信号结构

BDS采用 L波段右旋圆极化 (right-hand circular
polarization, RHCP)信号，由 I、Q两个支路的测距码

和导航电文正交调制在载波上构成 B1、B2、B3信

号[18]。北斗 B1I和 B3I信号对比如表 1所示。

北斗B1I和B3I信号均采用BPSK调制，B1I信号

带宽为 4.092 MHz，标称载波频率为 1 561.098 MHz；
B3I信 号 带 宽 为 20.46  MHz， 标 称 载 波 频 率 为

1 268.52 MHz。B1I信号的伪码速率为 2.046 MHz，码
片宽度为 0.489 µs，约为 150 m；B3I信号的伪码速

率为 10.23 MHz，码片宽度为 0.098 µs，约为 30 m。
 
 

表 1    北斗 B1I和 B3I信号对比

Table 1    Comparison of Beidou B1I signals and B3I signals

北斗信号 标称载波频率/MHz 带宽/MHz 波长/m 调制方式 伪码速率/MHz 码片个数 码片宽度/µs

北斗B1I信号 1 561.098 4.092 0.192 BPSK 2.046 2 046 0.489

北斗B3I信号 1 268.52 20.46 0.237 BPSK 10.23 10 230 0.098
 

 1.2　岸基海面高度反演模型

卫星反射信号为经过反射面反射后到达接收

机的信号，相对于直射信号存在路径延迟 [19]。假设

反射面（海面）为水平，不考虑地球曲率，构造岸基

BDS-R海面高度反演模型，如图 1所示。

Hr

Dir
Ref

反射天线到海面的高度为 ，北斗卫星与接收

机之间的直射延迟为 ，在海面上的反射信号延

迟为 ，有
Delay = (Ref−Dir)c （1）

Delay
c

式中： 为北斗卫星与接收机在海面的反射信

号相对于直射信号的路径延迟； 为光速。

Hr,measured可得出反演海面高度 为

Hr,measured =
Delay
2sin A

（2）

A式中： 为镜面反射点的 BDS卫星仰角。

 1.3　DDM高度反演原理

DDM中的时间延迟可用于描述反射信号相对

于直射信号的延迟关系。图 2为本次 BDS-R接收

设备输出的 B1I频段和 B3I频段的 DDM（含 15组

 

直射天线 北斗
卫星

反射天线

直射信号 (Dir)

反
射
信
号

 (R
ef)

接收机

全站仪

镜面反射点

微波
测高仪

陆地

海面

H1

H2
Hr

H3 H3 A

图 1    岸基 BDS-R海面高度反演示意图

Fig. 1    Schematic diagram of shore-based BDS-R sea

surface height retrieval
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(b) B3I频段
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图 2    B1I频段和 B3I频段生成的 DDM相关功率图

Fig. 2    DDM correlation power diagram generated by B1I and

B3I frequency bands
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多普勒频偏，每组频偏具有 48路延迟相关）。

在岸基实验中，由于接收机固定，利用时延一

维功率谱实现海面高度反演。由于接收机距离海

面较近，以北斗 B3I信号为例，在时延一维功率谱

中，反射信号波形能量最大值相对于直射信号波形

能量最大值的延迟距离（约 0.15个码片宽度）小于

波形跟踪窗口宽度（时延维度距离，约 7个码片宽

度），因此，直射信号自相关峰与反射信号互相关峰

均落在波形跟踪窗口内。

基于 DDM的高度反演，首先通过计算直射信

号 PRN码自相关峰与反射信号 PRN码互相关峰的

码相位延迟来计算路径延迟 [20]。分别提取 B1I频

段和 B3I频段 DDM中多普勒维度为 0的时延一维

功率谱切片，如图 3所示。由于北斗 B3I信号单个

码片的分辨率较高，其时延一维功率谱中延迟维度

的精度更高。对比图 3中的横轴可以看出，在波形

跟踪窗口内的 B3I频段跟踪窗口宽度（约 250 m）远

小于 B1I频段跟踪窗口宽度（约 750 m），在进行延

迟距离的计算时，理论上可以获得比北斗 B1I信号

更精确的结果。

反射信号能量最大值为 DDM多普勒维度为

0切片中峰值所对应的位置（见图 3），计算该切片

中峰值能量对应的延迟距离（Delaymax），将其与直射

信号能量最大值（见图 3）所对应的延迟（Delaydir）做

差，可以得到两者的距离差（Delaycorr），即为反射信

号与直射信号的延迟距离 [21]。结合式 (1)与式 (2)，

可得反演后的接收天线距离海面的高度 Hr,measured。

图 4为基于 DDM测高方法的岸基 BDS-R海面高

度反演方法流程。
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图 4    岸基 BDS-R DDM海面高度反演方法流程

Fig. 4    Flow chart of shore-based BDS-R DDM sea surface

height retrieval method
 
 1.4　载波相位延迟高度反演原理

基于 BDS混合星座的设计，对于不同轨道类型

的卫星，可将载波相位延迟高度反演方法分为 GEO

相位测高方法[13] 和 IGSO/MEO相位测高方法[14]，本

文实验采用北斗 IGSO/MEO卫星的 B1I/B3I信号数

据。以北斗 B3I信号为例，对数据处理流程进行

说明。

软件接收机利用锁相环对采集的原始数据进

行处理，使输入信号与本地载波的相位差逐渐趋于

收敛，实现相位的稳定跟踪[22]。

Ed Er Ed Er

CI φI

经过接收机跟踪后得到的原始数据，每 1 ms获
取一组相干结果。图 5为经过跟踪后，选取中心时

延 lag，生成的直射/反射相关 IQ功率波形 (1 200 ms)，
即直射信号场 和反射信号场 。将 和 结合，

构造相干复数场 ，提取相干相位观测量 。

不同时间段内接收天线到海面的垂直高度
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时延一维功率谱切片

Fig. 3    Slice of B1I and B3I frequency bands DDM time-delay

one-dimensional power spectrum when Doppler is 0
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Hr,measured φI ρI

Hr,measured

H̃r,measured ∆H H̃r,measured

θ

ρ̂I φI

可以通过 与干涉路径延迟 计算得出。

对 进行首次估计，将实验开始时通过微波

测高仪测得的高度值作为首次估计值，表示为

，两者之间存在高度变化量 。将

与不断变化的卫星仰角 构造路径延迟的估计值

，与连续的相位观测量 生成剩余干涉相位∆φI。

图 6显示了 B3I频段岸基反演获得的 150 s的码延

迟和相位延迟。可以看出，相对于伪码延迟，相位

延迟具有非常高的精度。

对获得的剩余干涉相位进行高频噪声滤波、平

滑处理，通过相位解缠解除相位的缠绕现象。经处

理过的∆φI 进行最小二乘线性拟合，可求得剩余干

涉相位的斜率 m。

∆φI =


∆ϕI,1
∆ϕI,2
...
∆φI,N

 =


1 sin θ̂1

1 sin θ̂2

...
...

1 sin θ̂N

[ a
m

]
= A · x （3）

∆ϕI,N

θ̂N

式中： 为连续时间区间内的剩余干涉相位；

为第 N 秒的卫星仰角读数。

a

m m ∆H

式（3）中计算得出的解向量 x，包含常量 和剩

余干涉相位的斜率 ， 与高度变化量 存在如下

关系：

m = ∆H (4π/λ) （4）

λ式中： 为载波波长。

∆H H̃r,measured

Hr,measured

将 与理论估计高度值 相加，得到接

收机距离海面的反演高度 ，如下：

Hr,measured = H̃r,measured + ∆H （5）

图 7为基于载波相位延迟方法的岸基 BDS-R

海面高度反演方法流程。
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图 5    B3I频段直射和反射 I、Q相关支路波形

Fig. 5    Waveforms of I and Q related branches of direct and reflection in B3I frequency band
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 2　岸基 BDS-R海面测高实验

 2.1　实验场景

2020年 9月 7日在山东省威海市山东大学附

近海域 (37°32′2.483 9″N, 122°2′44.154 4″E）进行岸

基 BDS-R海面高度反演实验，表 2为实验相关参数。

图 8为本文实验场景，在栈桥上架设用于接收

北斗卫星直射 /反射信号的探测天线和接收设备。

直射天线和反射天线的垂直高度为 5.45 m，反射天

线倾角为 42°，天线架设朝向为南偏西 200°。DDM
数据采集时间区间为 2020年 9月 7日 08:18—
10:41(LT），原始中频数据采集时间区间为 2020年

9月 7日 08:18—10:13(LT)。
 2.2　实验相关配置

实验采用的硬件为上海航天电子技术研究所

设计制造的微型 BDS-R接收机，由左旋圆极化

(left-hand circular polarization，LHCP)下视相控阵天

线、宽波束 RHCP上视天线和硬件接收机 3部分组

成，设备能够同时接收和处理北斗 B1I/B3I信号，同

时双频段的设计可以有效消除电离层误差。
 
 

表 2    实验相关参数

Table 2    Experimental parameter

天线架设经纬度 反射天线倾角/（°） 天线架杆长度/m 天线方位角/（°） 直射/反射天线垂直高度差/m

37°32′2.483 9″ N，122°2′44.154 4″ E 42 5.45 200 0.379
 

  

图 8    实验场景

Fig. 8    Experimental scene
 

实验的其他主要器材为手持 GPS定位接收

机、全站仪、微波测高仪、手持便捷式测风仪等。

手持便携式测风仪每间隔 0.5 h进行一次风速监测

并记录（风速单位：m/s）。
全站仪分别测量直射天线、反射天线和测高仪

的相位中心，计算获得天线相位中心与测高仪之间

的距离；微波测高仪实时获取海面与高度计之间的

距离。如图 1所示，将全站仪与接收机反射天线相

位中心的距离记为 H1，全站仪与微波测高仪之间的

距离记为 H2，微波测高仪测量的实时海面高度记

为 H3，有

Hr,field = H1+H2+H3 （6）

验证模型高度 Hr,field 为实测的接收机反射天线

到海面的实时高度，作为本文实验的同比数据，用

于验证 DDM测高方法反演结果 Hr,measured（见式（2））
和载波相位延迟测高方法反演结果 Hr,measured（见

式（5））的精度。

表 3为手持便携式测风仪测得的实验当日的

风速数据（约 15 min采集一次），整个数据采集过程
 

表 3    实验风速数据

Table 3    Experimental wind speed data

采集时间 风速/（m·s−1） 瞬时风向

08:13 7.1 西北

08:31 7.9 西北

08:50 7 西北

09:11 9.5 西北

09:27 9.8 西北

09:46 8.2 西北

10:00 10.8 西北

10:17 10 西北

10:33 11.7 西北
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图 7    岸基 BDS-R载波相位延迟海面高度反演方法流程

Fig. 7    Flow chart of shore-based BDS-R carrier phase delay sea

surface height retrieval method
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中风速维持在较高状态，后段时间（09:11—10:33,
LT）较前段时间（08:13—09:11, LT）风速出现了较

大幅度的上升。

 2.3　卫星数据筛选

图 9显示了实验当天 07:00时刻所选取实验卫

星的天顶图和仰角变化图（07:00—11:00）。岸基实

验中，由于直射 /反射天线位置固定，高度不变，且

反射天线方向固定朝向海面，根据天线波束角范

围，确定接收卫星方位角范围为 110°～290°（以天

线朝向的方位角为中心加减 90°），即图 9（a）的白色

明亮区域。由于低仰角卫星信号受到多径效应，海

面粗糙度和观测噪声等的影响较大，为确保接收信

号的质量，选择仰角范围高于 30°的北斗 IGSO和

MEO卫星，本文实验选取 C10（IGSO）卫星、C13
（IGSO）卫星、C19（MEO）卫星和 C22（MEO）卫星。

图 10为实验卫星的镜面反射点移动轨迹。在 DDM
高度反演过程中，由于反射信号的接收特性，镜面

反射点在信号传播过程中受到障碍物影响，会出现

明显偏离轨迹，投射在陆地（见图 10中灰色栈桥区

域）的情况，导致接收到的 DDM观测波形产生明显

异常，需对相应的数据进行筛除。此外，在载波相

位延迟高度反演过程中，结合上述筛选策略，还需

对软件接收机中捕获到的卫星信号强弱进行判断，

筛选信噪比较高卫星进行反演。

 3　海面高度反演结果与分析

 3.1　B1I/B3I双频段 DDM反演结果

LHCP下视天线同时接收北斗 B1I和 B3I的反

射信号，通过硬件接收机生成相关 DDM输出文件

（4通道采集，输出间隔 1 s）。将全部 DDM数据经

过信噪比筛选及异常波形的筛除后，选取符合条件

的 DDM切片进行反演。

图 11为利用 2.3节筛选方法获得的 4颗卫星

的 DDM数据，根据 DDM测高方法，分别在 B1I和
B3I频段进行海面高度反演的结果。由于硬件接收

机的数据处理机制，部分连续时间段内跟踪处理的
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图 9    实验卫星天顶图和卫星仰角图

Fig. 9    Experimental satellite zenith and elevation angle
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图 10    镜面反射点移动轨迹
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图 11    2020年 9月 7日 08:18—10:41（LT）时刻 C10、C13、

C19、C22卫星 B1I和 B3I频段 DDM反演与

同比数据对比结果

Fig. 11    Comparison of B1I and B3I frequency bands DDM

retrieval results and measured heights of C10, C13, C19 and C22

satellites at 08:18—10:40 September 7, 2020 (LT)
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并非同一颗卫星。例如，在时间区间 09:00—09:45
(LT)中，硬件接收机间断处理 C10和 C13卫星，导

致卫星反演获得的 DDM数据反演结果不连续。此

外，结合 2.3节卫星数据的筛选机制，将不符合镜面

反射点等相应筛选标准的数据，予以筛除，故图 11
中出现部分数据空置的情况。

图 11中实线为实验同比数据，本文实验采用

平均绝对误差 (mean absolute error, MAE)和均方根

误差 (root-mean-square error, RMSE)作为评价指标

验证海面反演精度。将 DDM测高方法反演结果与

同比数据对比，精度验证结果如表 4所示。
  

表 4    DDM测高方法 B1I和 B3I频段卫星精度分析

Table 4    DDM height measuring method for B1I and B3I

frequency bands accuracy analysis

卫星号 卫星高度角/（°）
MAE/m RMSE/m

B1I B3I B1I B3I

C10 59.1～47.2 1.16 0.88 1.41 1.14

C13 49.3～49.9 1.51 1.02 1.62 1.19

C19 45.9～50.4 1.49 0.84 1.82 1.03

C22 51.0～67.7 0.86 0.71 1.08 0.86

全体数据集 1.18 0.84 1.48 1.10
 

 3.2　B1I/B3I双频段载波相位延迟反演结果

在原始数据采集过程中，每 6 min获取一组数

据。由于反射面具有较大粗糙度，以及硬件接收机

本身引起的噪声，为避免剩余干涉相位波形的失

真，需对接收机在信号捕获过程中的门限值进行合

理设定，对接收机处理获得的相位观测量进行判

断，筛选出信噪比较高的数据进行反演。

图 12为利用筛选卫星的原始数据，根据载波

相位延迟测高方法，在 B1I和 B3I频段进行海面高

度反演的结果。图 12中实线为实验同比数据，在

08:24—10:07的观测区间内，B1I和 B3I频段数据

基于载波相位延迟测高方法的精度验证结果如表 5
所示。

 3.3　测高结果分析

在实验当天总体维持较高风速的情况下，利用

08:18—10:41(LT)观测时段区间内的 DDM数据进

行了海面高度反演，通过分析表 4，得出如下结论：

B1I频段全体卫星数据集得到的每秒反演结果与实

测数据的 MAE为 1.18 m，RMSE为 1.48 m，B3I频
段全体数据集得到的每秒反演结果与实测数据的

MAE为 0.84 m，RMSE为 1.10 m。B3I频段相较 B1I
频段，反演的 MAE提高了 0.34  m，RMSE提高了

0.38 m，具有更为精确的反演结果，验证了 1.4节的

理论分析。

对于单颗卫星的反演结果，C22卫星（BDS-3）

相 较 于 C10（BDS-2）、 C13（BDS-2）和 C19（BDS-2）
3颗卫星，BDS-3反射信号的海面反演精度最优，原

因可能是 BDS-3卫星的数据完整率与信噪比均高

于 BDS-2，同时系统偏差等方面优于 BDS-2卫星[23]。

但是由于实验缺乏更多的 BDS-3卫星和 BDS-2卫

星对比结果数据集，不能对 BDS-3卫星和 BDS-2卫

星之间的反演精度差异展开更加全面的分析。

对于载波相位延迟反演，实验每 6 min可以获

得一组反演结果，相较于先前开展的海面高度反演

实验 [14]，在时间分辨率上有了较大幅度提升。对

08:24—10:13(LT)时间区间的 C19和 C22卫星 B1I/
B3I双频段数据进行分析，从表 5中得出结论：在载

波相位延迟海面测高实验中，B1I频段数据反演结

果与同比数据的 MAE和 RMSE分别为 0.12 m和

 

表 5    载波相位延迟测高方法 B1I和 B3I频段卫星精度分析
 

Table 5    Carrier phase delay height measuring

method for B1I and B3I frequency bands

accuracy analysis m　

反演频段 卫星号 MAE RMSE

B1I 全体数据集 0.12 0.15

B3I 全体数据集 0.10 0.12
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图 12    2020年 9月 7日 08:55—10:07（LT）时刻 B1I和 B3I

频段载波相位延迟反演与同比数据对比结果

Fig. 12    Comparison of B1I and B3I frequency bands carrier

phase delay retrieval results and measureed heights at

08:55—10:07 September 7, 2020 (LT)
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0.15 m，B3I频段数据反演结果与同比数据的 MAE
和 RMSE分别为 0.10 m和 0.12 m。与 DDM测高方

法相比，载波相位延迟测高方法反演结果更加精

确，总体维持在较高水平（厘米级）。

从结果上看，B3I频段精度略优于 B1I频段，但

并不明显，这主要是由于两者载波调制方式相同，

波长相近，抗干扰性大致相同，没有 DDM测高方法

中由于信号特性所导致的对反演精度起到较大影

响的差异性因素。

此外，由于载波相位本身的特性，对反射面的

镜面性要求较高，实验当天受到 7～11 m/s的海风

及海潮的作用，海面粗糙度较大，数据反演结果存

在一定误差。结合图 11和图 12进行分析，在实验

前半段 08:00—09:00(LT)的时间区间内，风速的测

量值维持在 7 m/s左右，海面相对平静，载波相位反

演结果与实测高度值较为接近；在实验后半段

09:00—10:30(LT)的时间内，风速呈现一定程度的

上升趋势，最高可达 11.7 m/s，反演结果受到风速影

响，与实测数据出现了一定程度的偏离，这一现象

在 B1I和 B3I频段载波相位延迟高度反演结果中均

得以体现。由于实验风速非实时动态测量，没有进

一步定量评估风速数据对实验精度的影响。实验

结果证明了利用北斗 B3I信号在较高时间分辨率

下（6 min）进行高精度载波相位延迟海面高度反演

的可行性。

 4　结　论

本文利用北斗 B1I和 B3I信号双频段的原始中

频和 DDM数据，采用 2种 BDS-R海面高度反演方

法，于 2020年 9月 7日在威海开展了约 2 h的岸基

实验，从信号特性和反演方法 2个维度评估了反演

性能，得到如下结论：

1） 采用 DDM海面高度反演方法时，由于 B3I
信号具有比 B1I信号更窄的码片宽度和分辨率，在

时延一维功率谱上具有更加精细的延迟分辨率。

B3I频段反演结果的 MAE和 RMSE分别为 0.84 m
和 1.10 m，相较于 B1I频段，MAE提高了 29%，RMSE
提高了 26%。

2） 采用载波相位延迟海面高度反演方法时，由

于 B3I信号载波调制方式与 B1I相同，波长和抗干

扰性相近，B3I频段和 B1I频段的反演结果相较于

同比数据的 MAE和 RMSE分别为 0.10 m、0.12 m
和 0.12 m、0.15 m，B3I信号的反演精度略优于 B1I
信号。

3） 北斗卫星 B1I和 B3I频段的数据都能够有

效地用于岸基海面高度反演，B3I频段的数据整体

表现优于 B1I频段。

4） DDM海面高度反演方法的精度在 1 m左

右，但其对信号质量的要求不高，能够适应不同的

海面状况；而载波相位延迟海面高度反演方法的精

度在 10 cm左右，但其对数据的质量要求较高，海

面风速和海潮的变化都可能影响反演结果甚至影

响载波信号的连续接收导致无法反演。在一般风

速（7～11 m/s）下，能够实现较高时间分辨率（6 min）
的高精度载波相位延迟高度反演。

本次实验受到环境限制及天气的影响，时间共

持续了不到  3 h，缺少实时的动态环境数据，因此，

只定性分析了其中风速变化因素对反演精度的影

响，对于精确的定量评估分析，将在今后的实验中

进行进一步探究。同时在未来将开展结合 DDM和

载波相位延迟海面高度反演方法的优势，实现适应

性更广的高精度海面高度反演研究。
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验提供的帮助。

参考文献（References）

 杨元喜. 北斗卫星导航系统的进展、贡献与挑战[J]. 测绘学报,

2010, 39(1): 1-6.

YANG  Y  X.   Progress,  contribution  and  challenges  of  compass/

Beidou satellite  navigation  system[J].  Acta  Geodaetica  et   Carto-

graphica Sinica, 2010, 39(1): 1-6（in Chinese）.

[  1  ]

 邵连军, 张训械, 刘经南, 等. GNSS-R海面测高算法[J]. 海洋测绘,

2010, 30(2): 1-3.

SHAO L J, ZHANG X X, LIU J N, et al.  The algorithm of sea sur-

face  altimetry  on  GNSS-R[J]. Hydrographic Surveying  and  Chart-

ing, 2010, 30(2): 1-3（in Chinese）.

[  2  ]

 TREUHAFT R  N,  LOWE S  T,  CINZIA  Z,  et  al.   2-cm  GPS   alti-

metry  over  Crater  Lake[J].  Geophysical  Research  Letters,  2001,

22(23): 4343-4346.

[  3  ]

 白伟华, 孙越强, 朱光武, 等. 利用岸基GNSS-R信号反演湖面高

度[C]//第一届中国卫星导航学术年会, 2010: 1646-1652.

BAI W H, SUN Y Q, ZHU G W, et al. Lake surface height retrieve

using coastal GNSS-R signals[C]//The First China Satellite Naviga-

tion Conference, 2010: 1646-1652(in Chinese).

[  4  ]

 RIUS A, CARDELLACH E, MARTÍN-NEIRA M.  Altimetric ana-

lysis of the sea-surface GPS-reflected signals[J]. IEEE Transactions

on Geoscience and Remote Sensing, 2010, 48(4): 2119-2127.

[  5  ]

 ZHANG Y, TIAN L, MENG W, et al.  Feasibility of code-level alti-

metry  using coastal  BeiDou reflection  (BeiDou-R)  setups[J].  IEEE

Journal of  Selected  Topics  in  Applied  Earth  Observations  and  Re-

mote Sensing, 2015, 8(8): 4130-4140.

[  6  ]

 FABRA F, CARDELLACH E, RIUS A, et al.  Phase altimetry with[  7  ]

1006 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年

https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-3044.2010.02.001
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-3044.2010.02.001
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-3044.2010.02.001
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-3044.2010.02.001
https://doi.org/10.1109/TGRS.2009.2036721
https://doi.org/10.1109/TGRS.2009.2036721
https://doi.org/10.1109/JSTARS.2015.2446684
https://doi.org/10.1109/JSTARS.2015.2446684
https://doi.org/10.1109/JSTARS.2015.2446684
https://doi.org/10.1109/JSTARS.2015.2446684
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-3044.2010.02.001
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-3044.2010.02.001
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-3044.2010.02.001
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-3044.2010.02.001
https://doi.org/10.1109/TGRS.2009.2036721
https://doi.org/10.1109/TGRS.2009.2036721
https://doi.org/10.1109/JSTARS.2015.2446684
https://doi.org/10.1109/JSTARS.2015.2446684
https://doi.org/10.1109/JSTARS.2015.2446684
https://doi.org/10.1109/JSTARS.2015.2446684


dual  polarization  GNSS-R  over  sea  ice[J].  IEEE  Transactions  on

Geoscience and Remote Sensing, 2012, 50(6): 2112-2121.

 SEMMLING A M, BEYERLE G, STOSIUS R, et al.  Detection of

arctic ocean  tides  using  interferometric  GNSS-R  signals[J].   Geo-

physical Research Letters, 2011, 38(4): L04103.

[  8  ]

 SEMMLING A M,  BEYERLE G,  BECKHEINRICH J,  et  al.  Air-

borne GNSS reflectometry using crossover reference points for car-

rier phase altimetry[C]//Geoscience & Remote Sensing Symposium.

Piscataway: IEEE Press, 2014: 3786-3789.

[  9  ]

 SEMMLING  A  M,  BECKHEINRICH  J,  WICKERT  J,  et  al.   Sea

surface  topography  retrieved  from GNSS  reflectometry  phase  data

of the GEOHALO flight mission[J]. Geophysical Research Letters,

2014, 41(3): 954-960.

[10]

 RIUS  A,  NOGUÉS-CORREIG  O,  RIBÓ  S,  et  al.   Altimetry  with

GNSS-R interferometry: First proof of concept experiment[J]. GPS

Solutions, 2012, 16(2): 231-241.

[11]

 CARDELLACH E, RIUS A, MARTIN-NEIRA M, et al.  Consolid-

ating the  precision  of  interferometric  GNSS-R  ocean  altimetry   us-

ing  airborne  experimental  data[J].  IEEE  Transactions  on  Geo-

science and Remote Sensing, 2014, 52(8): 4992-5004.

[12]

 ZHANG Y,  LI  B,  TIAN  L,  et  al.   Phase  altimetry  using  reflected

signals  from  BeiDou  GEO  satellites[J].  IEEE Geoscience  and  Re-

mote Sensing Letters, 2016, 13(10): 1410-1414.

[13]

 杭斯加, 张云, 李彬彬, 等. 岸基北斗IGSO卫星反射信号相位测高

[J]. 遥感信息, 2020, 35(1): 73-81.

HANG S J, ZHANG Y, LI B B, et al.   Feasibility of coastal phase

altimetry using BeiDou IGSO satellite  reflected signals[J]. Remote

Sensing Information, 2020, 35(1): 73-81（in Chinese）.

[14]

 王冬伟, 孙越强, 王先毅, 等. 使用北斗三号B2a反射信号测量水

面高度与实验研究[J]. 武汉大学学报(信息科学版), 2022, 47(11):

1878-1886.

WANG D W, SUN Y Q, WANG X Y, et al.  The water surface alti-

metry and experiment research using BD-3 B2a reflected signal[J].

Geomatics  and  Information  Science  of  Wuhan  University,  2022,

47(11): 1878-1886（in Chinese）.

[15]

 张云, 张杨阳, 孟婉婷, 等. 机载 GNSS 反射信号海面测高模型的

研究[J]. 海洋学报, 2020, 42(3): 149-156.

ZHANG Y, ZHANG Y Y, MENG W T, et al.  Research on sea sur-

face altimetry model of airborne GNSS reflected signal[J]. Haiyang

[16]

Xuebao, 2020, 42(3): 149-156（in Chinese）.

 张云, 马德皓, 孟婉婷, 等. 基于TechDemoSat-1卫星的GPS反射信

号海面高度反演的研究 [J]. 北京航空航天大学学报 ,  2021,

47(10): 1941-1948.

ZHANG Y, MA D H, MENG W T, et al.  Research on sea surface

altimetry  model  of  GPS  reflected  signal  based  on  TechDemoSat-1

satellite[J]. Journal of Beijing University of Aeronautics and Astro-

nautics, 2021, 47(10): 1941-1948（in Chinese）.

[17]

 国家市场监督管理总局, 国家标准化管理委员会. 北斗卫星导航

系统公开服务性能规范: GB/T 39473—2020 [S]. 北京: 中国标准

出版社, 2020.

State Administration  for  Market  Regulation,  Standardization   Ad-

ministration  of  the  People ’s  Republic  of  China.  Specifications  for

open  service  performance  of  BeiDou  navigation  satellite  system:

GB/T 39473—2020[S]. Beijing: Standards Press of China, 2020(in

Chinese).

[18]

 JIN S, QIAN X, WU X.  Sea level change from BeiDou navigation

satellite  system-reflectometry  (BDS-R):  First  results  and  evalu-

ation[J]. Global & Planetary Change, 2017, 149: 20-25.

[19]

 GUO J Y, WANG S Y, LIU X, et al.  Altimetric algorithm and er-

rors of  ocean  altimetry  using  GNSS  reflection  signals[J].   China-

Ocean Engineering, 2015, 29(6): 933-944.

[20]

 杨东凯, 张其善. GNSS反射信号处理基础与实践[M]. 北京: 电子

工业出版社, 2012∶8-9.

YANG D K, ZHANG Q S. GNSS reflected signal processing: Fun-

damentals and applications[M]. Beijing: Publishing House of Elec-

tronics Industry, 2012: 8-9(in Chinese).

[21]

 张益强, 张其善, 杨东凯, 等. 基于 GPS 遥感的延迟映射接收机关

键技术[J]. 北京航空航天大学学报, 2006, 32(3): 333-336.

ZHANG Y Q,  ZHANG Q S,  YANG D K,  et  al.   Design  of  delay

mapping  receiver  for  GPS  remote  sensing[J].  Journal  of  Beijing

University  of  Aeronautics  and  Astronautics,  2006,  32(3):  333-336

（in Chinese）.

[22]

 郑友淼. BDS-2/BDS-3的MEO卫星B3I频率数据质量对比分析[J].

北京测绘, 2020, 34(5): 675-678.

ZHENG Y M.  Comparative analysis of BIOI frequency data qual-

ity of  MEO satellite  based on BDS-2/BDS-3[J]. Beijing Surveying

and Mapping, 2020, 34(5): 675-678（in Chinese）.

[23]

第 5 期 张云，等：北斗卫星反射信号岸基海面高度反演精度的评估 1007

https://doi.org/10.1109/TGRS.2011.2172797
https://doi.org/10.1109/TGRS.2011.2172797
https://doi.org/10.1002/2013GL058725
https://doi.org/10.1007/s10291-011-0225-9
https://doi.org/10.1007/s10291-011-0225-9
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.1109/TGRS.2011.2172797
https://doi.org/10.1109/TGRS.2011.2172797
https://doi.org/10.1002/2013GL058725
https://doi.org/10.1007/s10291-011-0225-9
https://doi.org/10.1007/s10291-011-0225-9
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.1109/TGRS.2011.2172797
https://doi.org/10.1109/TGRS.2011.2172797
https://doi.org/10.1002/2013GL058725
https://doi.org/10.1007/s10291-011-0225-9
https://doi.org/10.1007/s10291-011-0225-9
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.1109/TGRS.2011.2172797
https://doi.org/10.1109/TGRS.2011.2172797
https://doi.org/10.1002/2013GL058725
https://doi.org/10.1007/s10291-011-0225-9
https://doi.org/10.1007/s10291-011-0225-9
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/TGRS.2013.2286257
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.1109/LGRS.2016.2578361
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-3177.2020.01.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-5965.2006.03.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020
https://doi.org/10.19580/j.cnki.1007-3000.2020.05.020


Evaluation of accuracy of shore-based sea surface height inversion based on
Beidou satellite reflected signals

ZHANG Yun1，2，ZHAO Lejiu1，2，MENG Wanting3，QIN Jin3，SHENG Zhichao3，YANG Shuhu1，2，*

(1.   College of Information Technology，Shanghai Ocean University，Shanghai 201306，China；

2.   Shanghai Marine Intelligent Information and Navigation Remote Sensing Engineering Technology Research Center，

Shanghai Ocean University，Shanghai 201306，China；

3.   Shanghai Spaceflight Institute of TT&C and Telecommunication， Shanghai 201109，China)

Abstract： Beidou  B3I  signal,  a  new  generation  of  civil  code,  has  a  higher  rate  and  narrower  chip  width
compared with B1I signal. Currently,there are few studies on the retrieval of sea surface height from B3I signals by
using  the  Beidou  reflected  signal  (BDS-R)  technology  and  no  relevant  experimental  results  and  accuracy
evaluation.This paper usesthe direct and reflected signal data of the B1I/B3I dual band received by the receiver in the
sea area near Weihai, Shandong on September 7, 2020, and adopts the delay-Doppler-map (DDM) and carrier phase
delay  methods  respectively  to  carry  out  shore-based  sea  surface  height  retrieval.  The  measured  data  was  used  to
confirm the  retrieval ’s  accuracy,  and  the  performance  of  the  B1I  and  B3I  signals ’  sea  surface  height  retrieval  was
assessed in  terms of  both their  signal  characteristics  and their  height  measuring technique.The results  show that  the
mean absolute error/root mean square error of B1I and B3I are 1.18 m/1.48 m and 0.84 m/1.10 m using DDM. The
mean  absolute  error/root  mean  square  error  are  0.12  m/0.15  m and  0.10  m/0.12  m respectively  using  carrier  phase
delay.Due to the difference in signal  characteristics,  the accuracy of DDM altimetry B3I is  28% higher than that  of
B1I,  and  the  accuracy  of  carrier  phase  delay  altimetry  B3I  is  slightly  better  than  that  of  B1I,  with  no  obvious
difference  between  the  two.Both  B1I  and  B3I  reflected  signals  are  demonstrated  to  be  suitable  for  retrieving  sea
surface height in this experiment, which compares the differences in retrieval accuracy between B1I and B3I related to
signal characteristics and altimetry method.

Keywords： Beidou  reflected  signal； shore-based； delay-Doppler-map； carrier  phase  delay； sea  surface  height
retrieval；accuracy evaluation
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基于空调正弦送风的清除客舱引气污染物方法

林家泉，李波，邱岳恒*

(中国民航大学 电子信息与自动化学院，天津 300300)

摘　　　要：客机从廊桥推出排队等待起飞期间，机坪大量的气态污染物会从发动机引气系统

直接进入客舱，目前客舱空调采用的是恒值风速送风，引气污染物的清除效率不高。基于此，建立

了 Boeing737 客舱仿真模型，通过粒子图像测速 (PIV) 实验验证了客舱仿真模型的准确性。选取

NO2 为引气污染物，空调采用正弦信号送风替代恒值信号送风，模拟了天花板送风、侧壁送风和混

合送风 3 种送风模式，获得了恒值信号送风和正弦信号送风情况下乘客呼吸区和客舱整体的 NO2 分

布特征，提出将空气龄和吹风感指数 (DR) 相结合的方法，评估出有利于引气污染物排出的空调最

佳送风工况。结果表明：在 180 s 时，相比恒值信号送风，空调采用正弦信号送风后，在天花板送

风模式下，客舱内的 NO2 平均质量浓度降低了 7.95%，侧壁送风模式下降低了 6.51%，混合送风模

式下降低了 23.3%。正弦信号送风下混合送风模式 NO2 清除效果最好，空气龄最小，且乘客的吹风

感指数也符合热舒适性要求。

关　键　词：飞机客舱；正弦送风；引气污染物；空气龄；吹风感指数

中图分类号：V245.3
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据统计，民航飞机在起飞阶段，由于燃料的不

完全燃烧，会产生大量的 NOx、SO2、CO、颗粒物等

大气污染物，这些污染物会长期积聚在跑道周围，

严重影响空气质量 [1-2]。由于飞机在起飞前需要在

跑道外等候一段时间，在这期间，大量的污染物会

通过发动机引气系统进入客舱，污染客舱内空气环

境。因此，在一定的通风量下，提高空调系统的排

污效率，快速地将污染物排出客舱外，减少对乘客

的危害，显得尤为重要。

目前，对于污染物在飞机客舱中的传播规律已

经有了大量的研究，包括不同送风方式和速度下的

污染物传播规律研究 [3-5]、不同种类的污染物传播

规律研究 [6-9]。除了在现有送风形式上的研究之外，

有部分研究提出将个性送风口安装在座椅下方或

扶手处等位置，通过个性送风来减少污染物传播并

保持热舒适 [10-13]，但是这些改进的新型送风方式需

要对现有飞机上的空调系统及送风口位置进行大

规模更改，因此更适合在未来飞机的设计上作为参

考，而不能成为提高现有飞机客舱通风效果的选择。

通过引气系统增加新风量可以改善客舱内空

气质量，但这样会导致更高的发动机燃油消耗，因

此，探寻一种无需增加新风供给量就可以改善客舱

空气品质的送风方式，有一定现实意义。非稳态送

风对建筑室内空气混合有积极效果，不少学者对此

进行了研究。Mesenholler等 [14] 对目前国内外非稳

态送风研究进行了总结，主要包括间歇性气流、正

弦气流和模拟自然风气流，发现非稳态送风在提高

建筑室内排污效果和通风质量方面有着重要的研

究意义。Fallenius等 [15] 发现脉动送风可以产生更

多数量的涡旋，减少停滞区产生，起到增强混合的
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积极作用。van Hooff等 [16] 研究得出采用时间周期

性供应的正弦送风速度可以有效提高污染物去除

效率。这些都证明了在建筑室内环境中，非稳态送

风可以有效提高室内污染物去除的效率。

相关人员在飞机客舱中对方波送风也进行了

相关研究。Wu和 Ahmed[17] 发现在飞机客舱环境

中应用方波信号的送风方式可以有效加强新鲜空

气和舱内剩余空气的混合；林家泉和戴仕卿[18] 得出

在方波信号下混合送风为客舱最优的送风方式。

但方波信号风速变化较为突然，气流波动幅度大，

易导致乘客的不适，因此，本文采用风速变化较为

舒缓的正弦信号，以引气污染物清除效果为研究对

象，在保证通风量一定的情况下，对比不同送风模

式下恒值信号送风和正弦信号送风的排污效果，以

空气龄为评价指标对空气质量进行评价，并结合吹

风感指数  (draft rating index，DR)评价指标，评价不

同送风工况下乘客的热舒适性，得出客舱空调最佳

的送风工况。

 1　本文研究方法

 1.1　飞机客舱模型

计算流体力学 (computational fluid dynamics， CFD)
数值模拟是得到客舱环境中流场分布的有效方

法。图 1为客舱实验平台，图 2为采用 CFD数值模

拟建立的客舱仿真模型，模型中包含有天花板送风

口 2个，侧壁送风口 10个，个性化送风口 30个，底

部排风口 10个，内部包含有 5排，6列的座椅。为

保证计算精度，同时减少网格数量，采用局部精细

化的方法对网格进行处理，采用四面体网格划分方

式，平均网格质量均在 0.7以上，网格数量为 534万。

 1.2　数值模型

k-ε
在数值模拟中，根据飞机客舱内部流场特点，

在湍流计算中使用 RNG  湍流模型，可以得到较

高的计算准确性[19]，其控制方程如下：

ρ
∂ϕ̄

∂t
+ρūi

∂ϕ̄

∂xi
− ∂

∂xi

(
Γϕ,eff

∂ϕ̄

∂xi

)
= S ϕ （1）

Γϕ,eff ϕ̄

ūi xi

ρ S ϕ

式中： 为广义扩散系数； 为通用变量均值 (速
度、温度、质量浓度等)； 为 方向的平均速度，m/s；
为密度，kg/m3； 为广义源项。

求解压力-速度耦合方程采用 SIMPLE算法，压

力插值为二阶，控制方程的对流项和黏性项均采用

二阶离散格式。当所有的比例残差变平并达到最

小值时，计算获得收敛。

 1.3　客舱 CFD模型验证

采用 CFD数值模拟和实验验证结合的方法，通

过粒子图像测速 (particle image velocimetry，PIV)技
术在实验舱对所建立的数值模型进行验证，利用烟

雾发生器产生平均粒径约为 1.5 µm的颗粒，从天花

板和侧壁送风口进入客舱，从底部排风口排出。将

所需测量的截面划分为 4个区域，使用 1 600万像

素的 CCD相机对第 2排和第 3排座椅中间的示踪

粒子图像进行采集，单个采集区域面积为 900 mm×
600 mm，通过数据处理将各个子区域的流场图拼

接，得到整个截面的粒子运动时均场。图 3为 PIV
实验和仿真结果对比，客舱在建模过程中进行了简

化和近似，实验结果和仿真结果中得到了基本一致

的气流运动形式。

 1.4　网格独立性验证

对客舱网格数量分别为 327万、388万、470万、

534万和 739万的 5种情况进行模拟，计算采用稳

态方式，当变量曲线不随迭代次数变化时，认为计

算收敛。

图 4为网格独立性分析。取第 1排座椅上方

10个采样点的空气流速进行对比，可以发现，网格

数量为 534万和 739万 2种情况下的采样点的速度

 

(a) 实验舱

(b) 空调系统

图 1    客舱实验平台

Fig. 1    Cabin experiment platform
 

 

天花板送风口侧壁送风口

排风口

图 2    Boeing737客舱仿真模型

Fig. 2    Boeing737 cabin simulation model
 

1010 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



值较为接近，说明数量为 534万的网格可以获得较

为准确的流场信息，增加网格对结果无明显影响。因

此，经过网格独立性验证，采用 534万数量的网格

进行 CFD模拟。

 1.5　仿真边界条件设定

仿真过程中，选取 NO2 作为污染物，出口设置

为压力出口，送风口设置污染物 NO2 质量浓度为 5×

10−5 kg/m3，共释放 60 s，60 s后开始送入新鲜空气，送

风温度为 295 K。在不同送风模式下，送风量均保

持相同，经计算，各送风口的送风速度如表 1所示。

其中，正弦送风是以正弦函数为基准的时间周期型

速度函数，周期为 60 s，不同正弦函数的供气速度通

过UDF导入 FLUENT中设置边界条件进行模拟计算。

 2　仿真结果分析

 2.1　恒值信号送风客舱内气流特征

客舱内空气流动是影响气体污染物传播的重

要原因。选取客舱内第 3排区域截面的流场图，观

察不同送风模式下在 140，160，180 s这 3个时刻的

流场变化情况。

在恒值信号下，送风速度恒定，天花板送风模

式下流场如图 5所示。新鲜空气沿舱壁向下运动，

到达客舱底部，一部分通过排风口排出舱外，另一

部分在客舱中部汇合并形成向上的运动气流，在中

间乘客位置处产生 2个主要的涡旋。侧壁送风模

式下流场如图 6所示。侧壁送风口送出的新鲜空

气，在康达效应的影响下，沿行李架表面向上运动，

在天花板处相遇后形成向下运动的气流，在靠近过

道乘客位置处形成一顺一逆 2个涡旋。混合送风

模式下流场如图 7所示。从天花板和侧壁 2个送

风口送出的新鲜空气，在行李架拐角处相遇后，产

生向下运动的气流，在中间乘客位置处形成较大的

涡旋，向下的气流撞击地板后分别向客舱两侧运

动，一部分气流从排风口排出舱外，另一部分沿舱

壁向上运动。通过观察发现，随着时间增加，天花

板送风模式、侧壁送风模式和混合送风模式下的涡

旋位置均未发生明显变化，由于涡旋的涡心处风速

低，会形成大面积的空气滞留区。
 
 

(a) t=140 s (b) t=160 s (c) t=180 s

图 5    天花板送风模式下的流场（恒值信号）

Fig. 5    Flow field of ceiling air supply mode (constant value signal)
 
 

 

表 1    送风速度
 

Table 1    Air supply speed m/s　

送风模式
恒值信号送风

速度
正弦信号送风

速度

天花板送风 3.9 3.9+3.9sin
(

2π
60

t
)

侧壁送风 3.6 3.6+3.6sin
(

2π
60

t
)

混合送风
天花板送风 2.5 2.5+2.5sin

(
2π
60

t
)

侧壁送风 1.3 1.3+1.3sin
(

2π
60

t
)
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仿真模拟结果
PIV实验结果

图 3    PIV实验和仿真结果

Fig. 3    PIV experiment and simulation results
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图 4    网格独立性分析

Fig. 4    Grid independence analysis
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(a) t=140 s (b) t=160 s (c) t=180 s

图 6    侧壁送风模式下的流场（恒值信号）

Fig. 6    Flow field of side wall air supply mode (constant value signal)
 
 
 

(a) t=140 s (b) t=160 s (c) t=180 s

图 7    混合送风模式下的流场（恒值信号）

Fig. 7    Flow field of mixed air supply mode (constant value signal)
 

 2.2　正弦信号送风客舱内气流特征

正弦信号送风情况下，送风速度随时间不断变

化，天花板送风模式下流场如图 8所示。在 t=140 s
时刻，速度处于高速阶段，涡旋处于中间乘客位置

处；随着送风速度减小，当 t=160 s时，涡旋逐渐向

上偏移，且半径逐渐减小；当 t=180 s时，涡旋处于

行李架附近。侧壁送风模式下流场如图 9所示。

t=140 s时在靠近过道乘客位置处存在 2个对称的

涡旋；随着送风速度减小，当 t=160 s时，客舱中间

向下的气流动力减弱，涡旋半径变小，并且向下发

生偏移； t=180 s时，在乘客呼吸区形成新的涡旋。

混合送风模式下流场如图 10所示，当 t=140 s时，送

风速度大，在中间乘客头顶位置形成 2个对称的涡

旋；随着送风速度减小，当 t=160 s时，在客舱过道

处向上的气流动力减小，导致涡旋向下运动；当

t=180 s时，涡旋到达客舱底部，半径变小，同时在客

舱上部行李架附近形成新的涡旋，新的涡旋继续向

下移动，整个过程不断循环。随着时间增加，流场

的变化导致涡旋位置发生变化，涡旋中心空气滞留

区被打破，客舱内空气流动性得到增强。
 
 

(a) t=140 s (b) t=160 s (c) t=180 s

图 8    天花板送风模式下的流场（正弦信号）

Fig. 8    Flow field of ceiling air supply mode (sinusoidal signal)
 
 
 

(a) t=140 s (b) t=160 s (c) t=180 s

图 9    侧壁送风模式下的流场（正弦信号）

Fig. 9    Flow field of sidewall air supply mode (sinusoidal signal)
 

1012 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



(a) t=140 s (b) t=160 s (c) t=180 s

图 10    混合送风模式下的流场（正弦信号）

Fig. 10    Flow field of mixed air supply mode (sinusoidal signal)
 

 2.3　客舱内 NO2 平均质量浓度变化

为了分析 NO2 在客舱内的变化情况，采集了不

同时刻整个客舱内的 NO2 平均质量浓度，图 11为

2个周期内 (60～180 s)6种工况下的变化情况，正

弦信号送风下的 NO2 质量浓度下降更快。在 t=180 s
时，天花板送风模式中正弦信号送风比恒值信号送

风下的 NO2 质量浓度降低了 7.95%，侧壁送风模式

降低了 6.51%，混合送风模式降低了 23.3%，可以看

出，混合送风模式下 NO2 质量浓度下降最多，说明

混合送风模式中正弦信号送风排污效果最明显。
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图 11    客舱内部 NO2 质量浓度

Fig. 11    Concentration of NO2 in cabin

 2.4　乘客呼吸区截面 NO2 分布

选取乘客呼吸区高度处的水平截面研究 NO2

分布情况，图 12为 t=180 s，风速为恒值信号时，天

花板送风、侧壁送风和混合送风 3种送风模式下

的 NO2 分布。可以看出，不同送风模式下的 NO2

分布存在较大差异。天花板送风模式如图 12(a)所
示，在第 3排右侧区域存在小面积 NO2 聚集现象，

两侧靠近壁面位置处 NO2 质量浓度较低，且座椅与

座椅之间的 NO2 质量浓度高于过道区域；侧壁送风

模式如图 12(b)所示，整个截面内 NO2 质量浓度相

差较小，说明在侧壁送风模式下，NO2 分布较为均

匀；混合送风模式如图 12(c)所示，在第 4排和第

5排区域 NO2质量浓度较高，同时两侧靠近舱壁区

域的 NO2 质量浓度较低，这是因为新鲜气流沿着客

舱壁面向上流动，壁面周围的 NO2 可以更快地得到

稀释。整体来看，在恒值信号下，天花板送风和混

合送风模式都存在 NO2 聚集现象，这是由于客舱内

气流循环基本处于稳定状态，存在大面积的空气滞

留区，滞留区内 NO2 长期积聚，很难排出舱外。

图 13为 t=180 s，风速为正弦信号时，3种送风

模式下的 NO2 分布。天花板送风模式如图 13(a)所
示，在 2排座椅之间存在大量低质量浓度区域，座

椅附近区域 NO2 质量浓度低于过道区域；侧壁送风

模式如图 13(b)所示，NO2 分布较为均匀，过道处

NO2 质量浓度低于座椅间质量浓度；在混合送风模

式下，如图 13(c)所示，过道侧乘客附近 NO2 质量浓
 

第5排

第4排

第3排

第2排

第1排

(a) 天花板送风模式 (b) 侧壁送风模式 (c) 混合送风模式

NO2质量浓度/

(kg·m−3)

2.200×10−5

2.137×10−5

2.074×10−5

2.011×10−5

1.947×10−5

1.884×10−5

1.821×10−5

1.758×10−5

1.695×10−5

1.632×10−5

1.568×10−5

1.505×10−5

1.442×10−5

1.397×10−5

1.316×10−5

1.253×10−5

1.189×10−5

1.126×10−5

1.063×10−5

1.000×10−5

图 12    t=180 s时恒值信号下呼吸区截面 NO2 分布

Fig. 12    Distribution of NO2 in respiratory area under constant signal at t=180 s
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度较低，大部分 NO2 主要集中于座舱尾部。

对比图 12和图 13，3种送风模式呼吸区截面

NO2 分布情况，将恒值信号送风改为正弦信号送风

后，NO2 的质量浓度均有不同程度的下降，其中混

合送风模式下效果最为显著，说明正弦信号送风更

有利于为乘客创造健康的呼吸区环境。

综合分析表明，在正弦信号送风的波动风速

下，客舱内空气混合增强，波动的送风速度打破了

恒值信号送风下存在的空气滞留区，有利于 NO2 的

排出，无论是对于整个客舱内部，还是对于乘客的

呼吸区，正弦送风都起到了很好的排污效果，其中

正弦信号下混合送风模式的排污效果最好。

 3　客舱空气龄计算

τp

为了更好地评价不同送风信号在客舱内的通

风换气效果，使用空气龄作为评价指标。空气龄指

空气进入房间的时间，某一点的空气龄越小，说明

该点的空气越新鲜，空气品质就越好。客舱内不同

位置的平均空气龄 计算表达式为[3]

τp =

w ∞
0

Cp(t)dt

Cp(0)
（2）

Cp(t)

Cp(0)

式中： 为所测点连续采集的污染物质量浓度

值； 为初始时刻采集点处污染物的质量浓度值。

η

η

η

换气效率 可用于评价通风量的极限值，一般

认为当空气龄低于换气效率 时，可以认为此点的

通风系统通风量充足。 表达式为[3]

η =
Vcabin

vventilation
（3）

Vcabin vventilation式中： 为客舱内部体积； 为客舱的送风量。

选取客舱第 3排的 6名乘客人嘴处为采样点，

计算空气龄，图 14为采样点在 6种送风工况下的

空气龄。在相同送风模式下，采样点处恒值信号下

的平均空气龄均高于正弦信号，说明具有波动风速

的正弦信号，无论在哪种送风模式下，提供的新风

都更容易到达乘客面前，为乘客提供更加新鲜的空

气。在正弦信号混合送风模式下的所有采样点处

的空气龄均小于换气效率，平均空气龄约为 118 s，

说明这种送风工况下客舱内通风充足。因此，在通

风量相同的情况下，正弦信号混合送风模式的换气

效果最佳。

 4　客舱热舒适性分析

由于正弦送风会导致送风速度发生较大的变

化，风速较大波动会造成人体不适，对不同送风工

况 下 的 吹 风 感 指 数 进 行 计 算 ， 当 吹 风 感 指 数

DR<20% 时，认为不会影响乘客舒适性体验 [18]，其

表达式为

DR=（34− ti）(vi−0.05)0.62(0.37viTu+3.14) （4）

 

第5排

第4排

第3排

第2排

第1排

(a) 天花板送风模式 (b) 侧壁送风模式 (c) 混合送风模式

NO2质量浓度/

(kg·m−3)

2.200×10−5
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图 13     t=180 s时正弦信号下呼吸区截面 NO2 分布

Fig. 13    Distribution of NO2 in respiratory area under sinusoidal signal at t=180 s
 

 

Point1 Point2 Point3 Point4 Point5 Point6
110

120

130

140

150

160

空
气

龄
/s

位置

天花板送风, 恒值信号 天花板送风, 正弦信号

侧壁送风, 恒值信号 侧壁送风, 正弦信号

混合送风, 恒值信号 混合送风, 正弦信号

换气效率

图 14    不同送风工况下的空气龄

Fig. 14    Air age of different air supply modes
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ti vi

Tu

式中： 为局部空气温度，℃； 为局部空气速度，

m/s； 为局部湍流强度，%。

由于正弦送风速度在一个周期内不断变化，在

正弦信号速度达到高速阶段的情况下，计算乘客周

围的吹风感指数。截取 5排乘客周围共 5个截面

计算吹风感指数，图 15为各个截面在不同工况下

的吹风感指数。当采用正弦信号送风时，客舱内乘

客附近的吹风感指数均有明显提高，其中天花板送

风模式 DR>20%；侧壁送风模式和混合送风模式在

正弦信号送风下的吹风感指数虽然高于恒值信号

送风，但均小于 20%，符合热舒适性要求。
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图 15    乘客周围截面吹风感指数

Fig. 15    DR of cross section around passengers
 

 5　结　论

1) 正弦送风有助于加强客舱内空气混合，波动

的风速会导致涡旋的位置发生变化，打破涡旋内的

空气滞留区，增强客舱内空气的流动性。

2) 在天花板送风、侧壁送风和混合送风 3种送

风模式下，正弦信号送风可以加快客舱内 NO2 的排

出，有效提高乘客附近空气的新鲜程度。其中，正

弦信号下的混合送风模式，具有最佳的排污效果。

3) 正弦信号下风速的波动变化会造成较大的

吹风感，其中天花板送风模式会导致乘客吹风感明

显，但侧壁送风和混合送风模式下吹风感指数均小

于 20%,符合热舒适性要求。
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Removal cabin bleeding air system gaseous pollutants method based on
air conditioning sinusoidal wind

LIN Jiaquan，LI Bo，QIU Yueheng*

(Institute of Electronic Information and Automation，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China)

Abstract： The gaseous pollutants get into the cabin by the engine bleeding air system when the plane is waiting
for taking off on the apron. However, the cabin air conditioning wind speed is constant, and the removal efficiency of
the bleeding gaseous pollutants is low. To solve this problem, the Boeing737 cabin simulation model was established
and the accuracy of the cabin simulation model was verified by particle image velocimetry (PIV) experiment. The air
conditioning used sinusoidal wind instead of the constant wind, and used NO2 as bleeding air pollutant. Three work
modes of air supply, the ceiling air supply, sidewall air supply and mixed air supply were simulated. The distribution
results of NO2 in passenger breathing areas and cabin were obtained by constant wind and sinusoidal wind. A method
based on air age and draft rating index (DR) was proposed to evaluate the best air conditioning work mode, which is
efficient in removing cabin gaseous pollutants. In 180 seconds, the average concentration of NO2 decreased by 7.95%
by sinusoidal wind ceiling air supply mode. The sinusoidal wind sidewall air supply mode decreased by 6.51%, and
the sinusoidal wind mixed air supply mode decreased by 23.3%. The sinusoidal wind mixed air supply mode has the
best effect on the removal of NO2 and the minimum air age. The draft rating index meets the requirements of thermal
comfort.

Keywords： aircraft cabin；sinusoidal air supply；gaseous pollutants；air age；draft rating index
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基于 ADRC的电传动飞机牵引车控制系统设计

张军1，2，*，文川1，2，阳星1，2，张新荣1，2，贾永乐3
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3.   西安睿诺航空装备有限公司，西安 710060)

摘　　　要：飞机牵引过程存在大惯性、高质心和时变摩擦力的特点，严重影响电传动牵引车

的平稳性。为提高电传动牵引车运行过程的稳定性，以影响飞机牵引稳定的变量转速和转矩为研究

对象，分析所设计策略的控制效果。运用 ADAMS 和 MATLAB/Simulink 仿真软件，构建了 10 t 飞
机和牵引车的动力学模型和电机模型，设计基于转速和转矩的二阶非线性自抗扰控制器。分别对比

分析了基于自抗扰控制（ADRC）和 PID 控制的电传动飞机牵引车变速过程中的轮速动态特性，并

开展了变速过程的样机控制试验。结果表明：基于二阶非线性自抗扰控制器的飞机牵引系统的变速

效果更优，变速过程中的轮速在响应速度、稳定性和抗扰能力等方面均更佳；试验结果与仿真结果

吻合，证明了仿真模型和仿真结果的可行性与正确性，为高稳定的电传动飞机牵引车研究奠定基础。

关　键　词：电传动飞机牵引车；平稳性；自抗扰控制；PID；负载扰动
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飞机牵引车是用于机场地面牵引飞机移动的

地面特种车辆，包括有杆和无杆牵引车 2类[1-2]。有

杆牵引车的牵引杆一端连在飞机前起落架上，另一

端连在牵引车上，存在半径过大的问题，减少了停

机坪内最大容纳飞机的数量；而无杆牵引车采用一

套抱紧提升机构把飞机前起落架夹持住，将前起落

架驮载在牵引车上行驶，具有转向灵活和转弯半径

小的特点 [3]，可在相同空间拖放更多飞机。现有的

牵引车多为液压传动，具有牵引力矩大、启停平稳

的优点，但是电传动方式具有绿色环保特点，将逐

步成为主流产品。由于飞机惯性大，行驶过程中所

需的牵引力矩变化大，如何提高电传动牵引车的牵

引稳定性成为研究热点。

关于飞机牵引车稳定性的研究较少，本文以相

关运动平台稳定性进行分析。魏延辉等 [4] 针对水

下机器人稳定性易受海流影响的问题，采用自适应

补偿的方法设计了自适应控制器，并进行多方向运

动稳定性控制试验，提高了水下机器人的运动稳定

性。俞建成等 [5] 针对水下机器人稳定性差的问题，

采用模糊神经网络的方法设计控制器，发现该控制

器提高了水下机器人稳定性。魏静波等 [6] 为提高

卫星姿态运动的稳定性，采用自适应滑模变结构的

控制方法，设计了姿态三轴稳定控制器，仿真发现

该控制方法对提高卫星姿态运动的稳定性是有效

的。殷春武和刘素兵 [7] 针对航天器在轨捕获目标

过程中姿态快速稳定要求，采用反演和滑模控制的

方法，设计了一种鲁棒姿态控制器，仿真验证了该

控制器的快速稳定性和强鲁棒性。马龙等 [8] 针对

高速运动状态下外界扰动和系统抖振会影响球形

机器人运行，采用分层滑模控制方法，设计了自适

应评估和补偿控制器，实验发现该控制方法能够有

效提高系统稳定性和鲁棒性。Dumlu[9] 采用分数阶
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自适应积分滑模控制方法进行六自由度机械手的

轨迹跟踪控制，与经典积分滑模控制相比，该控制

器具有很好的轨迹跟踪响应特性和稳定性。Yue等[10]

为改善球形机器人固有振动使控制性能恶化的问

题，采用一种基于扩展状态观察器的自适应分层滑

模控制方法，设计了一种扩展的状态观测器，仿真

发现设计的球形机器人闭环控制系统具有强大的

自适应能力和良好的稳定性。以上研究表明，良好

的控制方法可提高运动平台的稳定性，但现有的研

究对象都是基于轻型设备，难以为负载较重的电传

动飞机牵引车提供参考，缺乏专门针对电传动牵引

特性分析及其控制策略的研究。

由于飞机大惯性和牵引地面不平整的原因，电

传动飞机牵引车在实际运行中存在较多不可预测

的因素，增加了控制系统的扰动，传统的 PID控制

算法难以解决牵引车系统扰动性问题[11]。李锦英等[12]

针对运动平台上光电跟踪系统应有强的抗扰动性

能需求，采用自抗扰控制（active disturbance rejection
control，ADRC）的方法，设计了稳定平台的自抗扰

控制器，实验发现，与采用 PI控制相比，自抗扰控

制器的稳定跟踪能力和扰动抑制能力都有一定的

提高。孙明玮等 [13] 为改善风载荷干扰对深空探测

天线跟踪精度和寿命的影响，采用 ADRC方法设计

了位置环线性自抗扰控制器，实验发现，设计的自

抗扰控制器提高了系统抗风干扰的能力。朱进权等[14]

针对高速磁悬浮列车负载在换步过程中变化剧烈

的问题，采用 ADRC和负载功率前馈的控制方法，

设计了高速磁悬浮列车控制器，提高了列车的抗负

载扰动能力和系统动态稳定性。周新力和李醒飞[15]

针对光电跟踪系统存在的时变摩擦力、外界扰动等

非线性因素引起的控制精度降低问题，采用积分反

步自抗扰控制方法，有效抑制时变摩擦及外界扰

动，实现了光电跟踪系统的高精度位置控制与快速

动态响应。姚芳等 [16] 针对汽车防抱死制动系统存

在非线性、时变性及参数不确定性等问题，采用ADRC
方法设计了基于滑移率的二阶非线性自抗扰控制

器，仿真和实验发现，相比 PID控制器防抱死制动

系统，二阶非线性自抗扰控制器防抱死制动系统的

稳定性更好。现有研究表明，自抗扰技术能较好地

提高系统稳定性，为飞机牵引车稳定性控制提供参

考，以减少大惯性飞机带来的转矩扰动。

针对飞机牵引过程的时变摩擦力及飞机的大

惯性扰动引起平稳性低的问题，本文根据飞机牵引

运动的数学模型建立了牵引车的动力学模型，分别

采用 ADRC和 PID算法设计牵引车控制器，仿真对

比牵引车变速行驶过程中的稳定性和抗扰能力，并

通过实车试验验证仿真模型及结果的正确性和ADRC

的优越性，为高稳定性的牵引车研发提供依据。

 1　飞机牵引车数学建模

 1.1　运动学建模

xOy

根据飞机牵引车的运动特征，通过牵引系统的

转向对整车动力学进行建模分析。图 1为飞机牵

引车运动分析。在笛卡儿直角坐标系 中，定义

了牵引车后轴中心 M1，飞机后轴中心 M2，飞机转动

中心 O1，牵引车转动中心 O2，牵引车体的转向角 β，
牵引车和飞机的夹角 θ，飞机的转向角 λ，牵引车前

轮转向角 α。
 
 

M2

M1

O2

O1

O x

y

αβ

θ

λ

L

d1

d2

图 1    飞机牵引车运动学分析示意图

Fig. 1    Schematic diagram of kinematic analysis of aircraft tug
 

由图 1可知，电传动飞机牵引车的系统运动学

方程可表示为

ẋ = vsin β

ẏ = vcos β

β̇ =
v tanα

d1

θ̇ =
vsin β

d2
+

v tanα
d1

β = θ+λ

（1）

式中：x、y 为牵引车后轴中点 M1 的坐标；v 为牵引

车后轴中点 M1 的速度；d1 为飞机轴距；d2 为牵引车

轴距。

式 (1)可用矩阵表示为


ẋ
ẏ
β̇

θ̇

 =


v 0 0
0 v 0

0 0
v
d1

v
d2

0
v
d1


[ sin β

cos β
tan α

]
（2）

Fxi Fyi定义 、 (i=1,2)为路面通过各轮胎沿坐标轴

方向加在牵引车上的力。牵引车在水平面内的动
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力学方程可表示为

Mẍ =
2∑

i=1

Fxi −Ff （3）

Mÿ =
2∑

i=1

Fyi （4）

式中： i 为驱动车轮编号 (i=1,2)；M 为牵引车总质

量；Ff 为轮胎滚动阻力，计算式为

Ff = −Cf Fnormsign[V(C)long] （5）

其中：  V(C)long 为轮胎中心向前的速度；Cf 为滚动阻

力系数；Fnorm 为正向力。

Fyi=0，则 Fxi 可由式（6）计算：

Jxi
ẍ
r
= T ′L−Fxir （6）

T ′L
r

式中：Jxi 为各驱动轮的转动惯量； 为负载轴上的

驱动转矩； 为驱动轮半径。

 1.2　电机系统建模

牵引车电机选用永磁同步电机，并假设永磁同

步电机满足以下条件：①忽略永磁同步电机铁芯的

饱和；②不计永磁同步电机中的涡流和磁滞损耗。

永磁同步电机在转子磁场定向 d、q 坐标系中

的状态方程为

 i̇d

i̇q

ω̇

 =

−RS

L
ω 0

−ω −RS

L
−ψf

L

0
Pnψf

J
−B

J


[

id

iq

ω

]
+


ud

L
uq

L

−TL

J

 （7）

ω

ψf B

J

式中：  ud、uq 分别为定子电压矢量的 d、q 分量； id、

iq 分别为定子电流矢量的 d、q 分量；L 为定子电感；

RS 为定子电阻；Pn 为极对数； 为转子机械角速度；

为永磁磁链；TL 为负载转矩； 为黏滞摩擦系数；

为电机和负载的转动惯量。

将电机的机械运动方程改写为

ω̇ = f (ω,TL)+biq （8）

f (ω,TL) = −Bω
J
− TL

J
；b =

Pnψf

J
；ω =

π
30

n式 中 ： ， n

为速度。

将电机的 q 轴电流方程改写为

i̇q =
RS

L
iq+ωq(t)+

1
L

uq （9）

ωq(t) = −ωid −
ψfω

L
式中： 。

 2　飞机牵引车自抗扰控制器设计

ADRC技术发扬了经典 PID控制技术的精髓，

设计不依赖于对象的数学模型，不会区分系统的内

扰和外扰，而是直接观测补偿系统的总扰动，适用

于内外扰动共存的飞机牵引系统控制。飞机牵引

n∗ i∗
系统速度控制器根据转速实测值 n 对当前控制给

定值 的偏差驱动调节电流控制器参考值 ，进而

与实测电流 i 相差调节电机转速，控制飞机牵引车

的运动。为提高飞机牵引的稳定性，设计基于转速

和电流的自抗扰控制器，并将其植入到飞机牵引控

制系统，最终得到如图 2所示的基于自抗扰控制器

的飞机牵引车结构。

 
 

速度自抗扰
控制器

电流自抗扰
控制器

电流自抗扰
控制器

电流计算

电流计算

转速
计算

电机
模型

n*

n

i*

i*

u*

i

i

w

T

飞机
牵引
车动
力学
模型

图 2    基于自抗扰控制器的飞机牵引车结构

Fig. 2    Aircraft tug structure based on active disturbance

rejection controller
 

 2.1　飞机牵引车自抗扰转速控制系统设计

y∗

y∗

n∗

ṅ ρ

σ0

图 3为 ADRC的原理结构，包括跟踪微分器

(tracking-differentiator, TD)、扩张状态观测器 (extended
state observer, ESO)和状态误差反馈控制率 (nonlinear
states error feed-back, NLSEF)。图 3中：u0 和 u 分别

为误差反馈的控制信号和经过扰动补偿后的控制

信号； 和 y 分别为期待输出的信号和实际输出的

信号；z11 为 的微分跟踪值；z21 和 z22 分别为扰动信

号的观测值和输出值。转速 TD通过数值计算使

TD输出的转速 快速跟踪其期望的信号 n，并提取

其微分信号 ，通过配置 TD的速度因子 、函数幂

指数 α0 和区间宽度 ，控制跟踪过程的过渡时间和

跟踪效果。转速 n 的跟踪方程为{
e0 = n11−n∗

ṅ = −ρ · fal(e0,α0,σ0)
（10）

fal(e,α,σ)式中： 定义为

fal(e,α,σ) =
{ |e|α · sign(e) |e| > σ

e/σ1−α |e| ⩽ σ
（11）

n∗ n11 n∗其中： 为期望输出的转速信号； 为 的跟踪信号。

为使转速 ESO的状态变量跟踪系统的状态变

量，结合式（7），设计的转速 ESO如下：

 
 

TD NLSEF 被控对象

1/b b

ESO

±±
y* z11

u0
u

y

z21 z22

图 3    ADRC原理结构

Fig. 3    Principle structure of ADRC
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{ ṅ21 = n22−β01(n21−n)+bun

ṅ22 = −β02(n21−n)
（12）

式中：un 为经过扰动补偿后的速度控制信号；n21、

n22 为速度扰动信号观测值；β01、β02 为转速 ESO的

增益。

f (ω,TL)转速 ESO实时得到总扰动 的估计值，

如果在控制率中予以补偿，则可实现主动扰动的功

能。为此，设置控制量的 NLSEF方程为
u0 = kp(n∗−n21)

u = un0−
n22

b
（13）

式中：kp 为速度 NLSEF的增益；n22/b 为用于补偿速

度内外扰的补偿量； un0 为速度误差反馈的控制

信号。

 2.2　飞机牵引车自抗扰电流控制系统设计

i∗ i̇

ρ

电流 TD通过数值计算使 TD输出的电流 i 快
速跟踪其期望的电流信号 ，并提取其微分信号 ，

通过配置 TD的速度因子 、函数幂指数 α0 和区间

宽度 σ0，控制跟踪过程的过渡时间和跟踪效果。电

流 i 的跟踪方程为{e0 = i11− i∗

i̇ = −ρ · fal(e0,α0,σ0)
（14）

i∗ i11 i∗式中： 为速度环得到的控制信号； 为 的跟踪

信号。

为使电流 ESO的状态变量跟踪系统的状态变

量，结合式 (9)，设计的电流 ESO如下：
e1 = i21− i

i̇21 = i22−β01 · fal(e1,α1,σ1)+g(i21)+bui

i̇22 = −β02 · fal(e1,α1,σ1)

（15）

根据式 (9)可知

g(i21) =
RS

L
i21 （16）

b =
1
L

（17）

式中：ui 为经过扰动补偿后的电流控制信号； i21、
i22 为电流扰动信号的观测值；L 为电机电感。

ωq(t)电流 ESO实时得到总扰动 的估计值，如果

在控制率中予以补偿，则可实现主动扰动的功能。

为此，设置控制量的 NLSEF方程为
e2 = i∗− i21

ui0 = β1 · fal(e1,α1,σ1)

u = ui0−
i22+g(i21)

b

（18）

β1 (i22+g(i21))/b式中：   为电流 NLSEF的增益； 为补

偿电流内外扰的补偿量；ui0 为电流误差反馈的控制

信号。

 3　飞机牵引车仿真及结果分析

考虑到飞机的贵重性，难以采用物理飞机试验，

通过仿真模型可避免意外，缩短样机调试周期。为

此，以影响飞机牵引稳定的变量转速和转矩为研究

对象，在 ADAMS中建立动力学模型，在 MATLAB/
Simulink中建立控制系统模型，通过模型联合方法

建立电传动飞机牵引车联合仿真模型，可形成如图 4
所示的 ADAMS与MATLAB联合仿真原理。

联合仿真包括控制系统、电机模型和动力学模

型 3部分，工作原理如下：①输入转速信号，经控制

系统转化为电压信号，带动电机以输入的转速运

转；②电机轴转速信号传递给 ADMAS动力学模型

负载轴，牵引车运动，同时将反馈负载轴转速和转

矩传递给电机轴；③电机轴转速和转矩反馈到

MATLAB/Simulink控制系统，从而形成一个闭合的

控制回路。
 
 

电机模型

电
压

电
流

转速

转矩
反馈转速

参
考
转
速
给
定

MATLAB/Simulink处理 ADAMS处理

飞机牵引
车动力学

模型

飞机牵引
车控制
系统

图 4    ADAMS与MATLAB/Simulink联合仿真原理

Fig. 4    Co-simulation model of ADAMS and

MATLAB/Simulink
 

 3.1　飞机牵引车动力学仿真建模

将设计的 10 t飞机牵引车导入 ADMAS，构建

飞机牵引车动力学模型，得到如图 5所示的电传动

无杆飞机牵引车动力学模型。

从图 5可知，电传动无杆飞机牵引车动力学模

型主要包括车体、机体、后机轮、驱动轮、万向舵

轮、路面、抱轮机构。电传动无杆飞机牵引车元件

约束关系如表 1所示，飞机和牵引车参数输入数据如

表 2所示。

 

万向
舵轮

车体 驱动
轮

抱轮
机构

机体 路面 后机轮

图 5    电传动无杆飞机牵引车动力学模型

Fig. 5    Dynamic model of electric rodless aircraft tug
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 3.2　飞机牵引车控制系统仿真建模

为实现牵引车的控制性能，分别设计了基于

PID和 ADRC的控制算法，并在 MATLAB/Simulink
构建了电传动飞机牵引车控制系统的仿真模型，如

n∗

图 6和图 7所示。图中：设定转速为牵引车运行的

速度，通常根据实际需要由人为指定，输出参考转

速 ；速度 PI控制器和速度自抗扰控制器是牵引车

速度控制算法，控制牵引车速度以给定转速运行，

其中，速度自抗扰控制器是速度 PI控制器基础上

的改进算法；电流 PI控制器和电流自抗扰控制器

是牵引车电机电流控制算法，控制牵引车电机电流

恒定，以减少牵引车转矩波动带来的电流扰动，其

中，电流自抗扰控制器是电流 PI控制器基础上的

改进算法；电机模型是牵引车电机数学模型；飞机

牵引车动力学模型由 3.1节建立的 ADAMS动力学

模型转换得到；电流计算和转速计算是等效换算电

流和转速，使其电机输出电流换算为矢量控制电

流、电机输出角度形式转速 (单位为 rad/s)换算为

转数转速 (单位为 r/min)。
 3.3　飞机牵引车仿真结果分析

 3.3.1　仿真条件设定

仿真时间 7 s,采样间隔 0.01 s,电机转速分别设

定为 0, 200, 650 r/min，电传动无杆飞机牵引车仿真

和试验条件具体设置如表 3所示。

表 3中，0～1 s为仿真飞机牵引车第 1加速阶

段，电机轴转速由 0升至 200 r/min；1～3 s为仿真飞

机牵引车第 1匀速阶段，电机轴转速保持 200 r/min；
3～4 s为仿真飞机牵引车第 2加速阶段，电机轴转

 

表 1    电传动无杆飞机牵引车元件约束关系

Table 1    Elemental constraints of electric rodless aircraft tug

构件名称 万向舵轮 抱轮机构 后机轮 驱动轮

车体 旋转副 旋转副

机体 固定 旋转

路面 旋转副 旋转副 旋转副

 

表 2    飞机和牵引车参数输入数据

Table 2    Input parameters of aircraft and tug

项目 参数 数值

飞机

质量/kg 10 000
长×宽×高/（mm×mm×mm） 12 270×9 480×4 800
质心到后轮轴距离/mm 430
质心到前轮距离/mm 4 150
质心到地面距离/mm 2 000

两后轮距离/mm 2 390

牵引车

质量/kg 2 000
长×宽×高/（mm×mm×mm） 1 500×1 500×480
质心到后轮轴距离/mm 500
质心到前轮距离/mm 920
质心到地面距离/mm 250

两后轮距离/mm 1 470
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图 6    PID飞机牵引车联合仿真模型

Fig. 6    Co-simulation model of PID aircraft tug
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速由 200 r/min升至 650 r/min； 4～6 s为仿真飞机牵

引车第 2匀速阶段，电机轴转速保持 650 r/min。

 3.3.2　仿真结果分析

1） PID控制结果

采用仿真法不断调试速度环和转矩环的 PI控
制参数，以较优结果的参数来构建控制系统。仿真

分为加速阶段、匀速阶段和减速阶段，以电机输出

端转速结果为例进行展示，如图 8所示。

在速度较高的第 2匀速阶段，电机轴的反馈转

速有一定的振动现象。由此得出结论，采用 PID控

制时，飞机牵引车在高转速时有一定速度波动，需

要对控制系统进一步优化。

最终获得的 PID控制的转速环和电流环的仿

真参数如表 4所示，由于仿真与试验环境的差异，

仿真参数和实际试验参数也不一样。样机试验中，

PID试验参数调试取值范围为仿真参数±10%，得到

样机参数的调试范围，为提升牵引车控制性能和移

植复杂算法到自制的牵引车样机奠定基础。

2） ADRC控制结果

由于大惯性飞机和不平整路面的影响，当电机

的负载扰动较大，PID控制算法的速度波动较大，

 

表 3    电传动无杆飞机牵引车仿真和试验条件

Table 3    Simulation and experimental conditions of

electric rodless aircraft tug

项目 时间/s 运行状态 速度/（r·min−1）

电机输入

0～1 匀加速 0～200

1～3 匀速 200

3～4 匀加速 200～650

4～7 匀速 650
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图 7    ADRC飞机牵引车联合仿真模型

Fig. 7    Co-simulation model of ADRC aircraft tug
 

 

t/s

n
/(

r·
m

in
−1

)

4.1 4.2 4.3

640

650

660

800

600

400

200

0

−200
0 2 4 6 8

电机速度设置 电机PID控制速度反馈

图 8    PID仿真电机轴转速特性曲线
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PID method
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难以满足稳定性要求。开展 ADRC算法优化 PID
控制，不断调试速度环和转矩环的 ADRC控制参

数，选取得到控制性能较好的电机轴转速特性曲

线，如图 9所示。

整个阶段电机轴反馈转速中无波动现象。与

PID控制导致的波动相比，改进 ADRC控制明显提

高了飞机牵引车的稳定性。

试验获得的 ADRC控制的转速环和电流环的

仿真参数如表 5所示，样机试验将以 ADRC仿真试

验参数±10% 作为调试取值范围。
 
 

表 5    电传动无杆飞机牵引车 ADRC试验参数

Table 5    ADRC parameters of electric rodless aircraft tug

项目
β01 β02 β1 b

仿真值 样机参考值 仿真值 样机参考值 仿真值 样机参考值 仿真值 样机参考值

d/q轴电流环 8 500 7 650～9 350 500 000 450 000～550 000 20 18～22 120 108～132

转速环 850 765～935 50 000 45 000～55 000 5 000 4 500～5 500 0 0
 

 4　飞机牵引车样机控制试验

 4.1　样机试验验证方案

为解决真实飞机拖载试验问题，根据最大 10 t
飞机的载荷分配，自制了模拟加载平台，如图 10
所示。其加载原理为：根据 10 t飞机的重心位置，

进行力的分解与计算，可得出飞机前轮受力 1 t，飞
机后轮受力 9 t，且飞机前轮将其受力直接施加在牵

引车抱轮机架上，飞机后轮则将其受力直接施加与

地面。

由图 10可知，飞机前轮的受力等效于 1 t质量

铁块加载于牵引车抱轮机架，飞机后轮的受力等效

于 9 t质量铁块加载于地面且可被牵引车进行拖拽

牵引。

 4.2　样机组成

根据电传动无杆飞机牵引车机构模型和控制

模型，搭建样机试验平台，实现牵引车稳定性控

制。搭建的电传动无杆飞机牵引车的样机试验平

台由参数监控设备、控制面板、传动机构、抱轮机

构、摇杆控制手柄及模拟负载刚体组成，如图 11
所示。

摇杆控制手柄作为操作人员运动需求发出信

号的元件，通过无线通信对飞机牵引车的控制器发

出指令。操作人员可通过摇杆控制手柄遥控飞机

牵引车的抱轮动作及行走运动，具有无极变速灵活

方便的优点。参数监控设备作为设计人员调试设

备时需要观察的运行参数，用于后续分析，包括电

机转矩和转速。传动机构作为整个控制系统的动

力来源，由电机、减速机和车轮组成。其中，电机选

用 3.1  kW的永磁同步电机，减速机选用减速比

51的行星减速轮 TTRA-165E。抱轮机构对飞机前

轮进行固定，由液压缸、液压管道、上压板、后挡板

及前挡板组成。液压泵压缩液压油，通过液压管输

 

表 4    电传动无杆飞机牵引车 PID试验参数

Table 4    PID parameters of electric rodless aircraft tug

项目
Kp Ki

仿真值 样机参考值 仿真值 样机参考值

d轴电流环 5.83 5.25～6.41 1 053.8 948.42～1 159.18

q轴电流环 13.2 11.88～14.52 1 053.8 948.42～1 159.18

速度环 0.14 0.13～0.15 7 6.30～7.70
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ADRC method
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图 10    电传动飞机牵引车样机试验平台

Fig. 10    Experiment platform of electric aircraft tug prototype
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送至液压缸带动上压板、后挡板及前挡板执行相应

的抱轮动作。

 4.3　控制稳定性试验

1） PID控制结果

基于联合仿真模型，将 PID算法移植至飞机牵

引车样机系统，进行电传动飞机牵引车的稳定性分

析。试验条件与仿真条件保持一致，调试获得牵引

车电机轴转速特性曲线如图 12所示。

由图 12可知，在给定的设定转速下，实际转速

具有较大的波动，尤其是在 3.5～6 s转速较高的工

况下，实际转速波动更为明显，达到±50 r/min，严重

影响牵引作业的稳定性。试验用的 PID参数是通

过仿真得到，这也验证了仿真模型及其结果的正确

性。但值得注意的是，由于试验中的环境相对仿真

更为复杂，且是仿真难以模拟的，如打滑、载荷分布

不均和路面平整度参差不齐等，试验中的转速波动

比仿真更大，平稳性更差。

2） ADRC控制试验

基于联合仿真模型，将 ADRC算法移植至飞机

牵引车样机系统，进行电传动飞机牵引车的稳定性

分析。试验条件与仿真条件保持一致，调试获得牵

引车电机轴转速特性曲线如图 13所示。

由图 13可知，在 ADRC算法的优化下，转速具

有良好的跟踪响应特性，整个工况的实际转速波动

较小，提高了飞机牵引车的稳定性。此 ADRC试验

算法和参数通过仿真得到，同时也验证了仿真的正

确性。
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图 13    电机轴转速特性曲线（ADRC试验）

Fig. 13    Motor shaft speed characteristic curves

(ADRC experiment)
 

3） 优化前后对比

综上，基于仿真 PID控制参数和 ADRC控制参

数，将其仿真模型移植到样机试验控制系统中，进

行电传动飞机牵引车控制系统设计，均提高了飞机

牵引运动的稳定性，验证了仿真模型的正确性和有

效性。

为进一步量化稳定性优化效果，引入如下不稳

定性衡量指标：

S =
nmax−nmin

n
×100% （19）

式中：nmax 为匀速过程中的速度最大值， r/min；nmin

为匀速过程中速度最小值，r/min；n 为匀速的稳定

速度值，r/min。
将图 12和图 13的转速特性曲线数据导出，可

观察并计算到如表 6所示的不稳定性值。

由表 6可知，在 1～ 3  s的匀速运动过程中，

ADRC控制的不稳定性为 4.4%，PID控制的不稳定

性为 13.5%；在 3～7 s的匀速运动过程中，ADRC控

制的不稳定性为 2.1%，PID控制的不稳定性为 11.0%。
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图 11    电传动飞机牵引车样机试验平台

Fig. 11    Electric aircraft tug prototype experiment platform
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显然，在 1～3 s的匀速运动过程中，ADRC控制的

稳定性相对 PID控制的稳定性提升了 9.1%；在

3～7 s的匀速运动过程中，ADRC控制的稳定性相

对 PID控制的稳定性提升了 8.9%，进一步验证了采

用 ADRC算法的有效性。

 5　结　论

1） 为解决牵引车平稳性问题，以 10 t飞机为对

象，构建了基于 ADAMS和 MATLAB/Simulink的飞

机牵引车联合仿真模型，并得到仿真的控制参数，

为提升牵引车控制性能和移植复杂算法到自制的

飞机牵引车样机奠定基础。

2） 采用传统 PID算方法可实现飞机牵引车的

牵引功能，但在粗糙地面存在驱动电机转速波动问

题，影响牵引车的平稳性。

3） 采用 ADRC算法优化 PID算法，提高了飞机

牵引车的稳定性。

4） 采用联合仿真获得飞机牵引车的结构参数

和控制参数，减少了直接实物调试过程中出现危险

牵引工况，并为实物控制系统的研发和样机试验提

供理论依据。
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表 6    电传动无杆飞机牵引车试验数据

Table 6    Experimental data analysis of electric rodless

aircraft tug

控制 时间段/s nmax nmin n S/%

ADRC控制
1～3 199.8 191 200 4.4

3～7 672 658 665 2.1

PID控制
1～3 213 186 200 13.5

3～7 706 633 665 11.0
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Abstract： Large  inertia,  a  high  center  of  mass,  and  time-varying  friction  are  aspects  of  the  aircraft  towing
process that have a significant impact on the stability of the aircraft tug. In order to improve the stability of the electric
aircraft tug, the variable speed and torque that affect the stability of aircraft traction are taken as the research objects,
and  the  control  effect  of  the  designed  strategy  is  analyzed.  Using  ADAMS  and  MATLAB/Simulink  simulation
software, the aircraft and tug dynamic model and motor model are constructed, and the second-order nonlinear auto
disturbance rejection controller based on speed and torque is designed. The dynamic characteristics of the wheel speed
of the aircraft tug based on active disturbance rejection control (ADRC) and PID control during the shifting process
are compared and analyzed, and the prototype control test of the shifting process is carried out. The results show that
the aircraft traction system based on the second-order nonlinear auto-disturbance rejection control algorithm has better
gear shifting effects, and the wheel speed during gear shifting is better in terms of response speed, stability and anti-
disturbance  ability;  the  test  results  match  the  simulation  results,  and  the  coincidence  proves  the  feasibility  and
correctness of the simulation model and simulation results, which lays the foundation for the research of highly stable
aircraft tug.

Keywords： electric aircraft tug；stationarity；active disturbance rejection control；PID；load disturbance
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一种用于 SLAM的 IMU状态优化加速器设计
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摘　　　要：自主定位是移动机器人实现完全自主移动的基础，其中的关键技术同步定位与建

图（SLAM）备受关注。惯性测量单元（IMU）因具有不受外界环境影响的优势广泛应用在

SLAM 系统中。SLAM 后端使用非线性优化方法优化 IMU 的状态，实际应用中存在实时性差、能

耗高的问题。为此，在现场可编程门阵列（FPGA）平台上设计了用于 IMU 状态优化的加速器。分

析算法的数据流程实现电路和数据复用，充分利用算法特有的稀疏特性实现计算简化和存储压缩，

同时对于计算量最大的解方程步骤，硬件电路采用可配置设计，通过改变该电路模块的配置使加速

器实现性能、功耗和资源使用的折中，满足不同场景的要求。在 Xilinx ZC706 平台上的实验结果表

明：相比于 Intel i5-8250U 和 Arm Cortex-A57 处理器，所设计的加速器应用于高性能场景的电路

时，可以达到 26.7 倍和 87 倍的加速效果；应用于低功耗场景的电路时，加速效果分别为 17.4 倍和

53.7 倍；不同配置的电路均可节约能耗 90% 以上。

关　键　词：现场可编程门阵列；惯性测量单元；非线性优化；同步定位与建图；硬件加速器
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同步定位与建图（simultaneous  localization  and

mapping，SLAM）是当前实现移动机器人自主定位

与环境感知的关键技术 [1]。为了感知复杂的环境，

SLAM系统往往需要融合内感受型传感器（如

IMU）和外感受型传感器（如相机、GPS）[2]。惯性测

量单位（inertial measurement unit，IMU）是加速度计

和陀螺仪的组合，可获得物体自身的加速度值和角

速度值，从而用来估计移动物体的位置、方向和速

度，并且具有不受外界环境影响的特点。SLAM系

统可以在隧道（GPS信息丢失）和地下黑暗（视觉信

息消失）环境中依赖 IMU信息进行定位[3]。

SLAM系统包括 2个主要组件：前端和后端。

前端将传感器数据抽象为适合优化的模型，后端对

前端产生的抽象数据进行推理，优化移动的轨迹[4]。

后端又分为滤波和非线性优化 2种实现方法。与

滤波方法相比，非线性优化方法可以实现更精确的

状态估计，已成为目前研究的重点 [5]。非线性优化

方法使用由系统状态得出的理论值和观测数据之

间的误差项来构建成本函数，通过最小化该成本函

数的值来优化系统状态，通常使用的算法有高斯

牛顿（Gauss-Newton）算法和列文伯格 -马夸尔特

（Levenberg-Marquardt，LM）算法等。

虽然基于非线性优化的后端方法可以提升系

统的定位精度和鲁棒性，但是高计算量和数据复杂

性限制了其在功率受限、实时性要求高情况下的应

用。现场可编程门阵列（field  programmable  gate
array，FPGA）具有功耗低、适合大规模并行计算及

可重配置的特点。近年来，研究者们提出了多个基

于 FPGA的 SLAM后端加速器。2020年，天津大学

在嵌入式 FPGA-SoC上实现了软硬件协同的 SLAM
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后端硬件加速器 [6]，同时提出了共视优化技术和硬

件友好的微分方法。同年，上海交通大学提出了基

于 FPGA的全硬件 SLAM后端加速器[7]。佐治亚理

工学院提出将 SLAM中稀疏矩阵运算转换为固定

大小的密集矩阵运算的方法，并在 FPGA上实现了

低功耗的 SLAM后端加速器 [8]。然而，这些关于

SLAM后端加速器的研究都仅考虑了视觉信息，没

有涉及对 IMU观测信息的加速处理。随着 IMU
在 SLAM中的应用越来越广泛，研究 IMU信息的

加速处理变得很有必要。

本文在 FPGA上设计了用于 IMU状态优化的

SLAM后端加速器。加速器采用 LM算法，为算法

中的雅可比矩阵计算、海森矩阵计算和求解线性方

程组等步骤定制硬件计算架构，利用算法流程和数

据的特点实现复用。同时，充分利用 IMU状态优

化问题中特有的稀疏特性，简化矩阵计算和存储。

对于计算量最大的求解线性方程组的硬件，采用电

路规模可配置的设计，实现电路性能、资源消耗和

功耗的折中。

 1　算法原理

 1.1　优化问题描述

xi = (pi, qi,vi, ba
i , b

g
i )

(pi, qi) pi ∈ R3

qi

vi ∈ R3 ba
i , b

g
i ∈ R3

IMU状态由位姿、速度和偏置 3个参数定义。

在时刻 i， IMU状态可表示为 。

其中， 表示位置和姿态， 为平移向量，

表示当前 IMU相对于坐标原点的位置，四元数 表

示 IMU的姿态，即相对于参考坐标系的旋转；

为 IMU三个轴上的速度； 分别为

IMU三个轴的加速度偏置和绕三个轴旋转的角速

度偏置。

∆t

ti+∆t

∆t

ti ti+∆t

IMU的测量频率通常为 100～3 000 Hz。在基

于优化的方法中，如果为每个 IMU测量定义一个

新状态，系统将由于计算量过大而无法处理 [9]。因

此，需要减少系统中优化的状态量。图 1为 IMU积

分示意图。通过对一段时间 内的惯性测量进行

积分，得出 ti 和 之间 IMU测量的积分值，即将

内的多个惯性测量值合并为一个相对运动约束，

从而定义系统在 和 时刻的状态。 IMU测量

的积分由 SLAM前端完成，作为后端优化的输入。

IMU测量的积分值通常使用欧拉积分的方法在离

散时间上积分得出[10]。

yi, j yi, j = (∆p,∆q,∆v)

ŷi, j

ŷi, j yi, j

ri, j(xi, x j, yi, j) = ŷi, j− yi, j

将时间段 ti～ tj 上的 IMU测量积分值定义为

， 分别表示平移、旋转和速度的

积分值。同时，利用 IMU在 ti 和 tj 时刻的状态

xi 和 xj，可以计算出积分的理论值 。但由于测量

噪声的存在， 与 之间存在误差，误差的值可表

示为 。式 (1)展示了 IMU误

差的具体计算方法，计算结果是 15维的向量。

ri, j(xi, x j, yi, j) =



Ri

(
pj− pi− vi∆t+

1
2

G∆t2

)
−∆p

2
[
∆q⊗ (qi⊗ q j)

]
Ri(v j− vi+G∆t)−∆v

ba
j − ba

i

bg
j − bg

i


（1）

⊗式中：“ ”表示四元数的乘积运算；Ri 为四元数

qi 的旋转矩阵形式；G为重力加速度。

X = (x1, x2, · · · , xN)T

Y = (y1,2, y2,3, · · · , yN−1,N)T

ϵ = (r1,2, r2,3, · · · , rN−1,N)T

F(X) =
N−1∑
i=1

∥∥ri,i+1(xi, xi+1, yi,i+1)
∥∥2

X+

假设当前有 N 个时刻的 IMU状态，将这 N 个

待优化的 IMU状态组合为一个整体的状态变量。

定 义 待 优 化 的 状 态 ， 积 分 值

，可以计算出 N−1个 IMU误

差项 。将误差项的范数平方

和定义为成本函数 。

通过寻找使得该成本函数的值最小的一组状态值，

求得系统最优的状态 ，即求解式 (2)：

X+ = argmin
X

F(X) （2）

 1.2　优化问题求解

F(X)

式 (2)是一个复杂的非线性最小二乘问题，通

常采用迭代方法求解该最小二乘问题 [11]，即通过不

断更新优化的变量使 的值下降。由于 LM算

法实现容易，收敛快速 [12]，广泛应用在 SLAM后端

中求解该问题。

X+

r(X,Y0)

r′(X,Y0)

kmax

∥g∥∞ < ε1

X ε2 kmax ε1、ε2

µ0

算法 1描述了 LM算法流程。该算法输入的是

待优化的初始状态 X0 和积分值 Y0。算法输出的是

使成本函数 (2)最小的状态变量 。在算法描述

中，为了书写的简洁，使用 表示系统中所有

的误差项，即 N 个待优化的状态和 N−1个积分值形

成的 N−1个误差项。同样， 表示所有误差

项对系统整体状态的导数。LM算法是迭代算法，

迭代停止的条件为：①达到最大迭代次数 ；②算

法 1中第 6行梯度 g的无穷范数 ；③第

9行中 的更新变化小于 。 和 及初始信

任域半径 均是算法的经验参数。

　　算法 1　LM算法。

X0、Y0　　输入： 。

X = X0,µ = µ0,k = 01. 

 

IMU 测量值

IMU 测量积分值ti ti+Δt

图 1    IMU积分示意图

Fig. 1    Schematic diagram of IMU integration
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ϵ = r(X,Y0), J = r′(X,Y0)2. 计算

k < kmax3. while   and (not stop) do
k = k+14.　
H = JTJ, g = JTϵ5.　
stop = (∥g∥∞ < ε1)6.　

7. 　if (not stop)
(H+µI)δX = g8.  　　解线性方程组

stop = (δX < ε2∥δX∥)9.  　　

Xnew = X+δX10. 　　 
F(Xnew) < F(X)11. 　　if 
X = Xnew12. 　　　

ϵ、J µ13. 　　　计算新的 并缩小信任域半径

14. 　　else
µ15. 　　　扩大信任域半径

16. 　　end if
17. 　end if
18. end while

X+ = X　　输出： 。

ϵ

(H+µI)δX = g

δX

Xnew

Xnew

δX Xnew

算法首先计算初始状态的误差和误差对状态

变量的导数即雅可比矩阵 J。在每次的迭代中，根

据当前的雅可比矩阵 J和误差 计算海森矩阵 H和

梯度 g。海森矩阵原为误差对状态变量的二阶导

数，LM算法中使用雅可比矩阵的转置 JT 和 J的乘

积来近似。然后通过求解线性方程

来计算 X的更新步长 ，该线性方程称为最小二乘

的正规方程。利用正规方程的解更新状态得到 ，

计算 对应的成本函数，并判断是否满足成本函

数减小，若不满足则需要扩大信任域半径重新寻找

迭代步长 ，若满足则将状态更新为 ，并重新

计算对应的误差和雅可比矩阵进行下一次迭代。

H+µI

S = LLT

求解正规方程是算法中计算复杂度最高的步

骤，正规方程中系数矩阵 是对称正定矩阵 [13]，

为了快速稳定地求解该方程，通常使用乔可斯基分

解算法进行求解。乔可斯基分解算法将对称正定

矩阵 S分解成下三角矩阵 L和上三角矩阵 LT，使得

，算法 2列出了具体的计算流程。

　　算法 2　乔可斯基分解算法。

S ∈ Rn×n　　输入：对称正定矩阵 。

α = 1,2, · · · ,n1. for   do
L(α,β) =

√
S(α,β)2.　

β = α+1, · · · ,n3.　for   do
L(β,α) = S(β,α)/L(α,α)4.　　

γ = α+1, · · · ,β5.　　for   do
S(β,γ) = S(β,γ)− L(β,α)L(γ,α)6.　　　

7.　　end for
8.　end for

9. end for

L　　输出：下三角矩阵 。

 2　加速器设计和优化

 2.1　整体架构

JTJ JTϵ

δX
F(Xnew)

F(Xnew) F(X)

Xnew

µ µ

加速器采用全硬件的定制化电路，基于 FPGA
平台实现。根据算法流程，本文提出了如图 2所示

的硬件架构。误差、雅可比和成本计算单元（error，
Jacobian and cost calculation unit，EJCC）可工作在误

差、雅可比计算（error and Jacobian calculation，EJC）
模式和成本计算（cost calculation，CC）模式。EJC模

式计算 IMU误差项和误差对状态的导数 J。海森

矩阵和梯度计算单元（Hessian  matrix  and  gradient
calculation unit，HGC）计算海森矩阵 和梯度 ，

并将其存储到片上存储中。线性方程组求解单元

（linear equation solving unit，LES）使用乔可斯基分解

算法求解正规方程，解得状态的增量 。EJCC工

作在 CC模式计算更新后的成本 。状态更新

和信任域调整单元判断是否满足 小于 ：

若满足，则将 输入到 EJCC中进行下一次迭代，

并缩小 ；若不满足，则增大 并重新求解正规方程。
  

海森矩阵和
梯度计算

误差、雅可比和
成本计算

输入
输出
缓存 状态更新和

信任域调整

片上
存储

乔可斯基分解算法
解线性方程组

X, Y

X+

Xnew
F(Xnew)

J, ϵ JTJ, JTϵ

H, g

(H+µI)δX=g

δX

µ

图 2    硬件设计架构

Fig. 2    Hardware design architecture
 

本文通过分析算法流程和数据的特点进行整

体架构、电路实现及存储的优化。

利用算法中的相同计算实现电路和数据复

用。电路复用体现在 EJC和 CC运算使用 EJCC电

路的不同模式实现，此外在 2种模式下实现流水线

的平衡。数据复用体现在使用误差、雅可比通用计

算模块计算通用部分，计算结果同时用于误差和雅

可比的计算，实现数据的复用，提高加速器的效率。

JTJ

利用雅可比矩阵和海森矩阵的稀疏性进行计

算和存储的优化。HGC电路利用雅可比矩阵的稀

疏性实现 的运算简化，片上存储利用海森矩阵

的稀疏特点实现存储的压缩。

线性方程组求解包含矩阵分解和三角线性方

程求解等步骤，是电路中延时最长的运算，平均占

系统运算总时间的 82.4%。本文设计了矩阵分解单元
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的数量可配置的 LES电路，该配置参数对加速器的

性能和资源消耗影响明显，通过调整该参数可实现

加速器性能、资源使用和功耗的折中。

 2.2　电路和数据的复用

ri, j(xi, x j, yi, j)

J X
ri, j xi、x j

ri, j

Ji, j

Ji, j

Ji, j

复用体现在 EJCC模块，首先介绍误差和雅可

比的计算方法。误差的计算如式 (1)所示，对于

N 个状态，需计算 N−1个误差项，每个误差项

是 15维的 IMU误差向量。雅可比矩阵

是 N−1个误差项对状态变量 的偏导数。对于误

差项 ，与其相关的优化变量是 （30维），因

此误差项 对状态 X的偏导数是 15×30的雅可比

矩阵，记为 。基于 Forster等 [14] 提出的求导方法

和具体的 的解析形式，本文根据误差项和状态的

物理含义将 表示成如图 3所示的分块矩阵形式。

图 3中，每个矩阵分块表示对应的误差分量对

状态分量的导数，如 B1 表示误差项中平移误差对

旋转状态的导数。PI由前端提供，E为单位矩阵，

Ri 为 qi 的旋转矩阵形式。B1 ～ B6 根据导数的解析

式计算，空白部分的值是 0。
 
 

Δp PI

PI PI

PI−Ri
−1

−Ri
−1

Ri
−1

Ri
−1

bapi pjqi

B1

B
3

B
6

B
4

B
5

E

E E

E

B
2

qjvi
vj

Δq

Δv

ba

bg

3

3

i
bg

i ba
j bj

g

图 3    误差函数对状态量的雅可比矩阵

Fig. 3    Jacobian matrix of error function versus states

F(X)LM算法迭代过程中，需要先后计算成本

和误差、雅可比，如算法 1的第 11行和 13行。考虑

到成本是误差向量的范数平方和，本文利用 EJCC
的 2种工作模式实现成本和误差雅可比的计算。

EJCC的电路架构如图 4上部所示。该电路分为 3个

模块，模块之间的数据交互通过 Ping-Pong RAM实

现。EJCC可工作在如图 4所示的 EJC和 CC这 2种

模式。模式 1用于计算误差和雅可比，将成本计算

单元关闭，分为 2个流水阶段，阶段 1的 2个电路

模块分别完成误差、雅可比通用项的计算和雅可比

矩阵分块的计算；阶段 2完成误差项的计算，并将

雅可比矩阵写入到片上存储。模式 2无需计算雅

可比，因此关闭雅可比计算和雅可比写入模块，开

启成本计算模块，分成 3个流水阶段，阶段 1和阶

段 2计算误差，阶段 3求误差的平方和得到成本。

EJCC实现 2种模式下流水线的平衡，使得 2种

模式均可以高效运行。雅可比写入模块的延时最

长，将其作为一个单独的流水阶段。在 EJC模式

中，将误差、雅可比通用计算模块和雅可比计算模

块划分为阶段 1，使得两阶段的延时近似相等。误

差计算延时和误差、雅可比通用计算的延时相等，

将误差计算划分到阶段 2。这样在关闭了雅可比相

关计算模块的 CC模式下，阶段 1和阶段 2延时相

同，成本计算模块通过调节乘累加单元的数目与前

2个阶段平衡，CC模式实现流水线的平衡。

误差和雅可比的计算中存在相同的中间值，本

文据此重构了误差、雅可比的计算流程。图 5为

EJCC阶段 1电路，在硬件上实现了误差、雅可比通
 

误差、雅可比
通用计算模块 R RR

模式2: 成本计算

误差、雅可比
通用计算模块 雅可比

计算模块

雅可比
计算模块

MR

模式1: 误差、雅可比计算

阶段1

阶段1

阶段2

阶段2 阶段3

成本
计算

成本
计算

误差、雅可比
通用计算模块 雅可比

计算模块
RARAM

RARAM

RARAM ARAM

雅可比写入

雅可比写入

雅可比写入

误差
计算

误差
计算

误差
计算

RARAM

RARAM

||ϵ||2

||ϵ||2

X, Y

X, Y

X, Y

J, ϵ

J, ϵ

误差、雅可比和成本计算

图 4    误差、雅可比和成本计算电路及配置模式

Fig. 4    Error, Jacobian and cost calculation circuit and its configuration modes
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用计算模块计算共同的中间值，其中 QM表示四元

数的乘法运算。EJCC阶段 1电路分为 3个并行部

分，同时计算不同的中间值和图 3中雅可比矩阵的

分块。

(pj− pi− vi∆t+0.5G∆t2)

(v j− vi+G∆t)

∆q⊗ (qi⊗ q j)

第 1部分的电路处理误差、雅可比中与 Δp和 Δv
相关部分，计算平移中间值 、

速度中间值 及雅可比的 B1 和 B6 分块；

第 2部分电路计算误差和雅可比中都用到的旋转

矩阵 Ri，同时计算 Ri 与 Δt 的乘积即雅可比的 B2 分

块；第 3部分计算与 Δq相关的导数和误差，误差、

雅可比通用计算模块计算中间值 ，旋转

雅可比计算单元计算 B3 ～ B5 分块。中间值不仅直

接用于计算雅可比，还保存下来用于下一阶段的误

差计算。该电路实现了误差、雅可比的数据复用，

避免重复计算，提高了计算的效率。

 2.3　利用稀疏性优化计算和存储

JTJHGC单元计算海森矩阵 ，本文利用雅可比

矩阵的稀疏结构重新划分矩阵分块来减少计算

Ji, j

量。定义图 3矩阵左上角前 9行、前 24列的子矩

阵为 Λ，通过合并单位矩阵和 0矩阵将 写成式 (3)
的分块形式，其中 E6 表示 6维的单位矩阵。

Ji, j =

[
Λ9×24 09×6

06×9 E6 06×9 E6

]
（3）

JT
i, j Ji, j =


09×9 09×6 09×9 09×6

ΛT24×9 Λ9×24+06×9 E6 06×9 E6

09×9 09×6 09×9 09×6

06×9 E6 06×9 E6


（4）

JT
i, j Ji, j

Λ24×9TΛ9×24

JT
30×15 J15×30 ΛT24×9Λ9×24

ΛT24×9Λ9×24

JT
i, j Ji, j

利用式 (3)得到 ，如式 (4)所示。该矩阵

的左上分块是 与固定矩阵的和，其他分块

均为不需要计算的固定值。利用式 (4)将雅可比矩

阵乘积的计算 简化为计算 ，所

需的乘累加次数从原来的 13 500次减少到 5 184
次，计算量减少 61.6%。HGC电路使用全并行的矩

阵乘法电路实现 的乘积运算，再在其相应

的位置累加固定值得到 。

海森矩阵的维度是 15N，包含 (15N)2 个元素，直

接存储需要消耗大量的存储资源。本文利用算法

特点、海森矩阵的性质和矩阵块的稀疏性，分 3个

步骤压缩海森矩阵的存储，图 6以 5个优化变量为

例进行说明。首先，海森矩阵中的值表示状态的约

束关系，IMU误差仅约束相邻的状态，因此不相邻

的状态如 x1 和 x3 在海森矩阵中的矩阵块是零。其

次，海森矩阵是对称矩阵，仅存储下三角矩阵可以

减少近一半的存储。最后，利用每一个矩阵分块的

细粒度的稀疏特性，去除矩阵结构中固定位置的

0元素的存储。图 7展示了具有 20和 80个优化变

量的海森矩阵的压缩效果，经过 3个步骤的存储压

缩后，可以分别节约 21.1倍和 82.8倍的存储资源。
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x3
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图 6    H矩阵的存储优化

Fig. 6    Storage optimization of H matrix
 

 2.4　适用多场景要求的可配置设计

L

LT

Lz = g LTδX = z

δX

LES的电路架构如图 8所示。首先乔可斯基分

解模块将系数矩阵分解为下三角矩阵 ，然后通过

矩阵转置模块得到 。最后利用三角矩阵线性方

程求解单元先后求解 和 来求得原方

程的解 。

乔可斯基分解是求解线性方程组中计算复杂

度最高的步骤。该电路采用可配置的设计来实现

性能、功耗和资源使用的灵活可变，满足不同的场

景约束。本文设计的乔可斯基分解电路如图 8上

部所示，其级联了多个乔可斯基分解基本单元

（Cholesky process element，CPE）。CPE包括 2个电

 

QM

QM

QM

RAM

RAM

RAM

输入
缓存

旋转雅可比
计算单元

pmid

vmid

qmid

第1部分

第2部分

第3部分

R
i

p

v
Δt

Δt

Δq

q

q

Δq

雅可比计算模块误差、雅可比通用计算模块

B1, B6

B2

B3, B4, B5

图 5    误差、雅可比和成本计算阶段 1电路

Fig. 5    Stage one of error, Jacobian and cost calculation circuit
 

第 5 期 刘强，等：一种用于 SLAM的 IMU状态优化加速器设计 1031



L i

i

路模块：求值和更新。求值模块对应算法 2的第

2行和第 4行，计算下三角矩阵 第 列的值，并存储

到求值模块中的片上存储器中。更新模块对应算

法 2的第 6行，更新被分解的矩阵 S的第 +1～n
列，将更新结果存储到 FIFO中提供给下一级的

CPE读取。

图 9以配置 4个 CPE为例，展示了各级 CPE的

计算时序。第 1级 CPE的求值模块计算出 L的第

1列 L1，更新模块更新矩阵 S的第 2～n 列，作为第

2级 CPE的输入。第 1级 CPE更新的结果开始写

入到第 1级和第 2级之间的 FIFO中后第 2级 CPE
即可开始求值运算。同样，第 2级到第 4级 CPE依

次计算 L的 2到 4列并不断更新 S。待第 1级 CPE
更新完成后，开始第 2轮计算。首先使用第 1级 CPE

的求值模块得到 L的第 5列 L5，第 1级输出更新的

运算结果后第 2级 CPE求得 L的第 6列 L6。第 3、
4级 CPE在上一级更新开始后计算 L7和 L8。每一

轮求得 L的 4列，直到求得完整的 L计算结束。

n/#CPE #CPE

#CPE
#CPE

由以上分析可知，分解完成一个 n 维矩阵需要

运行的轮数为 ，其中， 表示 CPE的级

数。增加 CPE的级数可以增加轮内的计算并行度，

减少运行轮数，缩短计算的时间。随着 的增

加，资源消耗线性增加，由于轮数与 是反比关

系，运行时间不断减小，但减小速度变缓。本文的

设计将 CPE的数目参数化，调节该参数实现性能、

资源使用和功耗的折中。具体来讲，系统中的状态

数目确定后，如果速度无法满足当前场景的需求，

则增大参数值来提高运行速度；如果当前场景对功

耗和资源占用限制严格，则减小配置参数的值以减

小功耗。配置参数的修改需要重新综合新的加速

器硬件电路并在 FPGA上进行配置。

 3　实验结果和分析

本文使用 Xilinx ZC706平台 [15] 对硬件设计进

行评估，时钟频率为 143 MHz。本文设计与 SLAM
软件 VINS-Fusion[16] 的后端优化进行对比，该软件

使用谷歌公司的开源非线性优化库 Ceres[17] 进行状

态优化。IMU求导运算和方程求解的数值均需要
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82.8倍
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图 7    在 20个和 80个优化状态下的存储优化效果

Fig. 7    Storage optimization results with 20 and 80 optimization states
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图 8    乔可斯基分解算法线性方程组求解电路

Fig. 8    Cholesky decomposition linear equation solving circuit
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大的动态范围和高精度 [18]，为了保证系统的稳定性

和定位精度，本文评估的软硬件均使用 32 bit浮点

数表示数据。在 2个处理器平台上对软件进行评

估：搭载 Intel  i5-8250U处理器，主频 1.6  GHz的
x86平台；搭载四核 Arm Cortex-A57处理器，主频

1.9 GHz的 Nvidia Jetson TX1平台 [19]。为比较软硬

件性能，使用 EuRoC数据集 [20] 进行测试，该数据集

采集自微型飞行器（micro aerial vehicle，MAV）上的

视觉惯性传感器单元，其中包含 IMU（ADIS16448，
200 Hz）的加速度和角速率测量数据。首先使用

VINS-Fusion前端计算 IMU的积分值，后端优化选

取 20、50、80个 IMU状态的测试数据，即系统的状

态数 N 为 20、50和 80。
调整 LES模块中 CPE的个数对整体的性能、

资源消耗和功耗有明显的影响。在状态数目 N 为

50时，矩阵分解单元的数量设置为最小 5和最大

120的情况下，IMU状态优化加速器的运行时间分

别为 171 ms和 8.97 ms。前者的运行时间为后者的

19.1倍；FPGA资源使用方面，最大参数配置下的加

速器中数字信号处理单元和存储资源分别是最小

参数配置的 6.4倍和 11.4倍。本文在硬件上实现

了 3个不同配置的电路 C1、C2、C3，配置的 CPE的

个数分别为 20、40、80。C1、C2、C3的硬件并行度

依次提高，性能提升的同时资源消耗和功耗也

增加。

硬件的资源消耗数据使用 Vivado工具布局布

线后报告得出。C1、C2、C3的资源消耗如表 1所

示，3种配置电路占用了 FPGA芯片中 13.3%～27.3%
的查找表（look up table，LUT）、6.7%～12.4% 的触

发器（flip-flop，FF）、15.9%～32.4% 的块随机存取存

储器 RAM（block-RAM，BRAM）和 30.9%～70.9% 的

数字信号处理单元（digital  signal  processor，DSP）。
其中，BRAM的数量以 36 Kbit块为单位，0.5表示

18 Kbit块。评估使用的硬件平台中 DSP资源共有

900个，CPE单元中的更新模块包含浮点乘和浮点

加运算，增加一个 CPE单元 DSP的使用增加 6个，

占总数的 0.67%，CPE数目的增多使 DSP的资源占

用变化最大。每一个 CPE中带有存储矩阵分解结

果的片上存储器，BRAM的资源占用随着 CPE的数

目的增多而变高。此外，BRAM还和硬件能处理的

IMU状态数有关，本文设计能处理的最大的 IMU
状态数为 80。

对 3种配置的电路在不同测试数据上的性能

进行了评估，如表 2所示。测试数据中，随着状态

数目 N 变大，3种配置电路的执行时间均变长。对

IMU状态数目小，如 N=20的测试数据，FPGA相比

软件取得较大的加速效果，处理时间小于 1 ms，相
比于 x86可以达到 67.2倍的加速效果，相比于 TX1
平台可以达到 190.3倍的加速效果。随着测试数据

规模变大，FPGA的加速效果减小，这是由于软件中

分配的处理资源如内存等会同时增加，而 FPGA的

电路使用的资源没有变化。但通过增加 CPE的数

目，速度可以获得较大的提升，如对于 N=80的测试

数据，C3的时间相比于 C1的时间减小 62.5%。对

于不同测试数据上的平均加速效果，低功耗的 C1
电路相比于 x86平台和 TX1平台可以达到平均 17.4
倍和 53.7倍的加速效果，高性能的 C3电路的加速

分别为 26.7倍和 87倍。

此外，本文还对 3个平台上的功耗和能耗进行

了评估。FPGA功耗使用 Vivado的功耗评估器得

出，C1、C2、C3的功耗分别为 2.293 W、2.956 W 和
3.759 W。Intel CPU的功耗评估采用其热设计功耗

 

表 1    硬件设计的资源消耗

Table 1    Resource utilization of hardware design

电路

资源数 占比/%

查找表
（LUT）

触发器
（FF）

块随机存取存储器
（BRAM）

数字信号处理
单元（DSP）

查找表
（LUT）

触发器
（FF）

块随机存取存储器
（BRAM）

数字信号处理
单元（DSP）

C1 29 057 29 407   86.5 278 13.3   6.7 15.9 30.9

C2 44 229 41 840 131.5 458 20.2   9.6 24.1 50.9

C3 59 617 54 007 176.5 638 27.3 12.4 32.4 70.9

 

表 2    软硬件实现的性能比较

Table 2    Performance comparison between hardware and software implementations

状态数目
执行时间/ms FPGA加速比

x86 TX1 C1 C2 C3 x86 vs C1 x86 vs C2 x86 vs C3 TX1 vs C1 TX1 vs C2 TX1 vs C3

N=20  19.09  41.38 0.84 0.65 0.59 22.73 29.37 32.36 49.26 63.66 70.14

N=50  82.59 461.18 27.87 15.32 11.16 2.96 5.39 7.40 16.55 30.10 41.32

N=80 126.89 662.65 60.33 32.05 22.64 2.10 3.96 5.60 10.98 20.68 29.27

平均   76.19 388.40 29.68 16.01 11.46 9.26 12.91 15.12 25.60 38.15 46.91
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（thermal  design  power，TDP）15  W， Jetson  TX1使用

板载功耗监视传感器测得功耗为 5.02 W。

表 3展示了在 3个测试数据上 FPGA与软件的

能耗，在 IMU状态数少，如 N=20的测试中，不同配

置的电路能耗相当，C3由于功耗高能耗最多。状

态数目增多，在 N=50，80的测试中，由于 C1、C2和

C3的计算时间差别明显，C3的能耗最小。本文实

现的 FPGA设计相比 x86平台和 TX1平台分别可

以节省 90% 和 95% 以上的能耗，在高性能的同时

也节约了能耗，可以更好地满足功耗受限、实时性

要求高的应用要求。
  

表 3    能耗对比
 

Table 3    Comparison of energy consumption mJ　

状态数目
硬件能耗 软件能耗

C1 C2 C3 x86 TX1

N=20 1.93 1.92 2.22 286.35 207.73

N=50 63.91 45.29 41.95 1 238.85 2 315.12

N=80 138.34 94.74 85.10 1 903.35 3 326.50
 

 4　结　论

1） 提出了基于 FPGA实现的 IMU状态优化加

速器设计，利用算法流程和数据的特点实现电路复

用、计算简化和存储压缩。

2） 解方程模块采用可配置设计，通过改变该模

块的配置可使整体加速器在大范围的设计空间中

变化，以适用不同的场景约束。

3） 实验结果证明，本文设计在性能和功耗方面

均大幅优于软件实现。本文提出的加速器设计可

以高效地在功耗受限的嵌入式设备上完成 IMU观

测信息的优化求解。
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An IMU state optimization accelerator for SLAM
LIU Qiang1，2，*，LIU Weizhuang1，2，YU Bo3，LIU Shaoshan3

(1.   School of Microelectronics，Tianjin University，Tianjin 300072，China；

2.   Tianjin Key Laboratory of Imaging and Sensing Microelectronic Technology，Tianjin 300072，China；

3.   Shenzhen PerceptIn Technology Co.，Ltd.，Shenzhen 518000，China)

Abstract： Mobile robots to localize themselves is a prerequisite for full ego-motion. Simultaneous localization
and  mapping  (SLAM),  a  key  localization  technology,  has  gained  a  lot  of  attention.  An  inertial  measurement  unit
(IMU)  is  widely  used  in  SLAM systems  for  its  advantage  of  not  being  affected  by  the  external  environment.  The
backend of SLAM uses nonlinear optimization methods to optimize IMU states. There are problems of poor real-time
performance and high energy consumption. This paper designs an accelerator for IMU state optimization on the field
programmable  gate  array  (FPGA)  platform.  Firstly,  by  analyzing  the  data  flow  of  the  algorithm,  the  accelerator
realizes circuits and data reuse. Secondly, by making use of the sparse characteristics, calculation simplification and
storage compression are realized. Finally, the hardware employs a configurable design for the equation solving step,
which  requires  the  most  computation.  By  changing  the  configuration,  the  accelerator  can  achieve  a  compromise
between  performance,  power  consumption,  and  resource  utilization.  The  experimental  results  on  the  Xilinx  ZC706
platform indicate  that  the  accelerator  designed for  high-performance scenarios  can achieve 26.7  times  and 87 times
performance  improvement  compared  to  Intel  i5-8250U  and  Arm  Cortex-A57  processors;  the  performance
improvement  of  low-power  scenario  accelerator  is  17.4  times  and  53.7  times,  respectively.  Besides,  different
configurations can save more than 90% of energy.

Keywords： field  programmable  gate  array； inertial  measurement  unit； nonlinear  optimization； simultaneous
localization and mapping；hardware accelerator
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非合作目标弹道系数解算研究及应用

刘舒莳1，2，李勰1，2，*，满海钧1，2，陈光明1，2，曹建峰1，2，鞠冰1，2

(1.   北京航天飞行控制中心，北京 100094； 2.   航天飞行动力学技术重点实验室，北京 100094)

摘　　　要：弹道系数是非合作目标轨道预报的重要参数，对于数目庞大的非合作目标，利用有

限的测控资源进行弹道系数的快速解算是空间目标监测的迫切需求。基于双行根数（TLE）的半长轴

衰减信息，提出了一种改进的弹道系数解算算法。通过多项式平滑检测和二次判别，识别出野值、轨

道机动和地磁暴 3 种情况；分析了构造半长轴衰减观测量的依据，比较了不同观测弧长对弹道系数解

算的影响；利用天宫一号数据对所提算法解算的弹道系数进行精度评估，并将解算结果在天宫一号陨

落预报中进行验证。结果表明：基于 TLE 解算的弹道系数稳定、准确，适用于非合作目标轨道预报。

关　键　词：非合作目标；轨道预报；双行根数；弹道系数；陨落预报

中图分类号：V474.3
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）05-1036-08

  
非合作目标泛指不能获得有效信息的空间目

标，如来袭导弹、敌机、失效或故障航天器、空间碎

片等。自 1957年第一颗人造卫星上天以来，已有

近 24 000个目标陨落坠入地球大气层，其中大部分

是非合作目标。再入过程中，虽然大多数航天器在

与大气相互作用过程中烧蚀、熔融和解体，但仍有

10%～40% 的器件落到地面，对人类安全和财产带

来潜在威胁[1-3]。随着中国航天事业的不断发展，服

役期满航天器再入大气的频率越来越高，对这些目

标开展陨落预报，体现了中国作为航天大国负责任

的态度。另外，掌握他国在轨空间目标的运动特

性，尤其是非合作目标，对于国土防空早期预警及

增强空间态势感知能力，也具有十分重要的意义。

影响航天器再入陨落预报精度的主要因素包

括轨道初始状态、弹道系数及大气密度。其中，弹

道系数是计算大气阻力的重要参数，包含了航天器

质量、外形和气动特性的组合参数，对于非合作目

标，需要利用其轨道信息来解算弹道系数。

有学者利用卡尔曼滤波算法将航天器运动状

态和弹道系数进行联合滤波估计，并对传统卡尔曼

滤波进行了改进。例如，采用不敏卡尔曼滤波算法

对非线性函数的概率分布进行近似[4-5]，基于期望最

大化迭代优化框架；文献 [6]利用精密定轨过程中

的残差信息，并结合空间环境变化对大气阻力系数

修正。这些方法需要丰富的轨道观测数据，不适用

于观测条件不理想的非合作目标。

hpi hai

hpt

hat |hpi−hpt | |hai−hat |

美国空间监视网对大部分在轨目标进行监视、

编目和维护，北美防空司令部将目标的轨道信息以

双行根数（two line element，TLE）形式发布在 Space-
Track网站。TLE由于其完备性、实时性、精确性

及开放性而备受关注，为非合作目标提供了有效的

轨道信息[7-8]，是解算非合作目标弹道系数的重要数

据源。Gupta[9] 和 Shoemaker[10] 等根据 ti 时刻 TLE
根数推算 t 时刻近地点 和远地点高度 ，再根据

t 时刻 TLE根数计算 t 时刻近地点高度 和远地点

高度 ，令   和 最小来获得最优弹道

系数。据报道，该方法在航天器陨落的末期较准

确，但是过于依赖 TLE中的偏心率，而偏心率的精

度往往较低。为了弥补 TLE中偏心率精度较低的

缺陷，Sharma等 [11] 提出了一种同时估算弹道系数
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和初始偏心率的方法，使用响应曲面法拟合远地点

高度来估计偏心率和弹道系数。由于 TLE中的半

长轴精度优于偏心率，Sang等 [12] 利用不同 TLE中

半长轴的衰减估算弹道系数，Saunders等 [13-14] 对其

进行了改进，通过使用多天 TLE，多次迭代提高弹

道系数估算精度。但对于非合作目标，由于不知道

其轨道机动情况，在使用多天数据解算时，如果发

生轨道机动，则会降低弹道系数估算精度。

针对上述问题，本文在 Saunders方法的基础上

进行了改进。首先，阐述了利用 TLE进行弹道系数

估计的理论方法，分析了构造轨道半长轴衰减观测

量的依据；然后，针对非合作目标特点，对 TLE中的

半长轴做了平滑检测和二次判别，识别出野值、轨

道机动和地磁暴 3种情况，比较了不同观测弧长

对弹道系数解算的影响；最后，利用本文算法对

天宫一号正常在轨和陨落期间解算的弹道系数进

行了精度评估，并在天宫一号陨落预报中进行了

验证。

 1　数据与方法

 1.1　基于 TLE的弹道系数估计

弹道系数 B 表达式[15-16] 为

B =
CD s
m

（1）

式中：m 为航天器质量； CD 为大气阻力系数；s 为航

天器迎风面积。

大气阻力对半长轴的影响主要体现为半长轴

的长期衰减效应，即
da
dt
=

2a2v
µ

r̈drag （2）

da/dt

µ r̈drag

式中： 为半长轴的衰减率；v 为航天器瞬时速

度； 为引力常数； 为阻力摄动加速度。

atle由 TLE根数计算的半长轴记为 ，由式（3）计算：

atle =

(
µ

n2
k

) 1
3

（3）

nk式中： 为 TLE根数中对卫星平均运动的描述量。

对于任意 2个连续时间间隔范围的半长轴衰

减，可记为
∆atle = atle2−atle1 （4）

∆atle

∆acomp

将 作为半长轴衰减观测量，构建条件方

程。半长轴的衰减主要受大气阻力的影响，因此在

给定时间间隔内，对式（2）进行积分，即可获取半长

轴衰减的理论解算结果 ，即

∆acomp =
w da
dt
dt =

w 2a2v
µ

r̈dragdt （5）

r̈drag = −
1
2

Bρv2将 代入式（5），则有

∆acomp =
w da
dt
dt = −

w 2a2v
µ

(
1
2

Bρv2

)
dt =

−
w Bρa2v3

µ
dt = −

∑ Bρa2v3

µ
∆t （6）

ρ式中： 为大气密度。

ρ

积分区间即为 2个 TLE的时间间隔。对于式（6），
可利用常规求积算法给出。需要说明的是，在积分

求和过程中，给定了积分步长，则积分区间内每个

步点上的 、a 和 v，可利用数值积分计算。数值积

分的初值包含初始历元时刻、初始位置速度和弹道

系数，可通过 SGP4模型对 TLE进行单点转换得

到。将半长轴的衰减展开，并略去高阶项，得到

∆atle = ∆acomp+
∂∆acomp

∂B
∆B （7）

∆B式中： 为弹道系数改进量。

由于式（7）为超定方程，采用最小二乘迭代求

解，设定相邻 2次迭代弹道系数改进量小于给定门

限，方程收敛，从而得到最终的弹道系数。

计算流程如图 1所示。
  

最小二乘迭代计算弹道系数修正

满足收敛条件?

结束

Y

N

开始

i=0, 初始化

i=i+1, 计算第i组TLE根数
对应的半长轴及衰减

积分获取第i组根数时间区间内的
位置速度, 并计算各步点对应的半长轴

积分计算第i组根数时间
区间内理论半长轴衰减

计算第i组观测与计算半长轴衰减之差

积分第i组半长轴衰减相对于
弹道系数偏导数

i=0, 利用计算的
弹道系数重新

初始化

图 1    弹道系数解算流程

Fig. 1    Flowchart of ballistic coefficient solution
 

 1.2　轨道半长轴衰减分析

TLE是用特定方法平滑掉了周期扰动项的平

均轨道根数，对应的轨道模型是 SGP4/SDP4解析

模型 [17]。TLE数据没有包含轨道精度信息，因此，

利用天宫一号正常工作时段的精密星历对 TLE的

预报星历进行了精度评估，从而确定构造半长轴衰

减观测量的依据。

选取天宫一号 2012年 1月 1日至 1月 10日期
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间的 TLE预报星历和精密星历进行比对，由于大气

阻力主要体现在高度变化率上，对 TLE轨道和精密

轨道的高度变化率进行了比较分析。首先，去除瞬

时精密轨道根数中的周期性变化（如地球重力场非

球形的影响），得到每日的平根数；其次，根据 TLE
中的轨道倾角、偏心率和平运动周期计算半长轴；

然后，利用样条插值将 TLE的半长轴插值到与精密

轨道根数相同的历元；最后，依次计算精密轨道平

根数半长轴和 TLE半长轴的每日衰减，并标示出两

者高度变化率的偏差，图 2和图 3分别展示了两者

每日和每 2日高度衰减情况。结果表明，TLE高度

变化率偏差的标准差为 24.95 m/d和 30.6 m/(2d)，轨
道高度衰减平均为 211 m/d和 422 m/(2d)，TLE反演

出的每日轨道高度衰减误差为 11.85%，每 2日轨道

高度衰减误差为 7.25%。由于常用大气模式精度

约 10%，利用 TLE的半长轴每 2日衰减量构造观测

量，其精度能够较好地反映大气阻力的变化。
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图 2    TLE星历与精密星历每日高度衰减对比

Fig. 2    Comparison of daily height attenuation between

TLE and precision ephemeris
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图 3    TLE星历与精密星历每 2日高度衰减对比

Fig. 3    Comparison of every two days height attenuation

between TLE and precision ephemeris
 

 1.3　TLE数据预处理

由于飞行器在轨飞行过程中可能会发生轨道

机动，造成半长轴变化，需要在预处理中检测轨道

a4p

ε = a4p−a4t

ε

机动，对轨道机动前后的 TLE分别处理，即式（5）积

分区间不能包含轨道机动。此外，为提高弹道系数

计算精度，应剔除精度较低的 TLE，在这个过程中

需结合地磁指数变化进行识别，避免地磁暴引起的

半长轴快速衰减被误判为低精度 TLE。采用二次

多项式拟合的方法对 TLE的半长轴进行初步检测

和二次判别，具体方法如下：首先，利用 SGP4模型

计算出所有 TLE的半长轴；其次，对连续的第 1,2,3,

5,6,7个历元的半长轴进行二次多项式拟合，根据拟

合的多项式计算第 4个历元的半长轴的拟合值 ；

然后，计算第 4个历元的拟合值与观测值的差异

，并根据 3倍方差准则进行判别；最后，

对于超过门限的 进行二次判别，结合地磁指数，识

别出 3类情况，即野值、轨道机动和地磁暴。

对 2012年 1月至 3月的天宫一号 TLE半长轴

进行初步平滑检测，门限值 3倍方差取 20 m，如图 4

所示，发现有 5个时段（红框标识）的半长轴超过门

限，图 5给出了同时期地磁指数 ap（每 3 h均值），并

用红框标出了超出门限的时段。可以看出，P1、

P2、P3和 P4时段都发生了地磁暴，导致 P1、 P2和
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Fig. 4    Difference between semi-major axis smoothed

values and measured values (start date Jan. 1, 2012)
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a4t

a4p ε

a4t a4p

P4时段航天器半长轴比平静期衰减得多，即 比拟

合值 小，使得 超出门限，因此 P1、 P2和 P4时段

的 TLE不是野值，不应剔除；P3时段虽然有微小地

磁扰动，但 反而大于拟合值 ，可以认定 P3是野

值；P5时段平滑值与实测值差异达到 100 m以上，

即使这个时段发生了地磁扰动，也应认定为发生了

轨道机动。

 2　结果与分析

 2.1　弹道系数精度比较与评估

为了评估 TLE解算弹道系数的精度，本节比较

了不同方法解算弹道系数的差异。在精密定轨中，

往往把大气阻力系数 CD 作为未知量与卫星的运动

状态矢量一起解算，再利用式（1）求解弹道系数。

定轨中尽可能采用高精度的动力学模型，包括

JGM64×64地球重力场模型、MSISE2000大气密度

模型，全面考虑了日月引力、太阳光压和地球固体

潮汐等多种摄动力。选择天宫一号 2011年 11月

19日至 2012年 12月 31日期间的轨道资料进行比

对，这段时期轨道资料丰富，飞行器性能稳定，地磁

活动和太阳辐射处于中等活跃水平。利用每天的

轨道观测数据进行轨道确定，并解算当日 CD，结果

如图 6所示，CD 平均值为2.221 9，弹道系数平均值

为 0.009 4。同时，图 6（b）给出了期间的太阳辐射指

数 F10.7和地磁指数 AP（日均值），可以看出，弹道

系数与 F10.7有较强的相关性，尤其在 27 d周期变

化方面有很强的一致性。飞行器质量是精确已知

的，且随着发动机每次开机略有降低，飞行器姿态

稳定的工况下每圈次的平均迎风面积也是稳定的，

因此弹道系数的周期性变化是由 CD 变化引起的。

大气阻力系数 CD 是描述大气粒子与卫星表面相互

作用的无量纲系数，反映了粒子与卫星表面碰撞过

程中的动量传递和能量耗散效率，其大小取决于卫

星表面的材质、大气的成分和温度，以及入射大气

粒子与卫星表面的夹角等因素[18-21]。在这些影响因

素中，卫星表面材质在正常飞行过程中是稳定的，

大气粒子与卫星表面的入射夹角平均值在每个圈

次也是稳定的，因此可以推断，CD 的周期性变化是

由大气成分、温度的变化引起的，而大气成分、温

度受太阳活动影响与 F10.7有很强的相关性。

图 6精密定轨解算的弹道系数展示了与 F10.7
的相关性，说明解算结果是准确可信的，但是在定

轨过程中，弹道系数不可避免地吸收了大气模型、

轨道测量数据和飞行器迎风面积等因素引入的误

差，为此，需要对每日解算的弹道系数进行平滑处

理。由于天宫一号弹道系数中的质量和迎风面积

是精确已知的，从弹道系数中提取了物理意义更加

明确的大气阻力系数。如图 7所示，分别采用 3 d、
5 d和 7 d均值法对阻力系数平滑。可以看出，平滑

处理后，不仅去除了随机误差，还保留了原来的周

期性变化。因此，选取 7 d平滑处理后的阻力系数

与 TLE解算的阻力系数比对。
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图 7    精密定轨解算的大气阻力系数及其平滑值

（起始日期 2012-01-01）

Fig. 7    Drag coefficients solved by orbit determination and

their smoothed values (start date Jan. 1, 2012)
 

∆atle

利用 TLE解算天宫一号 2012年全年的大气阻

力系数 CD 和弹道系数，解算过程中采用了不同时

间间隔的 TLE构建观测量 ，即式（6）中的积分

区间，分别设置为 2 d和 3 d；观测弧段分别选取 7 d
和 10 d，即分别采用 7 d和 10 d的 TLE解算一个弹

道系数。4组解算结果如图 8所示，同时给出了精

密定轨的解算结果。可以看出，TLE解算的 4组结

果与精密定轨解算结果的变化趋势十分吻合，都能

反映出太阳活动的周期性变化；不同时间间隔的观

测量对解算结果影响不大；观测弧段为 10 d的解算
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结果更稳定，曲线更加平滑。

 2.2　天宫一号陨落分析

 2.2.1　陨落阶段弹道系数解算分析

天宫一号是中国第一个非受控再入大气层的

超大型航天器，于 2016年 3月 16日正式终止数据

服务。在大气阻力下影响下，天宫一号轨道不断衰

减，最终于 2018年 4月 2日 8时 15分落入南太平洋。

天宫一号最后 30 d平均轨道高度如图 9所示。陨

落之前数月难以得到精确的姿态信息，从而难以估

算式（1）中的迎风面积，因此适宜采用 1.1节的方

法，对包含了 CD 和迎风面积的弹道系数联合估算。
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Fig. 9    Height variation of Tiangong-1 before reentry
 

使用 1.2节的方法对陨落前 40 d的 TLE的半

长轴进行平滑检测，结果如图 10所示。陨落前 40 d
至陨落前 23 d，平滑值与 TLE半长轴差异 20 m之

内，说明这期间飞行器高度衰减变化稳定，TLE精

度较高。陨落前 22 d至陨落，平滑值与 TLE半长

轴差异逐渐增大，陨落前 2 d的差值甚至超过 200 m，

初步判断可能是以下原因造成的：①陨落前 15 d至

陨落前 14 d有地磁扰动；②飞行器姿态不稳定导致

迎风面积变化；③200 km以下大气密度更加复杂多

变；④TLE本身的精度较差。前 3个原因造成的差

异不影响弹道系数解算，不需要剔除，只需剔除精

度较差的 TLE。经过二次判别，陨落前 3 d至陨落

的数据大部分不可用，因此后续轨道预报中陨落前

2 d和陨落前 1 d的弹道系数使用陨落前 3 d的结果。

∆atle基于 2 d间隔的 TLE构建观测量 ，分别采

用每 5 d、7 d和 10 d的观测弧段解算一个弹道系

数，结果如图 11所示。弹道系数随着观测弧段的

增长，弹道系数的变化趋势趋于平缓。文献 [22]利
用 Sentman模型计算了 150～300 km高度范围不同

构型卫星的大气阻力系数，认为圆柱体卫星（与天

宫一号构型较接近）的阻力系数在 2.3～2.7之间变

化，最大值是最小值的 1.17倍。图 11给出的类似

高度范围的弹道系数（TLE-10d-2d）在 4.7×10−3～
5.4×10−3 之间变化，最大值是最小值的 1.15倍，变化

幅度与 Sentman模型计算结果接近。
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Fig. 10    Semi-major axis smoothing test results for

Tiangong-1 TLE
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 2.2.2　天宫一号陨落时间预报

从 2018年 3月 3日起，使用 2种方法基于美国

空间监视网每日发布的天宫一号 TLE对陨落时间
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图 8    TLE解算的大气阻力系数（起始日期 2012-01-01）

Fig. 8    Drag coefficients solved by TLE (start date Jan. 1, 2012)
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(r, ṙ)

T ′r

进行预报。第 1种方法：利用 SGP4模型计算 TLE

历元时刻的卫星位置速度 ，以此作为初始轨道，

利用自主定轨软件做轨道预报，计算卫星高度降至

125 km的时刻 Tr，预报过程中使用 64×64阶重力场

模型和 MSISE00大气密度模型，空间环境参数太阳

流量 F10.7和地磁指数 AP使用陨落前 30 d的均

值，弹道系数使用图 11中 TLE-5d-2d解算值；第

2种方法：利用 SGP4模型和 TLE进行轨道预报，计

算卫星高度降至 125 km的时刻 。用上述 2种方

法逐日预报天宫一号陨落时间，如图 12所示。可

以看出，利用第 1种方法解算的弹道系数预报天宫

一号陨落，最大误差 15 d，平均误差 7.03 d，精度显

著优于第 2种方法（最大误差 25 d，平均误差 15.6 d）。
天宫一号陨落事件在国际上备受关注，世界主

要航天大国都发布了各自预报的再入窗口，如图 13
所示。统计了俄罗斯国家航天集团、美国国家航空

航天局、欧洲航天局、日本宇宙航空研究开发机构

和印度空间研究组织−4 d～−1 d发布的再入窗口，

其中缺少美国国家航空航天局（−3 d）、欧洲航天局

（−2 d）、俄罗斯国家航天集团（−1 d）和日本宇宙航

空研究开发机构（−1 d）的数据。需要说明的是，在

轨道预报中使用的太阳辐射指数 F10.7和地磁指

数 AP是陨落前 30 d的实测平均值，因此可直接计

算出航天器再入大气层（125 km）的时刻，而各国是

基于 F10.7和 AP的一个变化范围做出的轨道预报，

因此发布的再入窗口也是一个时间范围，为方便比

较，取各国发布的时间窗口的中间值。从图 13的

统计结果可看出，本文第−4 d、−1 d的预报精度最

高，第−3 d、−2 d的预报精度处于中间水平，总的来

看，本文的陨落预报精度在各航天大国中处于领先

水平，说明弹道系数解算方法是正确可行的。

 3　结　论

本文研究了利用 TLE的半长轴衰减反演非合

作目标弹道系数的方法，总结如下：

1） 对 TLE的半长轴精度进行了评估，验证了

半长轴衰减信息用于反演弹道系数的可行性，确定

了使用 2 d间隔的 TLE半长轴构造轨道衰减观测量。

2） 研究了 TLE预处理方法，通过多项式平滑

检测和二次判别识别出野值、轨道机动和地磁暴

3种情况。

3） 利用天宫一号 2012年 TLE解算了全年的弹

道系数，并与精密定轨解算的弹道系数进行了比

对，两者变化趋势十分吻合，且都能反映出太阳活

动的周期性变化。

4） 解算了天宫一号陨落前 30 d的每日弹道系

数，并利用解算结果进行了陨落预报，与世界其他

国家发布的预报比较，解算的弹道系数能够获得优

于其他国家的预报精度。

5） 利用 TLE的半长轴衰减信息解算非合作目

标弹道系数在航天工程中是切实可行的方法，对于

非合作目标的监视，碰撞预警和规避提供了更精准

的目标特性信息，对提升中国空间安全和态势感知

能力具有重要意义。

本文提出的弹道系数解算算法仅适用轨道高

度 600 km以下的目标，对于轨道高度 400～600 km
的航天器，其半长轴衰减较慢，在半长轴衰减观测

量时应扩大时间间隔。

在后续工作中，计划对不同形状、不同高度及

不同太阳活动条件下的航天器弹道系数进行解算，

分析该方法在不同条件下的适用性。
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Ballistic coefficient solution for non-cooperative targets and its application
LIU Shushi1，2，LI Xie1，2，*，MAN Haijun1，2，CHEN Guangming1，2，CAO Jianfeng1，2，JU Bing1，2

(1.   Beijing Aerospace Control Center，Beijing 100094，China；

2.   National Key Laboratory of Science and Technology on Aerospace Flight Dynamics，Beijing 100094，China)

Abstract： The  ballistic  coefficient  is  an  important  source  of  error  in  the  orbit  prediction  of  non-cooperative
targets.  For  a  large  number  of  non-cooperative  targets,  calculating  quickly  the  ballistic  coefficient  with  the  limited
measurement  and  control  resources  is  an  urgent  need.  In  this  paper,  based  on  the  semi-major  axis  attenuation
information of the two line element (TLE), an improved ballistic coefficient calculation algorithm is studied. Through
polynomial  smooth  detection  and  quadratic  discrimination,  three  situations,  ie.  outliers,  orbital  maneuvers  and
geomagnetic  storms  are  identified.  The  basis  for  constructing  semi-major  axis  attenuation  observations  is  analyzed,
and  the  influence  of  different  observation  arc  lengths  on  the  calculation  of  ballistic  coefficients  is  compared.  The
accuracy of the ballistic coefficients is evaluated using the data of Tiangong-1, and the ballistic coefficients are used in
the  prediction  of  Tiangong-1’s  reentry.  The  results  show that  the  ballistic  coefficients  calculated  based  on  the  TLE
elements are stable and accurate, and are suitable for non-cooperative target orbit prediction.

Keywords： non-cooperative targets；orbit forecast；two line element；ballistic coefficient；reentry prediction
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基于时空图卷积神经网络的离港航班延误预测

姜雨*，陈名扬，袁琪，戴垚宇
(南京航空航天大学 民航学院，南京 211106)

摘　　　要：对于日益频发的机场航班延误，精准的航班延误预测是最重要的防范措施之一。

通过谱图卷积将机场网络从不规则的图结构转换为规则的网络结构，利用图卷积神经网络（GCN）

和门控线性单元（GLU）捕获网络中的时空相关性并组成时空卷积块，提出可以预测离港航班延误

状况的时空图卷积神经网络（STGCN）。遴选美国 51 座枢纽机场构建机场网络，并预测未来一段

时间内的机场离港准点率以检验 STGCN 用于预测航班延误的可行性。结果表明：当预测窗口为

1 天时，STGCN 预测结果的平均绝对误差（MAE）相对于历史平均（HA）法、长短期记忆循环神

经网络（LSTM）、堆栈自编码器（SAEs）分别下降了 18.19%、10.45%、6.24%；当预测窗口为

2 天时，MAE 分别下降了 9.93%、 3.96%、 4.37%；当预测窗口为 3 天时，MAE 分别下降了

7.02%、2.47%、9.20%。实例证明 STGCN 相比传统模型能够显著提升航班延误预测的精度，并为

机场制定延误决策提供参考指导。
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随着民航运输需求量的不断提升，航班延误问

题已经成为限制民用机场发展的主要瓶颈之一。

同时伴随机场网络的规模持续扩张，机场之间的航

班延误传播现象愈发频繁 [1]。因此，如何精准高效

地预测航班延误就变得至关重要，这不仅可以提前

感知机场航班延误发生的可能性[2-3]，还能够反映航

班延误的波动情况[4]。

纵观国内外学者的相关研究，对航班延误预测

问题大多采用构建预测模型的解决方式，并且研究

对象主要集中在航班延误波及、航线延误和机场航

班延误。Cai[5] 和 Hao[6] 等构建航班延迟模型以分

析延误波及问题；Guo[7]、Thiagarajan[8] 和罗谦 [9] 等

从航线延误角度出发构建航班延误预测模型；王

春政等 [10] 致力于研究机场网络中各子系统间的延

误特征并提出基于 Agent的机场网络延误预测模

型；Khanmohammadi等 [11] 基于自适应网络构建了

模糊推理系统和模糊决策系统，可分别执行航班延

误预测和飞机降落计划制定两大任务。

近些年来，随着人工智能的迅速发展，越来越

多的学者运用深度学习的思想去解决交通运输领

域的预测问题 [12-13]，常见的深度学习算法有卷积神

经网络（convolutional neural networks, CNN）和循环

神经网络（recurrent neural network, RNN）等。吴仁

彪等[14] 在 CNN的基础上增设直通通道并引入卷积

衰减因子以控制不同深度网络的特征叠加比例，从

而维持航班延误预测模型的稳定性。部分学者提

出 使 用 图 卷 积 神 经 网 络 [15-18]（graph  convolutional

network, GCN）捕捉交通网络中的空间特征以提升

预测精度。Yin[19] 和冯宁[20] 等利用谱图卷积方法将

卷积操作应用至图结构数据以提取路网中的空间
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特征，从结果来看这种方法使得预测模型具有相对

较高的预测精度和稳定性，因此，如何将 GCN引入

机场网络中进行航班延误预测亟待研究。

本文从航班延误预测的时间序列特性出发构

建机场网络，在 GCN的基础上建立基于时空图卷积

神经网络（spatio-temporal graph convolutional networks,

STGCN）的离港航班延误预测模型，并使用TensorFlow

为深度学习框架进行模型训练和实例分析。

 1　机场网络与谱图卷积

 1.1　机场网络模型设计

本文对航班延误预测问题的表达式为

v̂t+1, v̂t+2, · · · , v̂t+h =

argmax
vt+1 ,vt+2 ,···,vt+h

log P (vt+1,vt+2,· · ·,vt+h |vt−m+1,vt−m+2, · · · ,vt )

（1）

vt ∈ Rn

vt−m+1,vt−m+2, · · · ,vt

v̂t+1,

v̂t+2, · · · , v̂t+h

式中： 为第 t 时间段的 n 个机场的观测向量，

向量中每个元素都代表了对应机场的观测值。式 (1)
表示由前 m 个延误观测值 ，去

预测下一个步长为 h 的时间段内的延误预测值

。

Gt = (Vt,E,W) Vt

W Gt wi j i j

综上定义第 t 时间段的机场网络图结构为图

。其中， 为节点集，对应于各机场的

延误值；E 为边的集合，表示各机场之间的连接性，

每个机场的观测值并不是互相独立而是成对连接

的； 为 的加权邻接矩阵，其元素 为节点 和 之

间的权重，同时也表征了对应 2座机场之间的连接

度，这种连接度能够反映出机场间的空间关联性。

不同时间段的机场网络按时间序列进行排列，使得

每个机场网络图中的延误状态信息是一种按照时

序动态变化的图信号，最终形成机场网络图结构的

网络数据，具体如图 1所示。
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图 1    机场网络图结构的网络数据

Fig. 1    Network data of airport network graph structure
 

W

W

机场网络的加权邻接矩阵 反映了机场间的

空间关联性。 可根据各机场之间的周航班频次

计算得出，其元素具体公式为

wi j =


fi j− fmin

fmax− fmin
i , j且

fi j − fmin

fmax− fmin
⩾ ε

0　 　其他

（2）

wi j i j fi j

i j fmax fmin

ε

ε = 0.2

式中： 为机场 和机场 之间边的权重； 为机场

和机场 之间的周航班频次； 和 分别为最大

航班频次和最小航班频次； 为控制邻接矩阵分布

和稀疏性的阈值，取 。

 1.2　基于谱的图卷积方法

GCN是一种研究图的神经网络，其本质在于提

取网络中的空间特征。目前图卷积方法大致有 2
类：一种是基于空间域的图卷积；另一种是基于谱

的图卷积。1.1节所提出的机场网络图结构属于拓

扑图，其包含了节点自身的节点特征和各节点之间

的结构特征，并且拥有关于图的邻接矩阵，这使得

机场网络满足谱图的生成条件，因此，采用基于谱

的图卷积方法研究机场网络的空间特征。

谱图卷积的主要思想是利用傅里叶变化将图

信号从空间域转换为谱域，之后再进行卷积运算。

谱图卷积相关公式为

L = I− D−
1
2 W D−

1
2 = UΛUT （3）

Θ ∗g X = Θ (L) X = UΘ (Λ)UTX （4）

L ∈ Rn×n I ∈ Rn×n

D ∈ Rn×n

U ∈ Rn×n L
Λ = diag([λ0,λ1, · · · ,λn−1]) ∈ Rn×n λi L

X ∈ Rn×n ∗g
Θ (Λ)

式中： 为图的拉普拉斯矩阵； 为单位

矩阵； 为对角度矩阵，其对角线上的元素是

各 节 点 的 度 数 ； 为 的 特 征 向 量 矩 阵 ；

为对角阵， 为 的特

征值； 为输入的图信号；“ ”表示图卷积运

算； 为一个滤波器，是一个对角矩阵。

L

X Θ UT X

式 (3)表示拉普拉斯矩阵 的谱分解，式 (4)表
示图信号 通过核 与傅里叶变化 相乘，完成

由不规则的图结构数据转换为规则结构数据的过

程，以便之后进行卷积操作，最终完成各节点特征

和结构特征的信息聚合。

 2　航班延误预测模型构建

 2.1　STGCN结构构建

从机场网络的整体性出发捕捉航班延误的时
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间特征和空间特征，并且在时间轴上采用完全卷积

结构。基于此，将STGCN用于预测航班延误。STGCN
的结构如图 2所示，其中同一模块使用相同颜色

表示。
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图 2    STGCN结构

Fig. 2    Architecture of STGCN
 

vt−m+1,vt−m+2, · · · ,vt

v̂

STGCN主体由时空卷积块和输出层构成，图 2
右侧部分反映了模型的整体流程，输入是已知前

m 个时间段的延误观测值 ，通过时

空卷积块提取输入值的时间特征和空间特征，并在

输出层进行特征整合，最终输出延误预测值 。

 2.2　提取空间特征的空间图卷积

O
(
n2
)

为考虑到机场网络的连通性和全局性，将图卷

积直接运用至图结构数据以提取网络的空间特

征。在式 (4)所对应的谱图卷积中，网络的复杂度

为 ，因此，使用切比雪夫多项式作为近似策略

进行逼近以降低复杂度。

Λ定义卷积核为对角阵 的多项式，记作

Θ (Λ) ≈
K−1∑
k=0

θkΛ
k （5）

θ ∈ RK K式中： 为多项式系数的向量； 为图卷积核的

大小。

Tk (x) K −1切比雪夫多项式 用来近似滤波器为

阶的截断展开式，即

Θ (Λ) ≈
K−1∑
k=0

θkTk

(
Λ̃
)

（6）

Λ̃ =
2Λ
λmax
− In （7）

Tk

(
Λ̃
)

Λ̃

λmax L
[−1,1]

式中： 为 k 阶切比雪夫多项式； 为缩放后的

特征值对角阵； 为拉普拉斯矩阵 的最大特征

值。缩放特征值的目的是约束谱半径至 以防

止爆炸。

基于此对图卷积式 (4)进行重新定义，具体为

Θ ∗g X = Θ (L) X ≈
K−1∑
k=0

θkTk

(
L̃
)

X （8）

L̃ =
2L
λmax
− In （9）

Tk

(
L̃
)

L̃

O (K |E|)

式中： 为缩放后的拉普拉斯矩阵 的 k 阶切比

雪夫多项式。使用切比雪夫多项式进行逼近后计

算局部卷积，网络的学习复杂度降为 。

 2.3　提取时间特征的时间门控卷积

KT

KT

KT−1

M Ci

Y ∈ RM×Ci

由于 CNN具有训练速度快、结构简单等特点，

因此，采用卷积结构捕捉机场网络中发生航班延误

时的时间特征。如图 2左侧所示，时间门控卷积层

中设有一个一维因果卷积，其卷积核大小为 ，而

后连接一个门控线性单元（gated linear units, GLU）

激活。对于机场网络中的各节点，时间门控卷积对

输入元素的 个近邻进行挖掘，使得序列长度逐次

缩短 。基于此，对每个节点的输入视为一个

长度为 、通道数为 的时间序列，因此将输入设

为 。时间门控卷积的定义为

Γ ∗ΥY = P⊙σ (Q) ∈ R(M−KT+1)×Co （10）

Γ ∈ RKT×Ci×2Co Co

∗Υ P Q

⊙
Y Γ

[
P Q

]
∈

R(M−KT+1)×(2Co) P Q

σ (Q)

式中： 为时间门控卷积核， 为输出特

征的通道数；“ ”表示卷积操作； 和 为 GLU的

输入；“ ”表示哈达玛乘法。式 (10)是指将输入

通 过 卷 积 核 映 射 到 单 一 输 出 元 素

，且 和 的通道数相同。 Sigmoid门

的作用是控制哪些输入信息可以传入下一

层。使用 GLU不仅能通过堆叠卷积层从而充分利

用输入，还能在各卷积层间形成残差连接以防止梯

度消失。

 2.4　时空卷积块

时空卷积块的主要结构如图 2中间所示，其中

空间图卷积负责提取图中的空间特征，时间门控卷

积则用于提取时间特征。利用空间图卷积连接
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2个门控卷积，可以完成由网络卷积向时序卷积的

快速空间状态传播。此外时空卷积块中采用层标

准化以防止模型过拟合。

vl ∈ RM×n×Cl

vl+1 ∈ R(M−2(KT−1))×n×Cl+1

设时空卷积块 l 的输入为 ，输出为

，且它们都是三维张量，具体计

算公式为

vl+1 = Γl
1∗ΥReLU

(
Θl ∗g

(
Γl

0∗Υvl
))

（11）

Γl
0 Γl

1

Θl

式中： 和 分别表示图 2中位于上部和下部的时

间门控卷积核； 为空间图卷积的谱核。

Z ∈ Rn×c

v̂

图 2右侧部分中的输出层由一个时间门控卷

积与全连接层组成，门控卷积将时空卷积块的输出

映射为单步预测，之后获得中间输出结果 ，

并通过式 (12)得到延误预测值 为

v̂ = Za+ b （12）

a ∈ Rc b式中： 为待训练的权重； 为偏置项。

L2 v̂

v

最后运用 损失函数衡量预测值 与真实值

的不一致程度，具体公式为

L (v̂t + 1; A) =
∑

t

∥v̂t + 1 (vt−m+1,vt−m+2, · · · ,vt, A)− vt+1∥2

（13）

A v̂t + 1(·)
vt+1

式中： 为可训练的所有参数； 为预测值；

为真实值。

 3　实例分析

实例中以 2011—2019年美国的相关民航运输

数据构建机场网络并对其进行航班延误预测，验证

STGCN用于预测机场航班延误的可行性。

 3.1　机场网络构建

在美国选取 51座主要大型机场，将所选机场

作为节点，通航航线作为边构建机场网络。美国本

土的机场网络如图 3所示。
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图 3    机场网络

Fig. 3    Airport network
 

图 3中蓝点表示机场，蓝点越大，表明旅客吞

吐量越大，其中所选机场的年旅客吞吐量多数大于

1 000万人次；蓝线表示相应机场之间的航线连接，

图中显示的连线均是日航班量大于或等于 10的航线。

W

W
[0,1]

图 4为机场网络邻接矩阵 的可视化形式，采

用 LabelEncoder对所选机场按照其三字码首字母

顺序进行编码。右侧的彩色条说明了 中各节点

间的权重区间在 。权重越大，颜色越深，相应

机场之间的联系越紧密。当权重为 0时表示相应

机场间没有航线连接。
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 3.2　延误数据采集

Preprocessing
StandardScaler

所选 51座机场的航班延误数据来源于美国联

邦航空管理局（FAA），其中包括了 2011—2019年

这 51座机场共计 167 631条航班延误信息，选取机

场离港准点率为延误观测值和延误预测值。机场

离港准点率是指飞机在预计起飞时间之后的 15 min
（含）内脱离跑道起飞的准点率。具体延误信息示

例如表 1所示。使用 Scikit-Learn库中

模块的 函数对各输入数据进行 Z-
Score标准化操作。
  

表 1    机场航班延误数据示例

Table 1    Example of airport flight delay data

数据特征 示例

年 2019

月 1

日 13

机场代码 AUS

机场离港准点率/% 83.83
 

 3.3　实验设置

 3.3.1　实验环境与参数设置

相关实验算法均采用 Python 3.7.0进行编写；深

度学习框架为 TensorFlow 1.14.0；处理器为 Intel(R)
Core(TM) i7-10510U，CPU频率为 1.80 GHz；图形处

理器为 NVIDIA GeForce MX250；机带内存为 16 GB。
2011 2019选取 — 年中前 7年的延误数据作为训

练集，第 8年为验证集，第 9年为测试集。在测试集
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（epoch）
RMSProp

中，历史时间窗口设为 7天，分别预测未来 1天、2天、

3天的机场离港准点率。在设置模型参数时，最

大迭代次数 设为 50；批处理数据量（batch

size）设为 100；深度学习优化器采用 算法；

初始学习率设为 0.008；学习率衰减设为 0.7；时空

卷积核的大小均设为 2。
 3.3.2　评价指标选取

选取平均绝对误差（mean absolute error, MAE）、
平均绝对百分比误差（mean absolute percentage error,
MAPE）、均方根误差（root mean square error, RMSE）
作为评价指标。具体计算公式为

MAE =
1
n

n∑
i=1

|ŷi− yi| （14）

MAPE =
100%

n

n∑
i=1

∣∣∣∣ ŷi− yi

yi

∣∣∣∣ （15）

RMSE =

√√√√1
n

n∑
i=1

(ŷi− yi)2 （16）

ŷi yi n式中： 为预测值； 为真实值； 为预测序列长度。

 3.4　实验结果分析

 3.4.1　不同模型预测结果对比

实例分析中运用 STGCN预测机场离港准点

率，并选择 3种经典预测模型进行比较。

1） 历史平均（history average, HA）法：一种经典

统计模型，将历史平均交通数据作为预测值。

2） 长短期记忆循环神经网络（long short term-
memory, LSTM）[21-22]：RNN的改进模型，能够充分利

用长距离时序信息，并且可以保持长时记忆。

3） 堆栈自编码器（stacked autoencoders, SAEs）[23]：

通过堆叠自动编译器建立，将下一层编译器的输出

作为当前层的输入从而形成一个深度网络。

实验结果如表 2所示。可知，当预测窗口分别

是 1天、2天和 3天时，STGCN相比其他 3种预测

模型都取得了更好的预测结果。HA和 LSTM等传

统模型并不适用于长期预测。SAEs由于缺少空间

特征的捕获，因此，预测结果相比于 STGCN仍有一

定差距。
 
 

表 2    不同预测模型预测结果的评价指标对比

Table 2    Comparison of evaluation indexes for prediction results by different forecasting models

模型
MAE MAPE/% RMSE

1 d 2 d 3 d 1 d 2 d 3 d 1 d 2 d 3 d

HA 5.899 5.899 5.899 7.898 7.898 7.898 7.991 7.991 7.991

LSTM 5.389 5.532 5.624 7.105 7.324 7.443 7.387 7.633 7.741

SAEs 5.147 5.556 6.041 6.871 7.317 7.88   7.268 7.572 8.101

STGCN 4.826 5.313 5.485 6.399 7.069 7.307 6.842 7.467 7.689
 

图 5为预测窗口为 1天时，SAEs和 STGCN的

预测曲线与真实值的比较，其中预测曲线的数值是

当天 51个机场预测值的平均值。可以看出，STGCN

的曲线更接近于真实值，说明能够更快速地响应

航班延误的动态变化从而更精准地预测航班准

点率。
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图 5    不同预测模型的预测曲线

Fig. 5    Prediction curves of different forecasting models
 

 3.4.2　不同机场预测结果对比

具体到不同的机场，STGCN的预测效果也有

所区别。选取预测窗口为 1天时，3座代表性机场

的预测结果进行比较，如图 6所示。其中 HNL是

所有机场中 MAE最小的，表明预测效果最好；JFK

的 MAE处于所有机场的中等水平；MEM的预测结

果不及上述 2座机场，其 MAE为 10.54，是所有机

场中最大的。结果表明，对于离港准点率波动不大
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的机场，STGCN的预测精度较高；而对于准点率波

动较大的机场，预测精度会相对下降，但从图 6中

MEM的预测曲线可以看出，对于准点率波动较大

的机场仍旧能够较好地拟合出延误波动趋势。

进一步分析延误预测误差相对较大的机场，发

现它们均坐落于人口密集的大城市且都是枢纽机

场，与其他机场的通航航线较多，这使得它们的延

误不确定性和随机性相比于其他机场更为复杂。

80%

50%

基于此，下文分别从高延误度、中延误度和低

延误度 3种机场航班延误程度各自所对应的预测

精度出发，说明 STGCN的预测效果。其中低延误

度表示当天离港准点率大于或等于 ；中延误度

表示准点率介于 50%～80% 之间；高延误度表示准

点率低于 。

图 7为 3种不同延误程度下的各机场航班延误

预测误差对比，其中所选的均是一年中发生过高延

误的机场。可以发现，在发生低延误时，除了 MEM
的预测误差较高，其他机场的 MAE均在 2～7之

间，表明低延误日的预测结果较好；中延误日的预

测误差虽然整体上高于低延误日，但仍处于一个较

低的范围，并且中低延误日的预测误差波动幅度较

小，表明对航班延误波动趋势的掌握较好；发生高

延误时各机场预测结果的 MAE相对较高，并且波

动幅度较大，但在这些机场中，除了MEM的高延误

日天数较多，其他机场一年中的高延误日天数均未

超过 10天，并且整个机场网络中平均每个机场一

年中发生高延误的天数仅为 2.59天。

因此，在未考虑特殊因素导致高延误的情况

下，STGCN在一年的绝大多数时间中能够进行较

为精确的航班延误预测，并且快速地响应机场发生

航班延误的波动情况。
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Fig. 7    Comparison of forecast errors in airports under three delay levels
 

 3.4.3　不同时期预测结果对比

通常航空公司在一年中会多次改变航班计划，

这可能会导致航班延误特征发生变化，而航班计划

的改变往往和航空运输淡旺季相挂钩，因此，为了

更全面地测试不同时期下 STGCN的航班延误预测

能力，根据美国运输统计局公示的 2019年旅客吞

吐量挑选出全年航空运输的旺季和淡季，并用 STGCN

分别对旺季和淡季进行航班延误预测。其中淡季

是 2019年 1月至 3月，旺季是 2019年 7月至 9月，

预测窗口设为 1天。

最终淡季航班延误预测结果的 MAE、MAPE、

RMSE分别是 5.156、6.984%、7.359；旺季航班延误
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Fig. 6    Prediction results of different airports
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预 测 结 果 的 MAE、MAPE、 RMSE分 别 是 4.748、

6.293%、6.542。2个时期的预测结果评价指标和相

应的全年指标相近，表明 STGCN在不同时期均能

取得较好的预测表现。

进一步分析淡旺季中不同延误程度下的预测

结果，参照上文设定的 3种延误程度划分，在淡旺

季中按照延误程度分别挑选一天作为测试日。由

于 2019年全美没有发生所有机场整体离港准点率

小于 50% 的高延误日，因此，下文主要分析中延误

度和低延误度这 2种延误程度，并最终挑选 4天为

测试日，分别为淡季中延误日（2019年 2月 17日）、

淡季低延误日（2019年 1月 21日）、旺季中延误日

（2019年 7月 13日）、旺季低延误日（2019年 8月 20

日）。4个测试日的预测值和真实值对比如图 8所示。

图 8反映出在 4个测试日中除了个别机场预测

值与真实值相差较大，其他多数机场的预测结果都

与实际离港准点率相近，并且可以较为精准地反映

出航班延误的动态变化。随后使用 SAEs进行再次

预测，以评价 STGCN的预测能力。表 3为 2个预测

模型的预测结果评价指标对比，可知 STGCN在

4个抽选测试日的预测结果都优于 SAEs，说明在不

同时期 STGCN相较于传统预测模型均有着更低的

预测误差。

综上所述，STGCN在一般情况下拥有较高的

航班延误预测精度，其预测结果在一年中的不同时

期均有着重要的参考价值和指导意义。
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图 8    不同测试日的预测结果

Fig. 8    Predicted results on different test days
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 4　结　论

1） STGCN相较于传统的预测模型拥有更高的

航班延误预测精度，并且能够快速地反映出航班延

误的波动情况。

2） 针对不同的航班延误程度，除了少数高延误

日的预测误差相对较大，STGCN在一年中的绝大

多数时间都能保证较小的预测误差。

3） 在一年中的不同时期，STGCN均能做出精

准的航班延误预测，为机场制定季节性的航班延误

保障措施提供参考价值。

下一步将思考如何引入机场网络中的其他延

误影响因素至卷积中。在本文实例分析中发现部

分高延误日的预测精度较低，初步分析可能是恶劣

天气所导致的大规模航班延误。未来会致力于在

模型中引入气象特征，从而进行更为精准的航班延

误预测。
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Departure flight delay prediction based on spatio-temporal graph
convolutional networks

JIANG Yu*，CHEN Mingyang，YUAN Qi，DAI Yaoyu

(College of Civil Aviation，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 211106，China)

Abstract： Accurate flight delay prediction is one of the most important preventive measures for the increasingly
frequent  airport  flight  delays.  The  airport  network  is  transformed  from  irregular  topological  structure  to  regular
network structure by spectral convolution. The graph convolutional network (GCN) and gated linear unit (GLU) are
used to capture spatio-temporal correlation in the network and form spatio-temporal convolutional blocks. A spatio-
temporal  graph  convolutional  neural  network  (STGCN)  is  proposed  to  predict  the  departure  flight  delay.  51  major
airports in the United States are selected to construct the airport network, and the on-time departure rate is predicted to
carry out the example verification. The results show that when the prediction window is 1 day, the mean absolute error
(MAE) of STGCN decreased by 18.19%, 10.45% and 6.24%, respectively compared with the historical average (HA)
method,  long  short-term memory  (LSTM)  and  stacked  autoencoders  (SAEs).  When  the  forecast  window is  2  days,
MAE decreased by 9.93%, 3.96% and 4.37%; When the forecast window is 3 days, MAE decreased by 7.02%, 2.47%
and 9.20%. The example proves that STGCN can improve the accuracy of delay prediction and provide reference and
guidance for airport delay decision.

Keywords： flight  delay  prediction；deep  learning； airport  network；graph  convolutional  network；gated  linear
units
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基于本体知识库的遥感图像智能定轨

高有涛*，张佳栋
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摘　　　要：针对遥感图像的自主定轨方法存在图像误匹配和匹配速度慢的问题，基于本体知

识库理论提出一种判断遥感图像观测资料有效性的智能推理方法。对遥感信息进行预处理，用于提

取特征信息；分析基于图像定轨的知识结构框架，利用本体技术构建相应知识库系统；设计图像模

板选择和判误规则，调用推理机进行推理得出观测资料有效性。将所提方法应用于基于图像特征点

的卫星自主定轨，验证了方法的可行性。仿真结果表明：所提方法通过图像匹配模板选择和图像判

误推理，计算速度提高了 59.58%，导航位置精度和速度精度分别提高了 10.58% 和 12.49%，有效提

高了卫星自主定轨精度。
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1975年，Kau[1] 提出一种基于遥感图像地面标

志点的卫星导航方法，受限于当时的相机分辨率、

地面标志物数据库等因素，卫星导航误差较大，无

法用于实际导航任务。随着相机成像等关键技术

日趋成熟，标准地面景物数据库等数据精度日益提

高，利用遥感图像进行卫星自主定轨方法越来越受

到重视。Ho和 Asem[2] 提出一种基于 NOAA-系列

气象卫星搭载的先进甚高分辨率辐射仪 (National

Oceanic  and  Atmospheric  Administration-advanced

very high resolution radiometer，NOAA-AVHRR)的数

据图像参考算法，能够简单快速识别图像上任何像

素对应的地理坐标，每幅图像的平均误差为 2个像

素或 3 km。Emery等 [3] 使用最大互相关校正图像

模板，并修正相应卫星姿态参数，与传统的线性平

移方法相比具有更高精度。杨博等[4]提出一种选取

性能优良的全球地标样本自动生成全局地标库方

法用于航天器自主导航，导航位置误差约为 99 m，

速度误差约为 0.08 m/s。李木子 [5] 利用遥感图像的

特征点信息，根据相机投影模型，确立了自主定轨

的观测模型，并对模型的可观性和误差进行了分

析。Gao等[6] 提出一种无固定地面标志点的自主导

航方法，相较于有控点导航精度提高了 20% 左右，

结果表明在遥感图像处理过程容易引入误差，当出

现图像误匹配时，将产生较大的定轨误差，甚至导

致定轨数据发散。因此，基于遥感图像的导航算法

需要一种能够自主判断图像误匹配的智能化

系统。

本体知识库技术为解决此问题提供了思路。

20世纪 50年代，刚刚诞生的人工智能与数据库技

术结合，发展出了知识库技术。到了 80年代，科研

人员将本体引入人工智能领域，随后将本体与知识

库技术结合，建立领域本体知识库[7]，利用概念对知

识进行表示，并揭示这些知识内在的关系[8-9]。但这

种本体知识库不具备推理能力，要实现知识库的智

能化则需要加入规则推理模块。语义规则语言

(semantic web rule language，SWRL)是一种将网络语
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义本体语言和规则标记语言结合形成的语义网络

规则语言 [10]，作为一种高级抽象语法，其为网络本

体语言提供了一种编写规则方法，丰富了本体语言

的规则复杂度，提高了本体知识库的实用性和可靠

性。李嘉锐 [11] 在水稻命名实体领域构建了知识库，

进行了水稻本体概念层和实例层的构建，完成了水

稻命名实体知识库。吴在刚 [12] 提出一种基于本体

的天体目标知识库构建，并将其应用于航天器自主

导航，将航天器在运行期间通过各类传感器获得的

数据进行信息融合，实现航天器自主导航，导航位

置误差达到 200 m。

本文将本体知识库和图像定轨方法相结合，以

遥感图像中的海岸线为图像特征，对遥感图像进行

海 岸 线 识 别 ， 并 利 用 快 速 搜 索 随 机 树 (rapidly

exploring random tree，RRT)算法提取海岸线特征信

息，然后分析基于遥感图像自主定轨的相关知识，

构建对应知识库系统，最后使用 SWRL构建关于海

岸线特征信息可用性和图像模板选择的推理规则，

并调用推理机进行推理获得推理结果。以推理结

果得到的数据作为观测数据，利用扩展卡尔曼滤波

算法进行自主导航实验仿真，验证该系统的可靠性

和实用性。

 1　图像特征信息提取

选取遥感图像中的海岸线作为特征标志物，通

过判断标志物在图像中的位置，确定标志物和卫星

相对位置，用于卫星自主定轨。

 1.1　海岸线轮廓提取

T

T T

采用 OTSU算法 (大津算法 )进行海岸线轮廓

提取 [13]。OTSU算法遍历图像灰度值 [14]，将图像分

为前景与背景，并通过其占比和平均灰度值计算类

间方差，当方差最大时对应灰度值即为二值化图像

阈值。对给出的分割阈值 ，像素灰度值小于阈值

为背景，像素灰度值大于阈值 为前景，则

m = p0m0+ p1m1 （1）

p0+ p1 = 1 （2）

m p0

m0 p1

m1

式中： 为图像平均灰度； 为灰度图像中背景像素

占比； 为平均灰度； 为灰度图像中前景像素占

比； 为平均灰度。

类间方差计算公式为

g = p0(m0−m)2+ p1(m1−m)2 （3）

g式中： 为类间方差。

将式（3）代入式（1），可得

g = p0 p1(m0−m1)2 （4）

T

遍历图像灰度，类间方差最大时即为最佳阈值

，便得到遥感图像的二值化图像，对其进行细化和

除噪后，得到了遥感图像中海岸线信息。如图 1所

示，图 1（a）为原始图像，图 1（b）为灰度图像，图 1（c）

为二值化图像，海岸线边界分布清晰明显，黑色代

表海洋区域，白色代表陆地区域。
 
 

(a) 原始遥感图像

(b) 灰度化后的遥感图像

(c) 二值化后的遥感图像

图 1    存在海岸线的遥感图像及处理后的图像

Fig. 1    Remote sensing image with coastline and

processed image
 

 1.2　海岸线信息提取

海岸线是海洋与陆地的分界线，海洋有名称作

为其具体概念，而陆地有国家这一行政概念。卫星

在轨运行过程中，若在相邻时刻均存在观测资料，

则其从中提取得到的地理信息必然存在联系，即上

一时刻的卫星观测资料中的国家海洋等概念与下

一时刻的概念在现实空间中距离较近，可以用于

推理判断海岸线资料的有效性。采用 RRT算法进
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行区域搜索确定海岸线两侧的国家和海洋特征

信息。

RRT算法是一种全局路径搜索算法，目标是建

立由出发点到目标点的最优避障路径，基本思想是

以产生随机点的方式通过一个步长向目标点搜索

前进，有效躲避障碍物。RRT算法伪代码如下。

M, xinit, xgoal输入：  。
T输出： 。

T .init()；
for i = 1 to n do

xrand← Sample(M)　 ；

xnear←Near(xrand,T )　 ；

xnew← Steer(xrand, xnear,Stepsize)　 ；

Ei← Edge(xnew,xnear)　 ；

if CollisionFree(M,Ei)　  then
T .addNode(xnew)　　 ；

T .addEdge(Ei)　　 ；

if xnew = xgoal　  then
Success()　　 ；

M xinit xgoal其中， 为地图环境， 为初始位置， 为

xrand xrand xnear

xnear xrand Stepsize xnew

Ei

目标位置。执行算法时从起点开始获取随机点

，选取树中距离 最近的节点 ，从节点

沿节点 延伸 步长的距离得到 ，并

且利用碰撞检测路径 是否与地图环境中的障碍

物发生碰撞，没有碰撞则完成一次空间搜索，拓展

搜索树的范围，重复上述过程，直至搜索到目标位

置的空间路径。

使用行政区匹配模板作为地图环境，其中每个

国家的国界线作为国家搜索过程的障碍物，同时对

海洋进行区域的划分，可以作为海洋搜索过程中的

障碍物。初始点为设定的国家或海洋标志点，目标

点为海岸线两侧的国家或海洋点，若初始点和目标

点在同一封闭区域内，则判定目标点为初始点的国

家或海洋属性，具体搜寻结果如图 2所示。图中白

色区域为可搜索区域，黑色区域为障碍区域，不可

经过。粉点为初始点，绿点为目标点，黄色路径为

寻找到的路径，红色和蓝色线段表示树的搜索路

径。绿点表示海岸线一侧国家判定点，图 2（a）中搜

索到由初始点到目标点的路径，因此，判定海岸线

一侧的国家为粉点表示的国家，图 2（b）同理。

 
 

(a) 匹配模板国家搜寻结果 (b) 匹配模板海洋搜寻结果

图 2    行政区匹配模板搜寻结果（国家和海洋）

Fig. 2    Search results in administrative region matching template (country and ocean)
 

 2　图像导航本体知识库构建

对遥感图像预处理可得到海岸线特征相关信

息，将这些观测资料输入本体知识库系统，可以判

断特征信息中的观测资料是否可用有效。本文使

用 Protégé软件进行基于遥感图像的卫星定轨本体

知识库建模。对于本体知识库进行建模，首先需要

对图像定轨相关知识进行归纳和知识表示 [15-16]，在

图像定轨中，本体框架可分为概念和关系两大类[17]。

 2.1　本体概念知识建模

概念包括定轨过程中涉及的一切定义“Class”，

即“类”，类分为实体、信息和参数 3部分，实体部

分包括地球、月球等天体和航天器，信息是由航天

器传感器获得的观测数据，参数包括航天器状态、

时间、匹配模板和轨道参数等。概念中还包括类的

具体内容“Individuals”，即“实例”，实例是类的具

象化，比如“chn”是“country”类的实例。图像定轨本

体知识库主要创建国家、海洋等类及其实例，用于后

续的推理判断过程，主要类和实例设置如表 1所示。

 2.2　本体属性知识建模

在确定概念后，需要对概念之间的关系进行描

述，这种关系包括对象属性和数据属性。对象属性

描述 2个类之间的关系，如“border”描述 2个类的

实例是否“相邻”这一属性，“madeof1”描述海岸线
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类的实例是由国家类的哪个实例“构成”；而数据

属性描述实例的数据值，如“right”描述海岸线类的

实例中关于图像定轨信息是否有效可用（有效为

1），这些数据大部分均由后续推理得出，对象属性

和数据属性设置如表 2所示。
 
 

表 2    图像定轨本体模型中的主要属性

Table 2    Major properties in image orbit determination

ontology model

对象属性 数据属性

名称 含义 名称 含义

border 相邻 tem 当前模板

notborder 不相邻 ntem 下个模板

far 远 movex x轴移动方向

near 近 right 有效性

madeof1 组成1 x 位置x轴分量

madeof2 组成2 vx 速度x轴分量

 

 3　SWRL规则设计及推理

SWRL是一种 OWL语义本体语言和 RuleML
相结合形成的语义网络规则语言,将两者结合后使

用其撰写规则时，可以直接使用本体知识库中所描

绘的概念和关系，大大简化了本体规则表示，规则

表现具体形式为

rule::=′ Implies(′[URIrenfence](annotation)
antecedentconsequent′)′ （5）

antecedent::=′ Antecedent(′{atom}′)′ （6）

consequent ::=′ Consequent(′{atom}′)′ （7）

antecedent
consequent

SWRL规则是一种因果关联的表达方式，在任

何情况下，只要 （前部/因）中规定的条件

成立，则 （后部/果）中规定的结果必须成

立。前部和后部均由若干个因子构成，多个因子构

成逻辑中的“与”关系。这种抽象语法符合 OWL

规范，但由于其复杂冗长，并不方便阅读且容易写

错，经常会使用一种更符合人类阅读习惯的非正式

规则形式：

antecedent⇒ consequent （8）

∧
？ ？x x

式中:前部和后部的因子由 连接，因子中变量的表

示需要在前面加“ ”，“ ”为 变量的表示方法。

规则推理模块主要包括匹配模板选择和判误

规则 2部分。其中匹配模板选择规则的主要逻辑

为：根据此时刻卫星速度信息判断卫星运行方向，

据此确定下一时刻的 4个相关模板，并根据卫星位

置信息判断卫星距离相关模板中心点的最近一个

模板，确定其为主模板，最终匹配模板以主模板为

主，匹配模板选择示意图如图 3所示。图中：黑色

大正方形中的 4个黑色小正方形为 4个匹配模板，

4个黑点为其中心点，红点为卫星位置，绿色小正方

形为主模板，蓝色正方形为最终的匹配模板，匹配

模板选择的推理逻辑如表 3所示。

 
 

图 3    匹配模板选择示意图

Fig. 3    Diagram of matching template selection
 

判误规则即海岸线特征有效性判断规则，该规

则的主要逻辑为：对遥感图像中提取的海岸线进行

两侧区域判断，若其两侧均为国家，则认为该海岸

线是云层在国家上空遮挡形成的误判；若其两侧的

国家和海洋相距远，则认为该海岸线不符合逻辑；

若上一时刻与当前时刻的海岸线一侧的国家相距

远，则考虑到卫星飞行速度影响，该海岸线不符合

逻辑，以上情况均判断海岸线特征信息是无效的。

根据上述内容，便可以得到海岸线特征有效性判断

的推理逻辑，如表 4所示。

建立 SWRL规则后，需要使用推理机进行规则

推理。本文使用 Jena中的推理机，是一种针对本体

产生式规则前向推理的系统，针对性强，效率比较

高，可以很好的完成推理任务，之后使用 SPARQL

查询方法得到结果[18]，完整的 SWRL规则推理查询

模块流程如图 4所示。通过上述推理，丰富知识库

的内容，提高对图像中海岸线特征信息的利用率和

 

表 1    图像定轨本体模型中的主要类和实例

Table 1    Major classes and individuals in image orbit

determination ontology model

类 实例

名称 含义 名称 含义

country 国家 chn 中国

ocean 海洋 pac 太平洋

coastline 海岸线 s1 卫星1

state 状态 s1xyz 卫星1位置

time 时间 sta1 状态1

image 图像 coastline1 海岸线1

template 模板 s1template 当前模板
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精准度，进而提高卫星的定轨精度。

 4　基于本体知识库的智能定轨

 4.1　状态方程

选取 J2000坐标系作为世界坐标系，考虑到仿

真中的遥感卫星体型较小，轨道高度较低，故忽略

卫星运动过程中的日月引力摄动项和太阳光压摄

动项等，摄动因素中仅考虑地球非球形引力摄动

J2项及大气阻力摄动项，即卫星动力学模型为



ẍ = −µ x
r3

[
1− 1

2
J2

( re
r

)2
(

15
z2

r2
−3
)]
− CdS ρvrelvrel |x

2m

ÿ = −µ y
r3

[
1− 1

2
J2

( re
r

)2
(

15
z2

r2
−3
)]
− CdS ρvrelvrel |y

2m

z̈ = −µ z
r3

[
1− 1

2
J2

( re
r

)2
(

15
z2

r2
−9
)]
− CdS ρvrelvrel |z

2m

（9）

(x,y,z, ẋ, ẏ, ż)

(ẍ, ÿ, z̈) µ

式中： 为卫星在 J2000坐标系下的运动

状态； 为卫星的加速度； 为地球引力常数；

 

表 3    匹配模板选择推理逻辑

Table 3    Reasoning logic of matching template selection

编号 匹配模板选择推理逻辑

1 如果卫星类实例x的数据属性“vz”大于0，则实例x的数据属性“movey”为1，否则为0

2
如果卫星类实例x的数据属性“vx”和数据属性“vy”的平方和大于地球类实例y的数据属性“w”和数据属性“re”的平方和，则

实例x的数据属性“movex”为1，否则为0

3
如果卫星类实例x的数据属性“tem”为a，数据属性“movex”为0，数据属性“movey”为0，则实例x的数据属性“ttem1”为a−1，数
据属性“ttem2”为a，数据属性“ttem3”为a+3，数据属性“ttem4”为a+4

4
如果卫星类实例x的数据属性“tem”为a，数据属性“movex”为0，数据属性“movey”为1，则实例x的数据属性“ttem1”为a−5，数
据属性“ttem2”为a−4，数据属性“ttem3”为a−1，数据属性“ttem4”为a

5
如果卫星类实例x的数据属性“tem”为a，数据属性“movex”为1，数据属性“movey”为0，则实例x的数据属性“ttem1”为a，数据

属性“ttem2”为a+1，数据属性“ttem3”为a+4，数据属性“ttem4”为a+5

6
如果卫星类实例x的数据属性“tem”为a，数据属性“movex”为1，数据属性“movey”为1，则实例x的数据属性“ttem1”为a−4，数
据属性“ttem2”为a−3，数据属性“ttem3”为a，数据属性“ttem4”为a+1

7 计算卫星类实例x的当前位置状态到各匹配模板中心点的距离，距离最小对应的模板为当前时刻的匹配主模板

 

表 4    海岸线特征有效性推理逻辑

Table 4    Reasoning logic of effectiveness of coastline features

编号 海岸线特征有效性推理逻辑

1 如果国家类实例x距离国家类实例y远，实例y距离国家类实例z近，则实例x距离实例z远

2 如果国家类实例x距离海滨类实例y近，实例x距离国家类实例z远，则实例y距离实例z远

3 如果国家类实例x距离海滨类实例y近，实例x距离国家类实例z近，则实例y距离实例z近

4 如果存在海岸线类实例x，其一侧为国家类实例y，另一侧为国家类实例z，则海岸线类实例x的数据属性“right1”为0

5
如果存在海岸线类实例x，其一侧为国家类实例y，另一侧为海洋类实例z，实例y和实例z不相邻，则海岸线类实例x的数据属性

“right1”为0

6
如果存在海岸线类实例x，其一侧为国家类实例y，另一侧为海洋类实例z，实例y和实例z相邻，则海岸线类实例x的数据属性

“right1”为1

7
如果存在海岸线类实例x，其一侧为国家类实例y，且上一时刻存在海岸线类实例，其一侧为国家类实例z，实例y和实例z距离远，

则海岸线类实例x的数据属性“right2”为0

8 如果海岸线类实例x的数据属性“right1”和“right2”均为1，则实例x的数据属性“right”为1，否则为0

 

观测资料输入

SWRL规则推力模块

匹配模板
推力查询

?

使用
新模板 海岸线有效

海岸线无效 观测资料
有效性输出

使用原模板 海岸线信息
有效性推理

?

Template Coastline

Coastline

rdf: t23 rdf: c4

N N

YY

图 4    图像定轨 SWRL规则推理查询流程

Fig. 4    Flowchart of reasoning and query result based on SWRL rules for image orbit determination
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J2 re

r Cd S/m

ρ vrel
(vrel |x,vrel |y,vrel |z) vrel

为地球非球形引力摄动系数； 为地球平均半径；

为卫星轨道半径； 为大气阻力系数； 为卫星有

效面积质量比； 为大气密度； 为相对大气的飞行

速度； 为 在 3个方向的分量。

 4.2　观测模型

基于遥感图像的定轨模型可以通过卫星相机

的成像过程来描述，相机成像的过程可以理解为空

间中的三维坐标映射为焦平面上二维坐标的过

程。对于理想的针孔相机模型，成像过程满足中心

投影几何关系，通过该几何关系可以建立卫星位

置、成像景物位置和成像平面坐标之间的数学联

系，如图 5所示。

根据小孔成像原理，可以得出像点坐标关于卫

星状态的观测方程为[5]

h =


− f

a11(xg− x)+a12(yg− y)+a13(zg− z)
a31(xg− x)+a32(yg− y)+a33(zg− z)

− f
a21(xg− x)+a22(yg− y)+a23(zg− z)
a31(xg− x)+a32(yg− y)+a33(zg− z)

（10）

f (xg,yg,zg)
(x,y,z)

(a11, · · · ,a33) (TAT1)−1

TA T1

h

式中： 为卫星相机的焦距； 为地面特征点

坐标； 为遥感图像投影中心坐标，此处简化为

卫星位置坐标； 为 矩阵中对应的

元素， 为相机的安装矩阵， 为卫星由体坐标系

到世界坐标系的旋转矩阵；  为成像平面坐标系的

横纵坐标。
 
 

像平面原点

像平面 虚拟像平面

相机光心

相机坐标系

焦距f

图像坐标系

图像物理坐标系

世界坐标系

U

U

V

V

y x

Of

Oc Oi

Xc

Yc

P (x, y)

P (x, y)

P (Xw, Yw, Zw)
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图 5    卫星成像几何示意图

Fig. 5    Diagram of satellite imaging geometry
 

 4.3　实验仿真

将遥感图像进行图像处理得到关于图像的海

岸线有效信息，并将其通过设计的图像导航本体库

系统，利用规则推理出其中可用的导航信息。最后

利用基于遥感图像的特征点定轨方法进行定轨，得

到导航结果并分析误差。仿真过程中每 30 s卫星

获取一次星下点成像，仿真时长为 1天。

卫星仿真初始条件及误差如表 5和表 6所

示，星载相机使用某型 APS-C型画幅 CMOS单镜

头反光式相机，相机成像为理想小孔成像原理，

且不考虑相机成像过程中的畸变等情况。相机

图 像 感 应 器 尺 寸 为 36  mm×24  mm， 分 辨 率 为

6 720×4 480，有效像素约 3 010万像素，相机焦距

为 500 mm。
 
 

表 5    卫星仿真初始条件

Table 5    Initial conditionsand errors of satellite simulation

x/m y/m z/m vx/(m · s−1) vy/(m · s−1) vz/(m · s−1)

6 503 836.116 1 331 566.914 4 265 320.978 1 228.832 3 904.867 6 571.204
 
  

表 6    卫星仿真误差

Table 6    Error of satellite simulation

位置/
m

速度/
（m·s−1）

地标位置/
m

相机焦距/
m

姿态指向精度/
（°）

图像匹配/
pix

100 0.1 10 1×10−5 1×10−5 0.01
 

将遥感图像放入海岸线特征信息提取模块，便

可得到每个仿真时刻对应的观测资料等部分信

息如图 6所示。图 6中每行数据表示该时刻卫星

获取图像中海岸线的信息，如第 1行表示时刻

“ 20200329040000”没有获得图像或图像中不存

 

20200329040000     no coastline

20200329040030     no coastline

20200329040100     coastline001     madeof1: CHN     madeof2: SOU

20200329040130     no coastline

20200329040200     coastline002     madeof1: RUS     madeof2: PAC

20200329040230     coastline003     madeof1: RUS     madeof2: PAC

20200329040300     coastline004     madeof1: RUS     madeof2: PAC

20200329040330     no coastline

20200329040400     coastline005     madeof1: AME     madeof2: PAC

20200329040430     no coastline

20200329040500     no coastline

20200329040530     no coastline

20200329040600     no coastline

图 6    海岸线特征信息

Fig. 6    Coastline feature information
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在 海 岸 线 ， 即 “ no  coastline” ， 第 3行 表 示 时 刻

“ 20200329040100” 图 像 中 存 在 海 岸 线 ， 即

“ coastline001” ，且该时刻海岸线由国家类实例

“CHN”和海洋类实例“SOU”构成。

构建图像定轨的本体知识库，相关概念和关系

以图形表示如图 7所示。其中输入为卫星的各种

传感器输入信号，卫星初始轨道根数等状态信息，

可用于推理的信息为全球海岸线信息。

为了修改编辑知识库文件，并且在加载 SWRL
规则后可以进行推理查询，提高整个系统的智能性

和可靠性，图像定轨过程中 SWRL的部分规则如

图 8所示。
 
 

time
coastline
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pseudorang

acceleration
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postition

velocity
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angle

orbitradius

parament

state

apacecraft

OWL: thing

enity

sensor celestialbody

Earth

Information

image

图 7    图像定轨知识本体库

Fig. 7    Ontology knowledge base for image orbit
 
 
 

@prefix real: <http://www.owl-ontologies.com/test1.owl#>.@include <RDFS>.@include <OWL>.

[rule1: (?x rdf:type real:country)(?y rdf:type real:country)(?z rdf:type real:country)(?x real:far ?y)

            (?y real:close ?z)->(?x real:far ?z)(?z real:far ?x)]

[rule2: (?x rdf:type real:coastline)(?x real:madeof1 ?y)(?x real:madeof2 ?z)(?y rdf:type real:country)

            (?z rdf:type real:country)->(?x real:right 0)]

[rule3: (?x rdf:type real:coastline)(?x real:madeof1 ?y)(?x real:madeof2 ?z)(?y rdf:type real:country)

            (?z rdf:type real:sea)(?y real:notborder ?z)->(?x real:right 0)]

[rule4: (?x rdf:type real:coastline)(?x real:madeof1 ?y)(?x real:madeof2 ?z)(?y rdf:type real:country)

            (?z rdf:type real:sea)(?y real:border ?z)->(?x real:right 1)]

[rule5: (?x rdf:type real:coastline)(?x real:madeof1 ?y)(?x real:madeof2 ?z)(?y rdf:type real:country)

            (?z rdf:type real:ocean)(?y real:notborder ?z)->(?x real:right 0)]

[rule6: (?x rdf:type real:coastline)(?x real:madeof1 ?y)(?x real:madeof2 ?z)(?y rdf:type real:country)

            (?z rdf:type real:ocean)(?y real:border ?z)->(?x rearl:right 1)]

图 8    图像定轨部分 SWRL规则

Fig. 8    Partial SWRL rules for image orbit determination
 

每一时刻输入海岸线特征信息、匹配模板信息

和上一时刻状态的最优估计后，知识库模块解释相

关概念及其关系，规则推理模块负责逻辑和数值推

理，并对得到的推理结果进行分析，输出相应推理

结果。首先进行匹配模板推理，若推理得出数据，

则使用新得到的模板作为下一时刻匹配模板，否则

使用上一时刻模板。然后进行海岸线信息的有效

性推理，如果海岸线特征信息与本体知识库中的某

些知识冲突，则该输出的推理信息不正确，推理查

询后若存在正确结果，则表示当前海岸线为可用的

观测资料；否则输出空结果，即不存在可用观测资料。

仿真时考虑到光照条件和云层遮挡等情况来

确定遥感图像中是否存在有效观测资料。当卫星

处于背阳面运行或被云层遮挡时无法获取遥感图

像，自然无法获得观测资料；当卫星运行至海洋、高

原等难以区分的地区时可以获取遥感图像，但也无

法从中获得观测资料。在这种卫星无法获取观测

资料时，使用动力学积分作为定轨解算，当存在观
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测资料时使用扩展卡尔曼滤波算法进行定轨解算。

在不引入本体知识库进行观测资料有效性判

断的情况下，卫星的位置速度等状态与标称轨道的

误差曲线，考虑在使用本体知识库系统进行观测资

料有效性判断下，卫星的位置速度等状态与标称轨

道的误差曲线如图 9和图 10所示。
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图 9    EKF导航位置误差

Fig. 9    Navigation position error using EKF
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图 10    EKF导航速度误差

Fig. 10    Navigation velocity error using EKF
 

图中自主定轨位置误差大部分在 100 m之间振

荡，速度误差大部分在 0.1 m/s之间振荡，而在不加

入本体知识库系统判断观测资料的误差曲线中，有

几个明显的巨大误差，这是由于遥感图像的误匹配

导致观测资料被识别为与其他位置的地面特征点

对应，进而造成巨大误差，有时甚至会导致定轨过

程发散，定轨精度将产生巨大下降。而加入本体知

识库系统后，由于去除了观测资料中误差较大的

值，定轨精度得到提升，位置和速度精度分别提升

了 10.58% 和 12.49%。由于在不加入知识库推理时

误差较大，无法观察定轨误差收敛情况，所以在图 9
和图 10中左侧插入了初始时刻至收敛时刻的误

差，图中横坐标为时间，范围为 0～6 000 s，纵坐标

为误差，结果表明定轨过程是收敛的。在 1天的仿

真时间内，2种定轨仿真结果的平均位置误差和平

均速度误差如表 7所示。
  

表 7    导航平均误差

Table 7    Navigation mean error

判断方法 /m平均位置误差 /(m · s−1)平均速度误差

有知识库判断 38.989 3 0.079 2

无知识库判断  43.602 0 0.090 5
 

除此之外，定轨过程中在使用本体知识库提取

海岸线特征信息时，可以利用存储在知识库中的上

一时刻状态信息，选择尺寸较小的图像匹配模板，

提高了匹配过程的速度，整体上定轨过程花费时间

如表 8所示，可见定轨速度提升了 59.58%。实际应

用中，定轨速度的提高对高精度高频度的卫星定轨

需求有很大的提升。
  

表 8    图像处理时间
 

Table 8    Image processing time ms　

匹配模式 模板匹配时间 图像匹配时间 总时间

图像匹配 8 557 8 557

确定匹配模板后图像匹配 3 143   316 3 459
 

 5　结　论

1） 提出一种判断遥感图像中观测资料有效性

的推理方法，包括对遥感图像的海岸线信息提取，

图像导航本体知识库的构建，以及基于海岸线信息

的推理规则的设计。

2） 充分利用遥感图像中的海陆信息，定轨精度

相较于仅基于地面标志点的自主定轨精度有较大

提高，在卫星位置精度和速度精度上分别提高了

11.53% 和 12.49%。

3） 建立本体知识库中的匹配模板选择的规则，

进行匹配模板的推理选择，将图像匹配速度提高了

59.58%。

标准地面景物数据库精度对整个定轨过程存

在较大影响，但目前其精度并不高，利用真实遥感

数据将大大提高其精度，对基于遥感图像的自主定
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轨系统精度和速度也会带来巨大的改善。
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Intelligent orbit determination based on remote sensing image of
ontology knowledge base
GAO Youtao*，ZHANG Jiadong

(College of Astronautics，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China)

Abstract： The  autonomous  orbit  determination  method  based  on  remote  sensing  image  has  the  problems  of
image  mismatch  and  slow  matching  speed.  Based  on  ontology  knowledge  base  theory,  this  paper  proposes  an
intelligent  reasoning  method  for  improving  the  effectiveness  of  remote  sensing  image.  Firstly,  the  remote  sensing
information is preprocessed to extract the feature. Secondly, the knowledge structure framework based on image orbit
determination  is  analyzed,  and  the  corresponding  knowledge  base  system  is  constructed  by  ontology.  Finally,  the
image  template  selection  and  error  judgment  rules  are  designed,  and  the  inference  engine  is  used  to  deduce  the
effectiveness of the observational data. This method is applied to autonomous satellite orbit determination simulation
based on image feature points.  The feasibility of the intelligent reasoning method is verified.  The simulation results
show that the computation speed is improved by 59.58%, and the navigation position precision and velocity precision
are improved by 10.58% and 12.49% respectively. Therefore, the image matching template selection and image error
judgment reasoning effectively improve the autonomous satellite orbit determination accuracy.

Keywords： ontology；knowledge base；remote sensing image；image features；autonomous orbit determination
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各向异性增材制造构件的超声阵列全聚焦成像

徐娜1，2，3，*，许路路1，4，何方成1，2，3

(1.   中国航发北京航空材料研究院，北京 100095； 2.   中国航空发动机集团材料检测与评价重点实验室，北京 100095；

3.   航空材料检测与评价北京市重点实验室，北京 100095； 4.   北京航空航天大学 材料科学与工程学院，北京 100191)

摘　　　要：针对激光增材制造构件的各向异性特征，开展超声波传播特性研究，并基于群速

度测量结果对常规超声阵列全聚焦成像算法进行优化。采用 CIVA 超声仿真软件对含有横通孔和平

底孔缺陷的试样开展全聚焦仿真研究，结果表明，材料的各向异性对超声阵列全聚焦检测的成像质

量、缺陷定位精度和缺陷分布范围均具有明显影响；开展全聚焦成像检测实验，结果表明，优化后

的全聚焦成像算法能够实现激光增材制造钛合金试样中直径 0.8 mm 平底孔缺陷的准确检测，成像

阵列性能指标（API）值减小至 0.43，缺陷定位误差缩小至 0.54 mm，检测能力和定位精度显著提高。

关　键　词：激光增材制造；各向异性；超声阵列；全聚焦；CIVA 仿真

中图分类号：TB553
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）05-1063-08

 
 

激光增材制造技术直接由零件计算机辅助设

计 (CAD)模型一步完成高性能金属零件的“近终成

形”制造，是一种具有“变革型”意义的先进制造技术[1-3]。

然而，在成形过程中零件内部极易产生未熔合、气

隙、气孔、夹杂等各种冶金缺陷，这些缺陷会严重

影响最终成形零件的内部质量[4-5]，无损检测算法是

保证增材制造金属构件质量的重要手段 [6-8]。超声

波检测技术具有检测深度大、速度快、灵敏度高、

可对缺陷定位定量等技术特点，目前被应用于增材

制造金属构件的无损检测中。

然而，激光增材制造技术特殊的成形过程导致

材料在不同成形方向上组织特征差异较大 [9]，具有

显著的各向异性特征，而材料的各向异性会导致超

声波具有许多各向同性材料所不存在的声波传播

现象 [10]，因此，激光增材制造金属构件的超声波检

测技术具有一定的特殊性。

近年来，相控阵超声检测技术成为无损检测的

研究热点之一，包括基于实时成像的常规相控阵超

声检测技术和相控阵超声后处理成像技术[11-13]。相

控阵超声后处理成像技术通过对全矩阵采集（full

matrix capture, FMC）的超声回波数据进行离线计算

与分析，从而实现缺陷检测及成像 [14]。其中，全聚

焦成像算法就是一种最常用的相控阵超声后处理

成像算法，该算法一次数据采集即可实现对整个检

测区域的全覆盖聚焦成像，具有比常规相控阵超声

成像技术更高的检测信噪比、分辨力以及更强的微

小缺陷识别能力，且通过特定的后处理算法可用于

提高各向异性材料中缺陷的表征能力[15-16]。

因此，本文利用全聚焦成像算法实现对各向异

性增材制造金属构件的超声无损检测，以解决材料

各向异性对超声检测结果的影响以及提高对微小

缺陷的定位定量评价能力。本文基于群速度测量

结果对全聚焦成像算法进行了声速补偿，并通过仿

真及实验验证了该优化算法的有效性。
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 1　优化的全聚焦成像算法

 1.1　各向异性介质群速度的计算

假设声波在无限大各向异性弹性介质中传播

时遵守 Christoffel方程[10,17]：

Γilul = ρ
(
cP
)2ui （1）

式中：cP 为声波相速度；ρ 为材料密度；ul 和 ui 为质

点位移；Γil 为 Christoffel声张量，其可定义为
Γil = Ci jkln jnk （2）

式中：Cijkl 为材料的弹性张量；nj 和 nk 为声波波矢 3
个方向的方向余弦。

由式（1）的 Christoffel方程可将 ul 看作声张量

Γil 的特征向量，ρ(cP)2 看作 Γil 的特征值，则当 Γil 被

确定后，求解式（1）的 3个特征值 λ 即可获得 ρ(cP)2

的解，且根据声张量 Γil 的特性，3个特征值 λ 都为

大于 0的实根。因此，可计算出各向异性介质中

1个近似于纵波的准纵波（qL）和 2个近似于横波的

准横波（qS1, qS2）3种波型的相速度为(
cP
)

M
=

√
λM

ρ
M = qL,qS1,qS2 （3）

nG
1 nG

2 nG
3

由于各向异性介质中声波的群速度和相速度

是不一致的，则需要继续计算声波群速度。在无能

量耗散的各向异性介质中，声波的群速度与声波能

量传播矢量相同，则在声波波矢 3个方向 ( ,  ,  )
上的声波群速度 cG 可表示为(

cGi
)

M
=

Ci jkl

(
u j

)
M

(uk)Mnl

ρ(cP)M
（4）

则群速度的大小 cG 及在 3个方向上的方向矢量 nG

可定义为(
cG
)

M
=

√(
cG1
)2

M
+
(
cG2
)2

M
+
(
cG3
)2

M
（5）(

nG
i

)
M
=

(
cGi
)

M

(cG)M
i = 1,2,3 （6）

根据式（5）和式（6）即可计算出各向异性材料

中声波 3种波型（qL、qS1、qS2）群速度的大小和方向。

通常需要 21个独立的弹性常数才能表征完全

各向异性材料的弹性性质，本文采用一种“立体切

割技术”测量描述材料本征参量的弹性常数矩阵

C[10]，为了简化测量，采用 9个独立的弹性常数来表

征激光熔化沉积增材制造 TC18钛合金材料，测量

的结果为

C =


162.8 92.4 89.2 0 0 0
92.4 167.2 89 0 0 0
89.2 89 171.1 0 0 0
0 0 0 50.3 0 0
0 0 0 0 49.7 0
0 0 0 0 0 49.7


（7）

图 1（a）为激光熔化沉积成形过程的坐标轴定

义，设高能束步进方向为 X 轴、高能束扫描方向为

Y 轴、熔化沉积方向为 Z 轴。图 1（b）为各向异性材

料中声波传播示意图，当声波的入射平面与 x1 方向

（与高能束步进方向 X 轴同）的夹角 φ 为 0°，声波传

播方向与 x3 方向（与熔融沉积方向 Z 轴同）的夹角

θ（定义为声波传播角度）从 0°逐渐变化至 90°时，取

式（7）的激光熔化沉积增材制造 TC18钛合金材料

的弹性常数矩阵 C，材料密度 ρ取 5.09 g/cm3，便可

计算出不同声波传播角度下准纵波的相速度和群

速度，其声速变化曲线如图 2所示，可见准纵波群

速度为非固定值，随声波传播角度而变化。
 
 

(a) 激光熔化沉积成形过程的坐标轴定义
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(b) 各向异性材料中声波传播示意图

θ φ

图 1    激光增材制造金属材料中声速计算示意图

Fig. 1    Schematic of wave velocity calculation in laser additive

manufacturing materials
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图 2    激光增材制造金属材料中准纵波声速变化曲线

Fig. 2    Velocity curves of quasi-longitudinal wave in laser

additive manufacturing materials
 

 1.2　全聚焦成像算法及其优化

图 3为全聚焦成像算法原理图。被测试样位

于直角坐标系 Oxz 中，将含有 N 个阵元晶片的超声

阵列探头置于被测试样上表面，首先采集一组全矩

阵数据 Si, j(t) (i = 1, 2, ···, N; j = 1, 2, ···, N)。然后，根

据被测区域内每个聚焦点的传播时间，从全矩阵数据
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Si, j(t)中依次提取对应传播时刻的幅值并进行叠加

计算，即可获得被测区域的聚焦成像信息 [14]。在全

聚焦成像的计算过程中，对于被测区域中某一聚焦

点 (x, z)的幅值 I 表示为

I (x,z) =
N∑

i=1

N∑
j=1

Si, j

(
ti, j (x,z)

)
（8）

式中：ti, j(x, z)表示从第 i 号激励阵元所发射的超声

波传播至聚焦点 (x, z)，再被第 j 号阵元接收所需要

的传播时间，对于各向同性材料试样，该传播时间

可表示为

ti, j (x,z) =

√
(xi− x)2+ z2+

√(
x− x j

)2
+ z2

c
（9）

其中： c 为声速； (xi,0)为第 i 号激励阵元的位置；

(xj,0)为第 j 号接收阵元的位置。

全聚焦成像算法中，能否精确获得声波传播时

间，决定了最终的成像检测结果。由于激光增材制

造材料具有各向异性特征，而各向异性介质中声波

传播速度会随传播角度变化，如果按式（9）的固定

声速 c 计算传播时间，则无法获得准确的声波传播

时间，必然会导致成像扭曲和缺陷定位定量误差。

因此，提出对全聚焦成像算法中的声速项进行角度

补偿，以提高声波传播时间计算准确度，从而获得

最佳的成像检测结果。

本文假设超声波在材料中是沿直线传播的，仅

考虑声速的变化情况，则式（9）中声波传播时间

ti, j(x,z)的计算式可修改为

ti , j (x,z) =
√

(xi− x)2+ z2

v(θi(x,z))
+

√
(x j− x)2+ z2

v(θ j(x,z))
（10）

式中：声速 v 为与传播角度 θi(x, z)、θj(x, z)相关的函

数；θi(x, z)和 θj(x, z)分别为激励和接收声束与垂直

方向的夹角，可由式（11）计算得出：
θi(x,z) = arctan

(∣∣∣ x− xi

z

∣∣∣)
θ j(x,z) = arctan

(∣∣∣ x− x j

z

∣∣∣) （11）

为了进行全聚焦成像算法的声速补偿，需要获

得各向异性材料中不同传播角度的声速。根据采

集的全矩阵数据，可获得声波从 1号阵元激发传播

到试样底面，再被 1～N 号阵元接收的传播时间 Ti, j，

共可获得 N 个传播时间。再基于 Fermat原理，声波

在试样底面的反射位置应位于发射阵元 (xi,0)和接

收阵元 (xj,0)中心点正下面的底面上，即底面反射

位置为 ((xi + xj)/2, H)，H 为试样的高度，则声波传播

速度 ci, j 可计算为

ci, j =

√(
xi− x j

)2
+4H2

Ti, j
（12）

声波传播角度 θi, j 可计算为

θi, j = arc tan

(∣∣xi− x j

∣∣/2
H

)
（13）

采用式（12）计算的声速 ci, j 即为式（13）所计算

声波传播角度 θi, j 上的声速值，共可确定出 N 个传

播角度上的声速，再采用拟合方法获得声速和传播

角度之间的曲线拟合函数，便可根据式（10）开展全

聚焦成像算法的声速补偿。

 2　数值仿真

CIVA软件是用于无损检测的专业仿真分析平

台，其超声模块可用于声束传播路径计算、声束与

缺陷或工件的相互作用等仿真。本文采用 CIVA软

件对含有横通孔缺陷和平底孔缺陷的激光增材制

造钛合金材料开展检测仿真研究，所建仿真模型主

要考虑了超声波与界面、缺陷和底面的反射，以及

超声波在多个缺陷之间的相互作用，忽略了超声波

与试样侧壁的作用，而实际检测时侧壁对超声波影

响较小，因此，仿真模型所做简化不会影响仿真分

析结果。同时，仿真模型中材料选用弹性常数矩阵

式（7）所示的激光增材制造 TC18钛合金，密度取

5.09 g/cm3，以真实反映被测材料的各向异性特征。

 2.1　横通孔缺陷的增材制造材料数值仿真

以横通孔缺陷为例，建立 CIVA仿真模型，横通

孔缺陷的直径设为 1.5 mm，9个缺陷的位置如图 4
所示。仿真模型采用探头的中心频率为 10 MHz，
阵元晶片数量 64个，阵元间距 0.6 mm，阵元宽度

0.5 mm。设置数据采样频率为 300 MHz，超声波信

号采用 5个周期加 Hanning窗的正弦波脉冲激励。

采用全矩阵采集方式获得数据，然后根据式（8）～
式（10）编写全聚焦成像算法程序进行成像检测，为

了突出显示横通孔缺陷的成像结果，选取 60 mm×
50 mm的局部成像区域，离散间距为 0.1 mm。图 5
为采用常规全聚焦成像算法的检测结果，其中符号

 

(x, z)

超声阵列探头

聚焦点

x

z

1 N
O

被测试样

(xi, 0) (xj, 0)
θi θj

图 3    全聚焦成像算法原理图

Fig. 3    Schematic of total focus imaging algorithm
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“+”表示实际缺陷位置，可见图 5中缺陷中心位置

与实际缺陷位置存在一定偏差，且横通孔缺陷的形

状也与实际形状有明显差异。

采用基于声速补偿的全聚焦成像算法，首先需

要获得声速变化曲线。采用 CIVA软件建立一个与

上述材料信息和仿真条件完全一致，但无缺陷的仿

真模型，获得第 1号阵元发射、全部阵元接收的一

组全矩阵数据，根据该数据组可获得 64个底面反

射回波的声波传播时间，即可根据式 (12)和式 (13)

计算出 64个不同传播角度上的声速，再拟合出准

纵波声速变化函数用于声速补偿。

基于声速补偿的全聚焦成像算法结果如图 6

所示。可见，图 6中缺陷中心位置与实际缺陷位置

完成一致，且横通孔缺陷形状也基本接近实际形状。

对采用常规全聚焦成像算法及优化的全聚焦

成像算法中所获得缺陷中心位置的定位误差进行

对比分析，如图 7所示。可以看出，与常规全聚集

成像算法相比，采用优化后算法所获得的缺陷定位

误差明显减小，成像缺陷的定位精度有显著提高。

本文利用阵列性能指标（array performance indi-
cator, API）对全聚焦成像算法结果进行评价，API可
表示为

API = A−6dB

λ2
（14）

式中：λ 为波长；Ａ−6dB 为缺陷幅值最大值下降 6 dB
所包含的缺陷面积[13-14]。

根 据 式 （14）计 算 不 同 位 置 横 通 孔 的 成 像

API值，如图 8所示。可以看出，常规全聚焦成像算

法的 API值比优化后全聚焦成像算法的 API值要

大。显然，考虑各向异性因素后，以 API表征的缺
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陷分布范围明显缩小。

 2.2　平底孔缺陷的增材制造材料数值仿真

以平底孔缺陷为例，建立 CIVA仿真模型，在

55 mm深度位置设置一个直径 0.8 mm的平底孔缺

陷，检测对象及缺陷设置如图 9所示。该仿真模型

采用与 2.1节相同的参数，采集全矩阵数据并进行

全聚焦成像，局部成像区域为 20 mm×10 mm，离散

间距为 0.1 mm。采用常规全聚焦成像算法缺陷位

置的局部成像结果如图 10(a)所示。采用与 2.1节

相同声速变化函数，采用优化后的全聚焦成像算法

缺陷位置的局部成像结果如图 10(b)所示。表 1为

优化前后成像结果的定位误差和 API值，可见，优

化后的成像结果定位误差明显减小，但以 API表征

的缺陷分布范围差异不大。

 3　实验研究

为验证各向异性对全聚焦超声成像及定位的

影响，进行了增材制造钛合金缺陷检测实验。制备

了激光熔化沉积增材制造 TC18钛合金试样，试样

长、宽、高均为 55 mm，在 X-Y 和 Y-Z 成形面上各制

作一个埋深 50 mm、直径 0.8 mm的平底孔缺陷。

采用频率 5 MHz、阵元个数 64、阵元间距 0.6 mm、

阵元宽度 0.5 mm的超声阵列探头。

首先基于全矩阵数据进行实际声速测量，将超

声阵列探头放置在 X-Y 面和 Y-Z 面非缺陷位置上各

采集一组全矩阵数据，计算出声波在 64个不同传

播角度上的声速，并拟合出声速在 0°～45°传播角

度内的变化曲线，如图 11所示。
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图 11    根据实验全矩阵数据拟合的声速曲线

Fig. 11    Fitted velocity curves based on experimental FMC data
 

将超声阵列探头放置在 X-Y 面和 Y-Z 面平底孔

缺陷位置的试样上表面，开展优化前后的全聚焦成

像实验，成像区域为 60 mm×60 mm，离散间隔选择

0.1 mm。对常规全聚焦成像采用了 5 600 m/s的固

定声速，对改进的全聚焦成像采用图 11中的声速

曲线。如果对整个成像区域进行声速补偿，需要获

得 0°～90°传播角度范围内的全部声速，但对于深

度为 50 mm的平底孔缺陷来说，声速补偿时其需要

的最大传播角度不会超过 21°，因此，采用图 11所

拟合的声速曲线完全可以覆盖平底孔缺陷附近位

置的声速补偿角度。

图 12为 X-Y 面的常规全聚焦成像算法结果，图 13
为优化后的全聚焦成像算法结果。可见，2种全聚

焦成像算法结果均可识别出试样底面，但常规全聚
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图 10    平底孔位置的局部图

Fig. 10    Partial image of the flat-bottomed hole
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表 1    平底孔缺陷优化前后成像结果

Table 1    Imaging results before and after optimization for

flat-bottom holes

算法 定位误差值/mm API值

常规全聚焦成像 0.8   1.63

优化后的全聚焦成像 0.14 1.66
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焦成像算法结果中平底孔缺陷完全散开，难以计算

API值，其缺陷定位误差为 2.4 mm，优化后的全聚

焦成像算法结果中平底孔缺陷清晰可见，其成像

API值为 0.43，缺陷定位误差为 0.54 mm。Y-Z 面的

实验结果也具有相同的结论。实验证明，采用基于

声速补偿的全聚焦成像算法，以 API表征的缺陷分

布范围明显缩小，缺陷定位准确性也显著提高，改

善了各向异性增材制造金属构件的缺陷检测能力。

 4　结　论

1） 激光增材制造金属材料的各向异性特征会

明显影响超声阵列全聚焦检测结果的成像质量、缺

陷分布范围及定位精度。

2） 基于声速补偿的全聚焦成像算法能够缓解

材料各向异性对检测缺陷的影响，明显提高了缺陷

分布范围和定位准确性，改善了成像质量。

3） 研究内容为激光增材制造金属构件超声检

测提供了一种更加先进可行的技术算法，具有比常

规水浸超声检测更高的检测分辨力和对微小缺陷

的表征能力。同时，该算法可推广应用于复合材

料、奥氏体不锈钢焊缝等其他各向异性材料的超声

检测中。
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Total focusing imaging in anisotropic additive manufacturing components using
ultrasonic array

XU Na1，2，3，*，XU Lulu1，4，HE Fangcheng1，2，3

(1.   AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials，Beijing 100095，China；

2.   Key Laboratory of Aeronautical Materials and Evaluation Aero Engine Corporation of China， Beijing 100095， China；

3.   Beijing Key Laboratory of Aeronautical Materials Testing and Evaluation， Beijing 100095， China；

4.   School of Materials Science and Engibeering，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstract： To  solve  the  anisotropic  problem  of  laser  additive  manufacturing  components,  the  propagation
characteristics of ultrasonic wave in the anisotropic material have been researched and the total focusing method using
an ultrasonic array has been optimized based on group velocity of anisotropic material. Then, the CIVA software was
used  to  carry  out  a  simulation  study  on  total  focusing  imaging  of  samples  with  horizontal  through  holes  and  flat-
bottom holes. Next, a simulated investigation of complete focusing imaging of samples with horizontal through holes
and flat-bottomed holes was conducted using the CIVA program. The simulation results show that the anisotropy of
material has a significant impact on the imaging quality, defect location accuracy and defect distribution range of total
focusing  imaging  using  an  ultrasonic  array.  The  inspection  experiments  using  the  conventional  and  optimized  total
focusing imaging method were carried out. The findings demonstrate that the flat-bottomed holes with a diameter of
0.8 mm in the titanium alloy specimen produced by laser additive manufacturing can be detected with accuracy, and
that the array performance indicator (API) value is decreased to 0.43 and the defect positioning error is decreased to
0.54 mm. Both the detection capability and defect location accuracy are improved significantly.

Keywords： laser additive manufacturing；anisotropy；ultrasonic array；total focusing；CIVA simulation
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基于平流层飞艇的空基伪卫星路径规划算法

曲艺1，2，王生1，2，*，曾凌川1，2，巩应奎1

(1.   中国科学院 空天信息创新研究院，北京 100094； 2.   中国科学院大学，北京 100049)

摘　　　要：几何布局对空基伪卫星导航系统至关重要，然而以往对其布局路径研究较少。为

此，以基于平流层飞艇的空基伪卫星用最小能源代价获取最优导航服务效果为目标，分析了空基伪

卫星几何布局对导航定位精度的影响，研究了平流层飞艇动力学模型、风场模型、能源消耗模型，

阐述了基于平流层飞艇的空基伪卫星路径规划空间建立方法与路径表示方法，设计了融合导航定位

精度指标和平流层飞艇能源消耗指标的路径规划代价函数，并在经典 A*路径规划算法基础上，构建

了基于平流层飞艇的空基伪卫星路径规划算法，针对多种输入条件对算法进行了仿真验证。仿真结

果表明：所提路径规划算法可以有效改善伪卫星网络几何精度因子，同时大幅降低平流层飞艇的能

源消耗。

关　键　词：平流层飞艇；空基伪卫星；路径规划；几何精度因子；能源消耗

中图分类号：V249；V274
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）05-1071-12

 
 

伪卫星是能够传播导航信号的发射器，最初布

设于地面，用来验证卫星导航接收机 [1]。随着技术

的发展，伪卫星已成为改善卫星导航服务效能的重

要手段之一，在组合导航、逆向导航、导航增强以

及独立组网导航等方面取得了长足进展 [2-9]。为扩

大服务范围，增强部署灵活性，伪卫星依托的平台

已从地基扩展到空基。在各类空基伪卫星平台中，

平流层飞艇以其飞行动态性较小、覆盖面积大、驻

空时间长等优势而备受青睐 [10-15]。

鉴于基于平流层飞艇的空基伪卫星（以下简称

“飞艇伪卫星”）的飞行高度远小于卫星轨道高度，

其几何布局对于导航定位性能至关重要。文献 [16]

对 2种典型的浮空器导航定位系统方案进行了比

较，指出对于同样数量的浮空器，因几何布局不同

可导致导航定位精度相差 1个数量级。文献 [17]

对于空基伪卫星部署高度与覆盖范围之间的关系

进行了计算，认为在 4颗空基伪卫星典型布局场景

下，因伪卫星高度不同可导致服务区域面积相差数

倍甚至数十倍。文献 [11,14,18-19]针对精度、服务

区域等不同的导航性能指标，以理论推导与经验相

结合的方法提出了 3颗、4颗、5颗、6颗空基伪卫

星组网导航的几何布局方案。文献 [18-24]则分别

利用粒子群算法、遗传算法等现代启发式算法，设

计了导航服务性能优化目标函数并对目标函数进

行了全局寻优，获取了空基伪卫星组网导航的最佳

布局方案。文献 [15,22-24]讨论了地基伪卫星和空

基伪卫星协同导航定位及性能增强问题，并采用多

种方法，研究了地基伪卫星与空基伪卫星联合组网

的几何配置问题。

以上研究均以经验方法或优化算法对飞艇伪

卫星导航定位系统的几何布局进行了分析求解。

然而大多聚焦于飞艇伪卫星几何布局的静态结果，

却忽略了飞艇伪卫星构建几何布局的动态过程，特

别是没有考虑飞艇伪卫星如何以最小的能源代价
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构建预期几何布局，也没有考虑飞艇伪卫星在构建

预期几何布局过程中的伪卫星网络结构演变

历程。

实际上，对于飞艇伪卫星来说，即使针对相同

的初始位置和目标位置，不同飞行路径所需的能源

总量差异很大，不同飞行路径导致的伪卫星网络结

构演变历程差异也很大，且平流层飞艇属于低速飞

行器，从起始位置飞行到目标位置需要较长时间，

上述差异难以忽略。

综上所述，在飞艇伪卫星部署过程中，需要同

时兼顾飞艇伪卫星的几何布局和飞行路径，使之能

够以较低的能源代价获取较好的网络构型，进而提

高导航服务的完好性、连续性与可用性。为此，本

文首先梳理了飞艇伪卫星路径规划的性能指标，然

后设计了具体的路径规划方法，对飞艇伪卫星从起

始位置到目标位置运行路径的网络构型与能源消

耗进行全程分析评价，最后对该方法进行了仿真分

析，验证了方法的有效性，并对多种输入条件下的

仿真结果进行了初步分析。

 1　飞艇伪卫星路径规划性能指标

 1.1　几何构型指标

设 (xj，yj，zj)是第 j 颗伪卫星的位置，c 为光速，

用户的位置和接收机钟差分别为 (xu，yu，zu)和 tu，则

用户接收机测量到的第 j 颗伪卫星到用户的伪距观

测值为

ρ j =

√(
x j− xu

)2
+
(
y j− yu

)2
+
(
z j− zu

)2
+ ctu （1）

将式 (1)进行一阶泰勒展开，可以得到

∆ρ j = ax j∆xu+ay j∆yu+az j∆zu− c∆tu （2）

式中：(Δxu，Δyu，Δzu)为用户的真实位置与近似位置

之差；(axj，ayj，azj)为用户近似位置到第 j 颗伪卫星的

方向余弦。

若不考虑导航电文中的星历数据误差和卫星

相位误差，且假设参与定位的伪卫星数量为 n，则
式 (2)可扩展为

∆ρ = H∆x （3）

∆ρ =
[
∆ρ1, ∆ρ2, · · · , ∆ρn

]T
∆x = [∆xu, ∆yu, ∆zu,

−c∆tu]T
式 中 ： ；

；H的表达式为

H =


ax1 ay1 az1 1
ax2 ay2 az2 1
...

...
...

...

axn ayn azn 1

 （4）

其中：矩阵 H的元素分别为



ax j =
x j− xu√

(x j− xu)2+ (y j− yu)2+ (z j− zu)2

ay j =
y j− yu√

(x j− xu)2+ (y j− yu)2+ (z j− zu)2

az j =
z j− zu√

(x j− xu)2+ (y j− yu)2+ (z j− zu)2

（5）

对于式 (3)，应用最小二乘法可得

∆x =
(

HTH
)−1 HT∆ρ （6）

若各伪距测量噪声线性无关，方差为 σ2，则 Δx
的协方差为

cov(∆x) = E(∆x∆xT) = σ2(HTH)−1 （7）

由式（7）可知，(HTH)−1 反映了伪距测量误差与

定位误差之间关系，其迹的平方根通常被定义为几

何精度因子（geometric dilution of precision，GDOP），
用以反映伪距测量误差到定位误差的放大倍数[25]，即

GDOP =
√
tr(HTH)−1 （8）

伪卫星为某点提供定位服务的性能可用该点

的 GDOP数值评价，而伪卫星为某个区域提供定位

服务的性能，多以区域内采样点的 GDOP数值分布

图或 GDOP等值线图来表示 [13,15,19,26]。具体到量化

评价方法，第 1类是采用伪卫星覆盖范围内均匀分

布采样点的 GDOP均值进行评价 [20,27-29]，如式 (9)所
示；第 2类是以 GDOP数值小于某阈值的采样点占

全部采样点的百分比进行评价[19,30]。由于第 2类量

化评价方法的阈值选取具有主观性，因此，本文以

第 1类量化方法评价飞艇伪卫星为某个区域提供

定位服务的性能，即

GDOP = 1
b1

b1∑
i=1

GDOPi （9）

GDOP
GDOP

式中：b1 为服务区域内均匀分布的采样点数量；

GDOPi 为服务区域内第 i 个采样点的 GDOP数值；

为服务区域内全部采样点的 GDOP平均值，

后文以 作为飞艇伪卫星路径规划代价函数

中的定位服务性能指标。

GDOP j

GDOP

进而，由于飞艇伪卫星处于位置 j 时，服务区内

定位性能可用 表示，则飞艇伪卫星从起始位

置到目标位置的飞行过程的导航服务性能可以用

飞艇伪卫星处于飞行路径全部节点的 平均

值（以下简称“路径 GDOP均值”）评价，即

GDOP = 1
b2

b2∑
j=1

GDOP j （10）

GDOP j式中：b2 为飞艇伪卫星飞行路径的节点数量；

为飞艇伪卫星处于飞行路径节点 j 时服务区域内全
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GDOP部采样点的 GDOP平均值，后文以 作为飞艇

伪卫星路径规划结果的导航服务性能评价指标。

 1.2　能源消耗指标

飞艇伪卫星依托的平台—平流层飞艇作为

一种浮空器，在能源消耗方面与无人机、导弹等飞

行器存在显著差异。平流层飞艇主要依靠净浮力

升空、驻空，通过螺旋桨推力实现工作高度的位置

保持与巡航飞行。因此，平流层飞艇在飞行过程中

的能源消耗不仅取决于动力学作用，还取决于大

气、风场等环境因素[31-35]。

本文研究的重点在于飞艇伪卫星的飞行路径

优化策略，因此，将平流层飞艇简化为质点模型，并

做如下假设：平流层飞艇的浮力与重力相等，即平

流层飞艇的高度调节无需消耗能源；平流层飞艇的

迎角、侧滑角和滚转角为 0；平流层飞艇飞行过程

中自身质量不变。

 1.2.1　平流层飞艇动力学模型

平流层飞艇的动力学方程为

mtotalU̇ = T− D （11）

mtotal式中： 为平流层飞艇质量 m与平流层飞艇附加

质量 madd 之和；U为平流层飞艇飞行的空速；T为螺

旋桨产生的推力；D为气动阻力。

mtotal的计算公式为

mtotal = m+

[k1 0 0
0 k2 0
0 0 k3

]
ρair(h)V =m+max 0 0

0 m+may 0
0 0 m+maz


（12）

ρair(h)

式中：k1、k2、k3 为平流层飞艇在各个方向的附加质

量系数； 为高度 h 处的大气密度；V 为平流层

飞 艇 体 积 ； m 为 平 流 层 飞 艇 质 量 ， max、 may、 maz

分别为平流层飞艇在 x 方向、y 方向、z 方向的附加

质量。

气动阻力 D的计算公式为

D =
1
2
ρair(h)S refU2CD （13）

式中：Sref 为平流层飞艇参考面积；CD 为平流层飞艇

的气动系数，可以利用其长细比计算[36]。

对于平流层飞艇，参考面积 Sref 通常用式（14）
表示：

S ref = V2/3 （14）

 1.2.2　风场模型

风场随经纬度、高度、季节、时间等发生显著

变化。大体而言，风速在对流层随高度增加而增

加，到约 10～15 km处达到极值，而后又逐渐下降，

到平流层底部的准零风层降至低点[31-32,37]。

为了降低计算量，本文暂不考虑风场随季节、

时间的变化，采用简化的七阶多项式拟合指定区域

各个高度的水平风场，并以北半球某地秋季风场数

据为例拟合其系数[38]，即风场模型的表达式为{
We(h′) = ce0+ ce1h′+ ce2(h′)2+ · · ·+ ce7(h′)7

Wn(h′) = cn0+ cn1h′+ cn2(h′)2+ · · ·+ cn7(h′)7
（15）

h′
式中：We 为风速东向分量；Wn 为风速北向分量；

为标准化高度，计算公式为
h′ = (h−µd)/σd

µd = 12 135

σd = 9 022

（16）

其中：h 为平流层飞艇距海平面的高度。

拟合出的该地风速东向分量系数和风速北向

分量系数分别为[38]

ce = [42.625 4,−4.401 7,−73.956 2,6.369 6,
50.242,−9.151 2,−12.558 7,3.77]

cn = [4.518 9,−3.363 0,−7.689 2,17.746 9,
12.816,−16.180,−4.868 3,4.557 1]

 1.2.3　平流层飞艇能源消耗模型

平流层飞艇飞行所消耗的能量主要包括推进

螺旋桨消耗的能量和舵面消耗的能量，即

J = Jp+ Jδr （17）

Jp Jδr式中： 、 分别为推进螺旋桨、舵面消耗的能量。

推进螺旋桨消耗的功率按匀速平飞工况核算，

此时推进螺旋桨产生的推力与阻力大小相等，方向

相反，即在空速 U下产生推力 T所需能耗功率为[39]

Preq = (TU/ηp)/ηe （18）

式中：ηp 和 ηe 分别为推进效率和电机效率，根据文

献 [33]，ηe 与 ηp 均可假设为常数。

若平流层飞艇飞行时长为 t，则在此期间推进

螺旋桨的能源消耗可以表示为

Jp =
w t

0
(TU/ηp)/ηedt （19）

Pδr舵面消耗的功率 可表示为[40]

Pδr = Hδrωδr （20）

ωδr Hδr

Hδr

式中： 为方向舵面的平均偏转角速度； 为方向

舵面的铰链力矩， 的计算公式为

Hδr = cδrq∞S refLrefδr （21）

cδr q∞
Lref δr

其中： 为方向舵铰链力矩系数； 为平流层飞艇

动压； 为平流层飞艇参考长度； 为方向舵偏角。

q∞平流层飞艇动压 的计算公式为

q∞ =
1
2
ρair(h)U2 （22）

式中：U 为平流层飞艇飞行的空速。

Lref平流层飞艇参考长度 的计算公式为
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Lref = V1//3 （23）

为了简化问题，假设舵面匀速转动，则方向舵

舵面消耗的能源可表示为[40]

Jδr = cδrq∞S refLrefδrδr （24）

δr

Jδr
Jp

由式 (24)可知，当方向舵偏角  = 0，即平流层

飞艇不转弯时，  = 0，平流层飞艇消耗的能量 J 等

于推进螺旋桨消耗的能量 。后文以 J 作为飞艇伪

卫星能源消耗的评价指标。

 2　飞艇伪卫星路径规划算法

 2.1　规划空间建立与路径表示

为了高效直观地表达飞艇伪卫星的飞行路径，

本文采用栅格法描述规划空间，将实际的物理空间

映射为虚拟的算法网格，即在地固坐标系下将规划

空间栅格化为立体网格，然后判断网格节点之间的

连通性，计算飞艇伪卫星在网格节点之间飞行所需

的代价，从路径规划起点开始，依次向代价最小的

可连通节点移动，直至路径规划终点，以所经过节

点的连线表示飞艇伪卫星的飞行路径。

假设飞艇伪卫星规划空间的经度范围、纬度范

围、高度范围分别为 [lw,le]、[ss,sb]、[el,eh]，算法网格

在经度方向、纬度方向、高度方向分别栅格化为

nl、ns、ne 个节点，则对于算法网格中的任一节点

N(ni,nj,nk)，对应的规划空间经度 lN、纬度 sN、高度

eN 分别为
lN = lw+ni(le− lw)/(nl−1)

sN = ss+n j(sb− ss)/(ns−1)

eN = el+nk(eh− el)/(ne−1)

（25）

节点 N(ni,nj,nk)在算法网格内的可连通节点集

Q = {(qi,q j,qk),qi = ni±1,q j = n j±1,qk = nk ±1,

(ni−1 ⩾ 1)&&(ni+1 ⩽ nl) (n j−1 ⩾ 1)&&(n j+1 ⩽ ns),

(nk −1 ⩾ 1)&&(nk +1 ⩽ ne)}

合 为 ：

, 
。

具体规划时，可以通过调整规划空间的栅格数

量实现计算量与路径规划精度需求的平衡。

 2.2　代价函数

为了综合考虑第 1节定义的 2项指标，本文将

路径规划代价函数定义为

CAB =


+∞ 若A与B不通

WG(GDOPA−GDOPE)+WJ JAB

若A与B可通

（26）

GDOPA GDOPE

式中：WG 为代价函数中 GDOP均值变化量所占权

重；WJ 为代价函数中飞艇伪卫星能源消耗所占权

重 ； 、 分 别 表 示 飞 艇 伪 卫 星 处 于

A 点、路径规划终点时服务区域内全部采样点的

GDOP均值；JAB 为飞艇伪卫星从 A 点飞行到 B 点的

能源消耗。

GDOPS

GDOPE

即算法网格中不可连通节点间的代价为无穷

大，而可连通节点间的代价包括 2部分：①飞艇伪

卫星服务区域内全部采样点的 GDOP均值变化量；

②飞艇伪卫星能源消耗。由于 GDOP均值变化量

与飞艇伪卫星能源消耗属于不同类型的物理量，不

宜直接叠加，因此，本文将其分别归一化后再相

加。假设飞艇伪卫星处于路径规划起点时服务区

域内全部采样点的 GDOP均值为 ，飞艇伪卫

星到达路径规划终点后服务区域内全部采样点的

GDOP均值为 ，飞艇伪卫星从路径规划起点

沿直线飞行到路径规划终点的能源消耗为 JSE，则物

理量归一化后的路径规划代价函数演变为

CAB =

{
+∞ 若A与B不通

WG(GDOPA−GDOPE)/(GDOPS−GDOPE)+WJJAB/JSE 若A与B可通
（27）

对于代价函数中的权重，有

WG+WJ = 1 （28）

WG 与 WJ 此消彼长，决定了在路径规划中优先

考虑飞艇伪卫星能源消耗还是优先考虑 GDOP均

值变化量。若优先考虑飞艇伪卫星能源消耗，则服

务区域的 GDOP改善程度可能会有所减缓；反之则

可能增加飞艇伪卫星的能源消耗。

 2.3　约束条件

一般飞行器路径规划考虑的约束主要包括最

小航迹段长度、最大转弯角、最大节点数量、最大

爬升角/俯冲角、最低飞行高度限制等[41]。

由于平流层飞艇属于低速飞行器，可以实现大

角度转弯甚至悬停，因此最小航迹段长度、最大转

弯角、最大节点数量等限制对平流层飞艇可以暂不

考虑[39]。对于最大爬升角/俯冲角，本文通过规划空

间网格划分数量加以调节。对于最低飞行高度，本

文通过规划空间高度范围加以限制。

 2.4　路径搜索算法

在明确了算法网格与代价函数后，本文将飞艇

伪卫星路径规划问题转化为算法网格内的最短路

径搜索问题。可将算法网格视为有向赋权图，网格

节点视为图顶点，网格节点之间的代价视为边的权

值，则飞艇伪卫星路径规划可视为寻求图中从规划

起点到规划终点的代价最低的路径。
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最短路径搜索问题的经典求解方法包括 floyd
算法、dijkstra算法、A*算法等。floyd算法属于遍历

求解，主要解决多源最短路径问题，计算量大，运行

速度较低；dijkstra算法采用贪心算法策略，可解决

单源最短路径问题，同样存在遍历节点多、内存占

用量大等缺陷，难以用于大型路径规划中；A*算法

属于启发式算法，在扩展搜索节点时选择代价最小

的节点加以扩展，具有搜索节点数量少、搜索效率

高、鲁棒性好等优点 [42-44]。综上，考虑到飞艇伪卫

星路径规划问题规模较大，且路径前后节点的代价

存在关联，本文选择 A*算法开展研究。

A*算法的代价函数定义为

f (x) = g(x)+h(x) （29）

式中： f(x)为综合代价函数；g(x)为实际代价函数；

h(x)为启发代价函数，也是预计代价函数。

本文对上述 2个函数的定义均如式 (27)所示，

只是 g(x)中 GDOP代价与能耗代价均是从当前点

到扩展点的实际代价，而 h(x)中 GDOP代价与能耗

代价均是从扩展点到路径规划终点的预期代价。

A*算法维护 CLOSE和 OPEN这 2个表，前者保

存算法网格中已得到从起始节点到当前节点最短

路径的节点，后者保存算法网格中的可扩展节点，

算法基本的搜索步骤如下：

步骤  1　初始时，将路径规划起始节点 s 放入

OPEN表。

步骤 2　对 OPEN表中各个节点的综合代价函

数从小到大进行排序。

步骤 3　计算 OPEN表中综合代价函数最低者

进行扩展，将扩展节点放入 OPEN表。

步骤 4　将OPEN表中第一个节点移至CLOSE表。

步骤 5　重复步骤 2～步骤 4，直到 OPEN表中

没有节点或找到路径规划终点。

 3　仿真分析

本文以 1颗飞艇伪卫星和多颗地基伪卫星协

同定位为背景进行飞艇伪卫星路径规划仿真，多颗

飞艇伪卫星组网定位的路径规划仿真可在此基础

上略加改动获得。

在飞艇伪卫星与地基伪卫星协同定位场景下，

飞艇伪卫星路径规划受飞艇伪卫星飞行速度、路径

规划起始位置、规划空间网格划分数量等多种条件

影响，本文算法对上述输入条件不加以限制，后文

所列仿真结果仅是一种或几种条件下的仿真结果，

用以验证算法。仿真工具采用MATLAB 2015b。
 3.1　仿真流程

本文仿真的主要流程如图 1所示。
 

针对导航服务需求，求出飞艇伪卫星部署的目标位置，即
飞艇伪卫星路径规划终点

将规划空间映射为算法网格，将路径规划起点与终点映射
为算法网格起点与终点

求解GDOP均值变化量与飞艇伪卫星能源消耗的
归一化参考值

设置代价函数中GDOP均值变化量与飞艇伪卫星能源消耗
各自的权重

利用A*算法进行路径搜索，得到从算法网格起点到算法
网格终点的最短路径

图 1    仿真流程

Fig. 1    Flow chart of simulation
 

 3.2　仿真参数设置

1 ) 大气模型采用美国标准大气模型[45]。

2 ) 导航服务区域经度范围：107°E～109°E。
3 ) 导航服务区域纬度范围：39°N～41°N。

×
4 ) 导航服务区域经度方向、纬度方向采样点

数量：20 20。
5 ) 规划空间高度范围：2～22 km。

6 ) 平流层飞艇体积：30 000 m3。

×

7 ) 平流层飞艇轴向气动系数 0.025，法向气动

系数 0.18，电机效率 0.7，推进效率 0.9，铰链力矩系

数 2.8 10−4。
8 ) 平流层飞艇飞行速度（除 3.3.2节外）：30 m/s。
9 )  路径规划起始位置（除 3.3.3节外）：经度

108.8°E，纬度 39.2°N，高度 2 km。

× ×
10 ) 规划空间经度、纬度、高度方向网格划分

数量（除 3.3.4节外）：20 20 10。
11 ) 参与组网的地基伪卫星位置：

地基伪卫星 1(107°E,39°N,1 km)；
地基伪卫星 2(107°E,41°N,2 km）；

地基伪卫星 3(109°E,41°N,3 km)；
地基伪卫星 4(109°E,39°N,4 km)。

 3.3　仿真结果

本节首先对飞艇伪卫星路径规划结果与直线

飞行路径（未经规划的路径）进行比较，然后对多种

仿真条件下的路径规划结果进行对比分析。

除 3.3.1节外，后文的性能比较分析均采用

GDOP均值变化量与飞艇伪卫星能源消耗平均权

重（即式 (27)中 WG=WJ=1/2）的路径规划结果。

 3.3.1　路径规划结果与直线飞行路径性能比较

本文在 3种权重设置下进行了路径规划，3种
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不同的权重设计分别为

1 ) GDOP均值变化量权重优先，飞艇伪卫星能

源消耗权重为 0，即式 (27)中，WG=1，WJ=0。
2 ) 飞艇伪卫星能源消耗权重优先，GDOP均值

变化量权重为 0，即式 (27)中，WG=0，WJ=1。
3 ) GDOP均值变化量与飞艇伪卫星能源消耗

权重相等均为 1/2，即式 (27)中，WG=1/2，WJ=1/2。
3种权重下的路径规划结果及其性能比较如

图 2所示。可以看到，权重设置对路径规划结果影

响较大。GDOP均值变化量权重优先的情况下，伪

卫星网络 GDOP收敛较快，但是其能源消耗最大；

反之，飞艇伪卫星能源消耗权重优先的情况下，飞

艇伪卫星能源消耗最少，但是其网络 GDOP收敛较

慢；GDOP均值变化量与飞艇伪卫星能源消耗平均

权重情况下，伪卫星网络 GDOP与能源消耗适中。

表 1为路径规划结果与直线飞行路径性能比

较情况。可以看出，与直线飞行路径相比，路径规

划结果可以有效改善飞艇伪卫星性能。在 GDOP
均值变化量与飞艇伪卫星能源消耗平均权重的情

况下，路径 GDOP均值降幅可达 31.50%，能源消耗

降幅可达 70.03%。
 
 

表 1    路径规划结果与直线飞行路径性能比较

Table 1    Performance comparison among path planning

results and rectilinear flight path

路径类别 能源消耗/J 路径GDOP均值

GDOP均值变化量与能源

消耗平均权重
9.11×108 20.18

GDOP均值变化量权重优先 4.10×109 26.09
能源消耗权重优先 7.29×108 21.67

直线飞行 3.04×109 29.46

 
3种权重下，平流层飞艇方向舵消耗的能源分

别为 7.04×104 J、0.30×104 J、1.40×105 J，与路径中的

转弯数量与转弯角度相关，但总体来说，方向舵能

耗在总体能耗中占比很小。

 3.3.2　飞行速度对路径规划的影响

为研究飞艇伪卫星飞行速度对于路径规划结

果的影响，本文在其他仿真参数均与 3.2节一致的

条件下，选择 4种飞艇伪卫星飞行速度 20 m/s、25 m/s、
30 m/s和 35 m/s进行仿真，仿真结果如图 3所示。

4种飞行速度下，飞艇伪卫星的能源消耗与路径

GDOP均值如表 2所示。

从图 3和表 2来看，对于本文设置的仿真条件，

飞艇伪卫星在 20 m/s、25 m/s速度下的路径规划结

果接近，在 30 m/s、35 m/s速度下的路径规划结果

接近，4种路径规划结果的 GDOP均值相差不大，

但是飞艇伪卫星能源消耗存在约 26% 的差异。

 3.3.3　规划起点对路径规划的影响

为比较路径规划起点对于飞艇伪卫星路径规

划结果的影响，本文在其他仿真参数均与 3.2节一

致的条件下，选择 5种规划起点对于飞艇伪卫星路

径进行规划，5种不同的规划起点分别为服务区域

的 4个边界点和服务区域的中心点，仿真结果如图 4
所示。5种规划起点下，飞艇伪卫星的能源消耗与

路径 GDOP均值如表 3所示。

从图 4和表 3来看，对于本文设置的仿真条件，

以服务区域中心作为飞艇伪卫星路径规划的起点

最为有利，伪卫星网络 GDOP改善效果最为明显，路

径 GDOP均值较表中最大值减少 51.08%，且飞艇伪

卫星能源消耗最少，能源消耗较表中最大值减少
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41.82%。其他起点的路径规划结果则在伪卫星网

络 GDOP、飞艇伪卫星能源消耗等方面表现不一。

 3.3.4　规划空间网格划分数量对路径规划的影响

为分析规划空间网格划分数量对飞艇伪卫星

路径规划结果的影响，本文在其他仿真参数均与

 

表 2    不同飞行速度的路径规划结果性能比较

Table 2    Performance comparison among path planning

results of different flight speeds

飞行速度/(m·s−1) 能源消耗/J 路径GDOP均值

20 1.24×109 26.27
25 1.16×109 26.29
30 9.11×108 26.27
35 9.31×108 25.30

 

表 3    不同规划起点的路径规划结果性能比较

Table 3    Performance comparison among path planning

results of different planning starting points

规划起点 能源消耗/J 路径GDOP均值

东北角 1.48×109 18.12
东南角 1.28×109 23.84
西北角 1.01×109 26.88
西南角 8.94×108 18.58
中心点 8.61×108 13.15
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3.2节一致的条件下，分别在水平方向、垂直方向对

规划空间进行了多种网格划分。首先，将垂直方向

网格数量固定为 10，水平方向网格划分数量分别

为10×10、15×15、20×20、25×25、30×30、35×35、40×40，
其路径规划结果、飞艇伪卫星的能源消耗与路径

GDOP均值如图 5和表 4所示。然后，将水平方

向网格数量固定为 15×15，垂直方向网格划分数量

分别为 10、15、20、25、30、35、40，其路径规划结果，

飞艇伪卫星的能源消耗与路径 GDOP均值如图 6
和表 5所示。

从仿真结果来看，在本文设置的仿真条件下，

 

表 4    不同水平方向网格数量的路径规划结果性能比较

Table 4    Performance comparison among path planning

results with different numbers of grids in horizontal direction

水平方向网格数量 能源消耗/J 路径GDOP均值

10×10 1.14×109 31.89

15×15 1.33×109 26.87

20×20 9.11×108 26.27

25×25 9.95×108 21.94

30×30 7.62×108 21.89

35×35 7.82×108 20.09

40×40 7.39×108 19.16
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水平方向网格划分数量从 10×10增加到 40×40，路
径 GDOP均值与飞艇伪卫星能源消耗总体呈改善

趋势，路径 GDOP均值降幅达 39.92%，飞艇伪卫星

能源消耗降幅达 35.18%。而垂直方向网格划分数

量从 10增加到 40，飞艇伪卫星性能没有得到大幅

改善。

 4　结　论

1） 在飞艇伪卫星导航服务应用需求日益迫切

的背景下，有必要开展飞艇伪卫星路径规划研究，

以便用最低的能源代价获取最优的导航服务效果。

2） 本文的飞艇伪卫星路径规划方法能够在改

善伪卫星网络 GDOP的同时，大幅降低飞艇伪卫星

能源消耗。在本文的仿真条件下，路径规划结果与

直线飞行路径相比，路径 GDOP均值与飞艇伪卫星

能源消耗的降幅均超 30%。

3） 飞艇伪卫星路径规划结果受多种因素影

响。从仿真结果来看，飞艇伪卫星飞行速度从 20 m/s

增加到 35 m/s，路径 GDOP均值变化不明显，但是

能源消耗差异较大；与服务区域边界点作为飞艇伪

卫星路径规划起点相比，将服务区域中心点作为飞

艇伪卫星路径规划起点在路径 GDOP均值、能源消

耗等方面存在明显优势；在水平方向增加规划空间

网格划分数量，有助于改善路径 GDOP均值，降低

飞艇伪卫星能源消耗。

4） 本文对所用风场模型、飞艇动力学模型等

均进行了简化假设，实际风场中包含定常风、风切

变、大气紊流、突风等多种复杂因素，飞艇伪卫星

飞行过程中也可能发生变速运动、飞艇质量变化等

情况，后续可对此进行更为详尽的分析研究。
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Path planning algorithm for airborne pseudolites installed on
stratospheric airships

QU Yi1，2，WANG Sheng1，2，*，ZENG Lingchuan1，2，GONG Yingkui1
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Abstract： Airborne  pseudolite  navigation  systems  depend  on  geometry  configuration,  however  previous
research on how to create the ideal geometry configuration with the least amount of energy was limited. To solve this
problem, the path planning algorithm of airborne pseudolite  installed on stratospheric airships was discussed in this
paper.  First,  the  effect  of  pseudolite  geometry  configuration  on  positioning  precision  was  analyzed.  Second,  the
stratospheric  airship  dynamic  model,  wind  field  model  and  stratospheric  airship  energy  consumption  model  were
studied.  Thirdly,  a  grid-based  strategy  for  planning  space  establishment  and  path  representation  was  described.
Furthermore, a novel cost function for stratospheric airship path planning comprising positioning precision index and
energy consumption index was designed.  Based on the classic  A* algorithm, a  path planning algorithm for  airborne
pseudolite  installed  on  a  stratospheric  airship  was  constructed.  And finally,  simulations  were  executed  with  various
inputs  to verify the proposed algorithm. The outcomes of  the simulations demonstrated that  the suggested approach
may effectively increase geometric precision improvement while lowering stratospheric airship energy consumption.

Keywords： stratospheric  airship； airborne  pseudolite； path  planning； geometric  dilution  of  precision； energy
consumption
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Herbst机动中的摇滚运动试验研究

李乾*，王延奎，贾玉红
(北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 100191)

摘　　　要：为了研究新型战斗机布局在 Herbst 机动中的非指令摇滚运动问题，研制了模拟

Herbst 机动运动的风洞试验装置，发展了运动/流动同步测量技术；借助试验装置，研究了尖侧缘机

身布局在 Herbst 机动中的摇滚运动形态，找到了摇滚运动产生的主要阶段，分析了运动参数对摇滚

运动的影响规律。结果表明：Herbst 机动中的摇滚运动主要来自于俯仰拉起阶段，圆锥运动阶段对

摇滚运动基本没有影响；在俯仰拉起阶段，摇滚运动随拉起速度可分为准静态区、过渡区和类正弦

区；在快速拉起的类正弦区，当拉起减缩频率为 0.01 时，拉起中的摇滚运动曲线在俯仰角 50°之前

基本重合，在俯仰角 50°之后较为分散，在一定的俯仰角范围内，拉起减缩频率可作为尖侧缘机身

布局拉起摇滚运动的无量纲参数。

关　键　词：Herbst 机动；机翼摇滚；尖侧缘机身布局；风洞试验；拉起减缩频率
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过失速机动能力是新型战斗机的性能指标之

一，其中，典型机动是赫布斯特（Herbst）机动。能否

完成 Herbst机动已逐渐成为检验战斗机过失速机

动能力是否优良的手段。Herbst机动，又被称为钩

子机动（J-turn），主要特征是小转弯半径和快速改变

指向。1993年，X-31A[1-5] 成功实现了 Herbst机动。

机动过程为：先高速平飞进入机动准备阶段，经历

约 2 s的迎角拉起，速度降低进入过失速迎角区域，

再使飞机绕速度矢量轴旋转约 180°，此时飞行速度

约 45 m/s，再经迎角快速下俯退出过失速迎角区

域，加速平飞退出机动。Herbst机动能够实现机头

指向改变 180°，转弯半径 475 ft（约 145 m，1 ft（英
尺）=0.304 8 m），远小于常规转弯的 2 500 ft（约 762 m），

小半径的急转弯机动性可极大提高近距格斗的攻

击能力及作战效率，具有较强的实战意义，这在当

时是具有划时代意义的。为纪念提出过失速机动

概念的 Herbst[3-4]，美国国家航空航天局 (NASA)将
该机动命名为 Herbst机动。

为了实现 Herbst机动，战斗机需要具备出色的

大迎角气动性能，先进飞行控制系统和推力矢量技

术等条件。在大迎角飞行中，战斗机将出现复杂的

背涡流动及其诱导的机翼摇滚运动，威胁飞行安

全。考虑到隐身性能，现代战斗机采用了尖侧缘机

身，如 F-22、F-35等，因此，研究尖侧缘机身布局在

Herbst机动中的摇滚运动，利于理解战斗机在 Herbst
机动中的气动/运动耦合现象。

前人针对翼身组合体的摇滚运动开展了大量

的研究。一方面，重点是固定迎角（静态迎角、俯仰

角或者支杆支撑角）下的摇滚运动形态。这是因为

迎角是摇滚运动的关键参数，如常关注的摇滚运动

起始迎角，迎角运动图谱等。研究发现 [6-8]，翼身组

合体在大迎角摇滚运动的产生原因是机身前体涡

的诱导，机翼只起到作用面的作用。相较机身形状

（尖头细长体，钝头体，尖侧缘机身等）对摇滚运动

的影响[6]，发现除尖侧缘机身外，其他机身前体均出

现明显的摇滚运动。但是，Shi等 [9-10] 通过试验发
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现，带尖侧缘机身的组合体在大迎角也会出现了摇

滚运动，且更加复杂，表现出了大振幅的混沌摇滚[9]

和“反极限环”摇滚 [10]，运动形态与尖侧缘机身非

对称涡和机翼流动的相互作用有关。另一方面，翼

身组合体摇滚还关注了头尖部扰动[11-13] 和雷诺数[13-15]

对组合体摇滚运动的影响。这是因为组合体中机

身为细长旋成体，而旋成体机身非对称涡的形态受

头尖部扰动和雷诺数的影响，头尖部扰动能够改变

旋成体机身非对称涡的涡型 [16]，而雷诺数能够影响

非对称涡供给剪切层的分离方式。对于尖侧缘机

身，Tian等 [17] 试验研究了尖侧缘机身的非对称流

动，尖侧缘机身非对称流动的雷诺数效应较弱，可

能是因为主分离线固定在侧缘上，基本不受雷诺数

影响。Shi等 [18] 试验发现，尖侧缘机身的非对称涡

仅在零滚转角时受头尖部扰动主控，但在非零滚转

角受侧缘的侧滑角主控，因此，尖侧缘机身布局的

摇滚运动形态受雷诺数和头尖部扰动的影响较弱，

主要受迎角（或俯仰角）的影响。

目前，关于俯仰拉起或更复杂机动中的摇滚运

动研究较少。Khan等 [19] 研究了俯仰振荡对 80°后
掠三角翼机翼摇滚的影响，发现振荡频率影响摇滚

运动的形态。Tregidgo等 [20] 研究了俯仰周期振荡

对矩形翼自由摇滚运动频率的锁定现象，徐思文等[21]

针对细长旋成体和小后掠机翼构成的组合体模型，

通过试验研究了迎角拉起中的摇滚运动，发现快速

拉起时出现与固定迎角截然不同的类正弦摇滚运

动，该运动主要是前体非对称涡随迎角的演化导致

的。关于模拟 Herbst机动的风洞试验装置公开文

献较少，Geng等 [22] 研制了可模拟 Herbst机动的五

自由度试验机构，得到了旋成体机身翼身组合体俯

仰振荡和滚转振荡的非定常气动力及固定俯仰角

下的摇滚运动，但没有涉及在 Herbst机动中的摇滚

运动形态。

综上，尖侧缘机身布局固定俯仰角下会出现

摇滚运动，那么在 Herbst机动中，机身非对称流动

将随着模型运动而出现迟滞现象，是否仍出现摇

滚运动，以及运动形态如何，针对这些问题，本文

研制了模拟 Herbst机动的风洞试验装置，设计了

尖 侧 缘 机 身 组 合 体 模 型 ， 研 究 了 布 局 模 型 在

Herbst机动中的摇滚运动形态，揭示了摇滚运动产

生的主要阶段，研究了 Herbst机动的运动参数对

摇滚运动的影响特性，初步讨论了雷诺数和拉起

速度对俯仰拉起摇滚运动的影响规律，得到了拉

起减缩频率作为摇滚运动相似参数的适用范围，

为进一步认识机动中摇滚运动和发展相应的流动

控制技术奠定了基础。

 1　试验模型、设备及数据处理

模型由尖侧缘机身（或脊型机身）和中等后掠

梯形机翼组成，如图 1所示。机身长 680 mm，后体

参考宽度 D = 80 mm，后体高度 70 mm。机身截面

轮廓沿体轴方向相似，轮廓的上下段由抛物线定

义。以 x/D = −3.0截面为界，机身可分为前体和后

体，前体侧缘线为曲线，后体侧缘线为直线。平板

机翼翼根前缘点位于 x/D = −4.5的位置，机翼平面

形状为梯形，前缘后掠角 48°，后缘前掠 15°，翼展

340 mm。机翼前缘和后缘下表面倒角 45°。机身材

料为铝，机翼材料为有机玻璃。绕体轴的转动惯量

通过三维建模软件计算约为 0.004 kg·m2。
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图 1    试验模型

Fig. 1    Test model
 

试验在北京航空航天大学 D4低速风洞完成，

来流湍流度为 0.08%。试验采用开口试验段，试验

段截面尺寸为 1.5 m × 1.5 m，长度为 2.5 m。试验风

速为 35 m/s，基于机身后体参考宽度的雷诺数 ReD
为 1.87×105。

本文主要试验方法为自由摇滚试验，通过安装

在 Herbst机动试验装置上的自由摇滚支杆得到机

动中模型的摇滚运动。图 2为自由摇滚支杆示意

图，自由摇滚支杆由转子、联轴节、电磁闸、光电编

码器和外壳构成。模型与自由摇滚支杆的转子连

接，模型的运动滚转角数据通过编码器记录，编码器

12 bit的角度分辨率为 0.088°。电磁闸根据实际需

要采用手动和程序内部控制。自由摇滚试验流程

为：将模型运动到待测俯仰角，风速稳定后，通过控

制程序释放电磁闸，编码器记录模型的滚转角运动

时间历程曲线，得到该俯仰角下模型的摇滚运动形态。

ϕeq

摇滚运动的平衡位置和振幅的提取忽略了

0～5 s的运动建立过程，使用 5～20 s的滚转角时

间历程曲线来计算。平衡位置 取滚转角的平均
 

电磁闸 编码器

轴承

转子 定子

图 2    自由摇滚支杆示意图

Fig. 2    Diagram of free-to-roll rig
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ϕam值，摇滚振幅 为滚转角的均方差。在求滚转角

速度和角加速度之前进行滤波处理，这是因为高采

集频率 128 Hz加上有限的滚转角分辨率 0.088°，使
得小角速度出现连续相同值，等同于高频噪声，采

用有限冲击响应的 10 Hz低通数字滤波器进行滤

波。滤波后，利用四点中心差分方法求导得到摇滚

运动的角速度和角加速度，通过快速傅里叶变换得

到了摇滚运动的频域特性。

 2　Herbst机动运动风洞试验装置

 2.1　设计方案

X-31A验证机的 Herbst机动飞行试验表明 [2]，

其研究共有 4个里程碑阶段：①保持迎角 70°平稳

飞行；②在迎角 70°绕速度矢量轴旋转；③动态快速

拉起至迎角 70°；④完成最小转弯半径和最大转弯

速率条件下的机头指向 180°转向。可以看出，实现

Herbst机动运动的关键是：从巡航状态到过失速状

态的俯仰拉起运动和绕速度矢量轴的圆锥运动。

因此，试验装置的设计方案为通过组合俯仰拉起和

圆锥运动来模拟。考虑到经济性，以北京航空航天

大学 D4风洞原有的俯仰拉起机构为基础进行改

造，在原来拉起机构的末端即支杆连接端改造成圆

锥运动执行机构，圆锥运动执行机构末端设计支杆

连接端。重新配置电机和控制程序，最终实现

Herbst机动运动的模拟。图 3为 Herbst机动风洞试

验装置实物图。配重保证模型安装后的运动转动

轴与机械转动轴同轴。为了减小旋转装置对气动

力的干扰，引入了整流设计。为了验证 Herbst试验

装置流场模拟的正确性，在北京航空航天大学 D4

风洞原有常规尾撑装置和 Herbst试验装置开展了

模型的静态气动力测量和固定迎角下摇滚运动试

验，结果如图 4所示。可知，Herbst试验装置测得的
 

风洞 圆锥配重

来流方向

圆锥电机

拉起配重

试验模型

编码器 自由摇滚支杆

图 3    Herbst机动风洞试验装置实物图

Fig. 3    Physical diagram of Herbst maneuver wind-tunnel

test device
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(c) Herbst试验装置得到的摇滚运动（迎角为50°） (d) 常规尾撑装置得到的摇滚运动（迎角为50°） 

图 4    Herbst试验装置与常规尾撑装置的试验结果

Fig. 4    Test results of Herbst test device and conventional tail-sting support device
 

第 5 期 李乾，等：Herbst机动中的摇滚运动试验研究 1085



气动力和摇滚运动形态与原有常规尾撑装置测得

结果基本吻合，误差较小。

 2.2　运动参数

θ

θBR

θBR

θBR

模型俯仰拉起结束后进行圆锥运动，拉起运动

和圆锥运动相对独立，其运动参数相对独立，符合

Herbst机动的主要特征。俯仰角 为机体轴与水平

面之间的夹角，当头部上仰为正，在试验中，等于自

由摇滚支杆的支撑角。除 Herbst机动运动控制所

必需的参数外，需要重点解释电磁闸释放角度

。为了简化问题，俯仰拉起和绕速度矢量的圆

锥运动的速率均为常值，没有考虑变速情况。电磁

闸释放角度设置为匀速拉起过程中的俯仰角。试

验中设置 的角度，主要基于 2方面的考虑：①固

定俯仰角的自由摇滚试验结果 [23]，俯仰角小于

20°时，模型稳定在零滚转角位置，不出现摇滚运

动，只有当俯仰角大于 20°之后，才开始出现横向运

动；②受驱动电机的限制，从俯仰角 0°需要前置加

速段才能到达指定的匀速拉起速度。在不改变电

机的条件下，所需拉起速度越大，加速段越长。当

采用最高拉起速度 70 (°)/s时，实测加速段长度不

小于 20°，因此电磁闸释放角度 一般设置为 20°，
此时也保证释放处在匀速拉起段。

θ

ϕc ϕc

θSP θEP

ϕSC ϕEC

ΛCA

ωp

ωc

图 5为模拟 Herbst机动中俯仰角 和圆锥运动

角 的时间历程。 为模型绕速度矢量轴的旋转角

度，以拉起结束时为圆锥运动的起始角度，此时的

俯仰角数值上等于几何上的圆锥角，圆锥运动的旋

转方向以逆来流方向逆时针为正。 和 分别为

匀速拉起运动起始和结束俯仰角， 和 分别为

匀速圆锥运动起始和结束角度， 为圆锥角，即拉

起结束时模型体轴与速度轴夹角， 为拉起速度，

为圆锥运动速度。时间历程曲线分为 3个阶段：

拉起阶段、圆锥运动阶段和下俯阶段。下俯阶段是

拉起阶段的逆向过程，运动控制方式相似，下俯阶

段采用了与拉起阶段相同的运动参数。

ΛCA

图 6为模拟 Herbst机动的主要过程。试验准

备阶段，根据试验状态所需选定圆锥角 ，调整弧

形滑轨安装，根据模型重量调整配重，该角度等于

拉起结束的模型俯仰角，先安装弧形滑轨。调整模

型的初始俯仰角为 0°，初始滚转角为 0°，如图 6(a)
所示。设定好拉起速度和圆锥运动速度，模型按照

以下步骤完成 Herbst机动。

 
 

(a) 起始状态 (b) 迎角拉起

(c) 圆锥运动 (d) 迎角下俯

图 6    Herbst机动的主要过程

Fig. 6    Primary processes of Herbst maneuver
 

θSP

ωp θEP

步骤 1　拉起运动电机工作，驱动模型从俯仰

角 0°加速到匀速拉起起始角度 ，然后以拉起速度

驱动模型运动至匀速拉起结束角度 ，再减速拉

起运动到最大拉起角度，此时模型体轴相对来流夹

角为指定圆锥角，如图 6(b)所示。

ϕSC ωc

ϕEC

步骤 2　圆锥运动电机开始工作，与拉起运动

的控制类似，驱动模型经历加速到匀速圆锥运动起

始角度 ，以圆锥运动速度 运动到匀速圆锥运

动结束角度 ，再减速到达最大圆锥运动角度

180°，此时实现模型绕速度矢量旋转 180°，如图 6(c)

所示。

步骤 3　拉起运动电机工作，驱动模型以拉起

运动相同规律完成加速—匀速—减速，模型俯仰角

由 70°下俯至 0°，如图 6(d)所示，机动结束。

 2.3　典型试验状态

典型试验工况来源于 X-31A完成 Herbst机动

的试验结果：快速拉起至最大迎角（俯仰角）70°，之

后绕速度轴旋转 180°，过程中飞机速度从 0.1Ma 到

0.4Ma，耗时 8～12 s。典型状态为最大俯仰角 70°

和圆锥运动角 180°，状态由圆锥角命名为 Herbst70，

参数设置如表 1所示，表中还给出了 Herbst50机动

状态的参数设置。试验中选择的俯仰角拉起速度

范围为 1～50 (°)/s，圆锥运动速度为 5 (°)/s和 100 (°)/s。
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表 1    Herbst机动的典型试验工况

Table 1    Typical test cases of Herbst maneuver

典型工况 θSP/(°) θEP/(°) ΛCA /(°) ϕSC/(°) ϕEC/(°) θBR/(°)

Herbst70 10 60 70 20 160 20

Herbst50 10 40 50 20 160 20
 

 3　Herbst机动中的摇滚运动

 3.1　慢速 Herbst机动中的摇滚运动

ωp ωc

图 7为慢速 Herbst70机动过程中模型的摇滚

运动。拉起速度 = 1 (°)/s，圆锥运动速度 = 5 (°)/s。
为了更清晰地讨论慢速 Herbst机动中的摇滚运动

演化规律，将摇滚运动按照时间顺序的相图分段展

示，图 8为不同时间段摇滚运动的相图，图中圆点

表示该时间段运动的起点，除起始外，该起点为上

一摇滚运动的终点，尖侧缘机身布局在 Herbst机动

过程中出现了较明显的机翼摇滚运动，下面将分

3个阶段描述摇滚运动的形态。
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Fig. 7    Roll oscillations in slow Herbst70 maneuver

（ =1（°）/s， =5（°）/s）
 

ϕ = 0◦

ϕ = −30◦

ϕ = 0◦

拉起运动阶段，相图如图 8(a)所示，释放电磁

闸后，模型经历短暂停留在滚转角 后，12～18 s
时出现负向偏离，并在 附近保持平衡，相图

轨迹收敛与一点，运动形式为微振；20～23 s时运

动振幅逐渐变大，相图轨迹能够收敛到固定轨道

上，运动形式为单侧极限环振荡；25～28 s时，随俯

仰角继续增加，在负侧的运动振幅大于负侧运动的

平衡位置，模型能够跨越过零滚转角，到达正侧摇

滚，正侧运动返程再次跨越零滚转角，回到负侧，周

而复始，模型相图轨迹能够收敛到固定轨道，此时

运动类型不再是单侧运动，而是以平衡位置 ，

振幅约 60°的极限环运动；随着俯仰角继续增加，

32～35 s时运动振幅逐渐减小，运动中出现不能越

过零滚转角的单侧振荡，且每次运动越过或不越过

零滚转角表现出随机性，模型运动形式为混沌摇

滚；俯仰角继续增加，38～39 s时模型运动振幅突

然大幅减小，回到单侧微振；增加俯仰角，42～45 s
时模型出现了大振幅的摇滚运动。随俯仰角继续

增加，振幅减小，摇滚运动逐渐消失，模型稳定在零

滚转角附近。

圆锥运动阶段，相图如图 8(b)所示，模型延续

拉起结束时的运动状态，稳定在零滚转角附近。

ϕ = −20◦

下俯运动阶段，相图如图 8(c)所示，该相图与

拉起阶段的图 8(a)类似。下俯与拉起相反，俯仰角

由大变小。随俯仰角从 70°减小，模型从在零滚转

角附近的微振变为 95～105 s时绕零滚转角的大振

幅摇滚，与拉起阶段不同，摇滚运动振幅随俯仰角

变小而变小，相图由外环逐渐绕到内环；随俯仰角

继续减小，107～110 s大振幅摇滚运动变为一侧微

振，轨迹收敛到负侧滚转角 附近；俯仰角继

续减小，117～122 s模型的运动形式变为混沌摇滚；

俯仰角再次减小，125～140 s时轨迹从绕正滚转角

的极限环，先衰减到正滚转角，之后回到零滚转角。

 3.2　快速 Herbst机动中的摇滚运动

ωp

ωc

图 9为快速 Herbst70机动过程中的摇滚运动，

不同时间段的运动相图如图 10所示，图中圆点为

该时间段运动的起点。拉起速度  = 50 (°)/s，圆锥

运动速度  = 100 (°)/s。

ϕ = −20◦ ϕ = 38◦

ϕ = 10◦

ϕ = 10◦

ϕ = −30◦

拉起阶段，释放电磁闸后，模型负向偏到

附近，之后正向运动到达 又开始负向

运动，经过 1～2个周期，最终在 负向运动时，

拉起阶段结束，如图 10(a)所示。拉起中模型形成

约 2个周期的摇滚运动，相图轨迹为减幅的轨道，

运动形式表现为减幅类正弦运动。圆锥运动阶段，

相图如图 10(b)所示，运动振幅减小到零，相图轨迹

收敛到零滚转角。下俯阶段，相图如图 10(c)所示，

模型从零滚转角偏向正滚转角 微振，负向运

动到达 反向，经历一个周期的减幅类正弦

运动停止。

对比慢速和快速 Herbst机动中的摇滚运动，可

以发现，拉起速度和圆锥运动速度的不同导致摇滚

运动存在明显差异。慢速 Herbst机动完成时间长，

摇滚运动类型多且复杂，摇滚周期数较多，运动振

幅较大；快速 Herbst机动完成时间短，摇滚运动类

型为单一的类正弦摇滚形式，摇滚完成的周期数较

少，运动振幅较小。

 3.3　Herbst机动中摇滚运动产生的主要阶段

对比慢速和快速 Herbst机动各阶段的摇滚运

动发现，摇滚运动主要出现在拉起阶段和下俯阶

段，而在圆锥运动阶段模型运动表现为微振，没有

出现明显的摇滚运动。但是，此时不能得到圆锥运

动阶段对摇滚运动没有影响的结论，因为 Herbst机
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动到 θ = 70°时，对应模型在固定俯仰角 θ = 70°的运

动是微振，如图 11所示。原本不摇滚的状态不适

合用来解释圆锥运动对机翼摇滚是否存在影响的

问题。

为了确定 Herbst机动中产生摇滚运动的主要

阶段，需要明确圆锥运动对摇滚运动的影响。为了
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图 8    慢速 Herbst70机动中摇滚运动的相图

Fig. 8    Phase plots of roll oscillations in slow Herbst70 maneuver
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使圆锥运动阶段，模型仍出现摇滚运动，假设了

Herbst50机动试验工况，研究圆锥角和圆锥运动速

度等圆锥运动参数对 Herbst机动中摇滚运动的影

响规律。注意的是，Herbst50的圆锥角为 50°不是

真实的 Herbst机动，但它包括俯仰角变化（拉起或

下俯）和绕速度矢量的圆锥运动角变化，可认为是

类 Herbst机动。

ΛCA1） 圆锥角 的影响

ΛCA图 12为  = 50°时慢速和快速 Herbst50机动

中的摇滚运动。与图 7和图 9所示的 Herbst70摇
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图 11    固定俯仰角 θ =70°的摇滚运动

Fig. 11    Roll oscillations at fixed pitch angle of θ =70°
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滚运动对比，在俯仰角拉起和下俯中，Herbst50的

摇滚运动可看成截取 Herbst70到俯仰角 θ =50°的摇

滚运动，Herbst50的圆锥运动阶段出现了明显的摇

滚运动。

在慢速机动中，Herbst70工况是绕零滚转角的

微振，Herbst50工况是绕零滚转角的大振幅摇滚运

动，如图 12 (a)所示。这是因为圆锥角数值上等于

拉起结束俯仰角，决定了拉起结束时的运动形态，

而该运动形态恰是进入圆锥运动时的初始状态，即

改变圆锥角本质上是通过改变拉起结束俯仰角，进

而影响了圆锥运动中的摇滚运动。

在快速机动中，圆锥角带来的影响更加明显，

对于图 9中 Herbst70工况，圆锥运动中的摇滚运动

为微振，而 Herbst50工况，模型却呈现大振幅的摇

滚运动，如图 12(b)所示。这仍是因为进入圆锥运

动的拉起结束俯仰角不同导致的。Herbst50工况，

快速拉起到 50°俯仰角结束时，模型摇滚运动表现

为大振幅摇滚形式，圆锥运动中仍然是大振幅摇滚

运动形式。

ωc2） 圆锥运动速度 的影响

ωc

ΛCA

通过单独圆锥运动研究圆锥运动速度 对摇

滚运动的影响。  =  50°，圆锥运动速度 0(°)/s、
20 (°)/s、100 (°)/s和 360 (°)/s。当圆锥运动速度为

360 (°)/s时，加速和减速段是圆锥运动角 360°，运动

范围为圆锥运动角 0°～3 960°（11圈）；当拉起速度

为其他时，加速和减速段是圆锥运动角 20°，运动范

围为圆锥运动角 0°～360°。电磁闸在匀速圆锥运

动后释放滚转自由度。

图 13为不同圆锥运动速度下模型在圆锥运动

中的摇滚运动。为了便于对比，图中截取了释放滚

转自由度 5 s的运动数据。图 13(a)为圆锥运动速

度为零的摇滚运动形态，即没有圆锥运动而模型在

固定俯仰角 50°的机翼摇滚运动。图 14为圆锥运

动速度对摇滚运动特性的影响，图中误差中心点表

示摇滚运动的平衡位置，误差带宽度表示运动振

幅。可以看出：①摇滚运动要经历建立过程才能到

达稳态摇滚，稳态摇滚时振幅基本不再变化；②不

同圆锥运动速度下稳态摇滚运动形态均表现为极

限环摇滚运动，与固定俯仰角 50°的稳态摇滚相

同。③不同圆锥运动速度下摇滚运动的运动振幅、

平衡位置和主频基本不变，说明圆锥运动本身对机

翼摇滚基本没有影响。

βadd

在圆锥运动中，圆锥运动速度是绕速度矢量的

旋转速度，模型体轴的不同截面产生附加线速度，

等价于附加了侧滑。不考虑机翼滚转，只考虑模型

机身情况下，机身不同轴向截面附加侧滑角 的

 

1 2 3 4 50

60

120

180

240

300

360

电磁闸释放

−60

−40

−20

0

20

40

60

3 4 5 6 7
0

60

120

180

240

300

360

电磁闸释放

−60

−40

−20

0

20

40

60

(a) ωc=0 (°)/s

1 2 3 4 5
0

60

120

180

240

300

360

电磁闸释放

−60

−40

−20

0

20

40

60

1 2 3 4 5 6
0

60

120

180

240

300

360

电磁闸释放

−60

−40

−20

0

20

40

60

ϕ c
/(

°)

ϕ/
(°

)

ϕ c
/(

°)

ϕ/
(°

)

ϕ c
/(

°)

ϕ/
(°

)

ϕ c
/(

°)

ϕ/
(°

)

t/s

(b) ωc=20 (°)/s

t/s

(c) ωc=100 (°)/s

t/s

(d) ωc=360 (°)/s

t/s

ϕc ϕ

图 13    单独圆锥运动中的摇滚运动

Fig. 13    Roll oscillations in single coning motion
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计算公式为

βadd = arctan(ωcLc/V∞) （1）

Lc

V∞

式中： 为机身不同轴向截面中心点距圆锥运动轴

与机体轴交点即运动中心的距离，圆锥运动轴与机

体轴交点距离机头顶点 375 mm； 为自由来流速度。

ωc

ωc

图 15为圆锥运动中机身附加侧滑角沿体轴截

面的变化规律。在机头和机尾附近的附加侧滑角

较大。当  ≤ 100 (°)/s 时，最大附加侧滑角小于 1°，
只有当  = 360 (°)/s时，最大附加侧滑角约为 3.6°。

βeff

βeff

考虑到模型摇滚时，俯仰角（支杆支撑角）和滚

转角可转化为有效迎角和有效侧滑角 。反之亦

然。图 16为 θ = 50°时模型有效侧滑角 随滚转角

的变化规律。最大附加侧滑角 3.6°，相当于此时模型

具有小于 2°的初始滚转角。摇滚运动研究表明[24-25]，

初始滚转角对摇滚运动形态基本没有影响。因此，

尽管存在附加侧滑角，也能够理解圆锥运动对摇滚

运动几乎没有影响。此外，圆锥运动中摇滚运动受

拉起结束时摇滚运动的主导，圆锥运动中的摇滚运

动是从属于拉起阶段的。
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图 16    有效侧滑角 βeff 随滚转角的变化规律（θ=50°）

Fig. 16    Variation of effective sideslip angle βeff with

roll angle while θ is 50°
 

综上可知，Herbst机动中摇滚运动的主要来源

阶段是俯仰拉起阶段。下俯作为拉起的逆向过程，

摇滚运动是逐步消失的。考虑研究产生摇滚运动

的流动机理对于提出流动控制技术方案更有意

义。因此，研究 Herbst机动中的摇滚运动应将研究

重点放在俯仰角拉起过程。

 4　俯仰角拉起过程中的摇滚运动

 4.1　零拉起速度下的摇滚运动

零拉起速度时，模型在不同固定俯仰角下的运

动形态如图 17所示，其中 NWR为摇滚运动，FP为

微振，LCO为单极限环，CO为混沌摇滚。图中误差

中心点表示该俯仰角下摇滚运动的平衡位置，误差

带宽度表示运动振幅。图 18为不同俯仰角下典型

摇滚运动的时间历程曲线。图 19和图 20分别为

典型摇滚运动的相图和频谱分布。

当 θ ≤  20°时 ， 没 有 产 生 摇 滚 运 动 ； 当 θ =
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图 14    圆锥运动速度对摇滚运动的影响

Fig. 14    Effect of coning rate on roll oscillations
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θ/(°)

ϕ/
(°

)

20 30 40 50 60 70
−80

−40

0

40

80

COCO LCOLCO FPFP NWRNWR

图 17    不同固定俯仰角下的摇滚运动形态

Fig. 17    Pattern of rolling oscillation at various fixed pitch angles
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22.5°～27.5°时模型出现横向偏离，θ = 22.5°为过渡

状态，即可平衡在零滚转角附近，也可出现横向偏

离，平衡在非零滚转角约±21°附近，θ > 22.5°，不能

平衡在零滚转角附近，只能出现横向偏离，并平衡

在非零滚转角附近，运动形态为绕多个稳定点的微

振；当 θ = 30°～32.5°时，θ = 30°，模型出现绕正或负

滚转角的摇滚运动，与运动对应的相图轨迹收敛到

单个轨道上，摇滚运动出现明显的主频，约 2 Hz，运
动形态为单极限环。θ = 32.5°，模型出现绕零滚转

角的单极限环摇滚，摇滚相图收敛到单个轨道上，
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图 18    固定俯仰角下摇滚运动时间历程

Fig. 18    Time histories of roll oscillations at fixed pitch angles
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Fig. 19    Phase plots of roll oscillations at fixed pitch angles
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摇滚主频约 1  Hz，运动形态为单极限环；当 θ  =
35°～42.5°时，模型出现绕零滚转角的不规则摇滚

运动，相图轨迹包含了 2个相连的轨道，连接位置

不是确定的，即运动从一个轨道跳跃另一个轨道是

随机的，运动不可预测，也不具有重复性，相应的摇

滚运动频谱呈现宽频分布，没有主频，符合混沌摇

滚 运 动 的 特 征 ， 运 动 形 态 为 混 沌 摇 滚 ； 当 θ  =
45°～47.5°时，模型出现横向偏离。相图中轨迹收

敛到点，运动形态为绕多个稳定点的微振；当 θ =
50°～55°时，模型出现绕零滚转角的摇滚运动，相图

中轨迹收敛到单个轨道上，摇滚运动主频约 2.5 Hz，
运动形态为单极限环；当 θ = 55°～60°时，模型出现

绕零滚转角的不规则摇滚运动，相图中轨迹由相连

的 2个轨道构成，与 θ = 35°～42.5°的运动形态类

似，没有主频，运动形态为混沌摇滚；当 θ ≥ 65°时，

没有产生摇滚运动。

从运动形态可以看出，俯仰角是摇滚运动的关

键参数。当 0° < θ ≤ 20° 和 65°≤ θ ≤ 70°时，模型

平衡在零滚转角，为不摇滚区；当 22.5°≤ θ ≤ 60°
时，模型摇滚运动形态复杂，为摇滚区。在摇滚区

存在 3种摇滚运动类型：绕多个平衡位置微振、单

极限环和混沌摇滚。

 4.2　拉起速度对摇滚运动的影响

ωp

拉起运动的俯仰角范围 0°～70°，匀速拉起速

度  = 0.5～75(°)/s，为了保证与 Herbst机动中拉起

过程一致，电磁闸释放俯仰角同样设置在 20°。拉

起中的摇滚运动随拉起速度可以分为以下 3个分

区：准静态区（低拉起速度）、过渡区（中拉起速度）

和类正弦运动区（高拉起速度）。

1） 准静态区（0 (°)/s < ωp ≤ 1 (°)/s）

当模型以拉起速度 0 (°)/s < ωp ≤ 1 (°)/s匀速拉

起时，由于拉起速度较低，拉起摇滚运动主要特征

是当拉起运动经过某俯仰角时出现对应固定俯仰

角下的运动形态，摇滚运动曲线如同“沿着”固定俯仰

角运动图谱发展，称为准静态区。图 21为 ωp = 0.5 (°)/s

和 ωp = 1 (°)/s时拉起中的摇滚运动与固定俯仰角

下运动图谱。摇滚运动曲线基本上“包裹”着固定

俯仰角下的运动图谱。摇滚运动曲线“跟随”着固

定俯仰角的运动图谱进行演化，如模型到达 20°俯

仰角时出现横向偏离，到达 30°俯仰角时出现单侧

极限环摇滚，到达 45°俯仰角时出现横向偏离，50°

俯仰角时出现大振幅极限环摇滚运动等等。图 22

为 ωp = 0.5 (°)/s拉起时运动俯仰角段和固定俯仰角

的运动。可知拉起俯仰角段与该固定俯仰角下的

摇滚运动基本一致。

2） 过渡区（2 (°)/s≤ ωp ≤15 (°)/s）

图 23为过渡区不同拉起速度下拉起摇滚运动

与固定俯仰角图谱。当模型以 2～15 (°)/s匀速拉起

时，摇滚运动出现迟滞现象，随拉起速度增加运动

迟滞现象越来越明显。在过渡区 ωp = 2 (°)/s时，拉

起摇滚虽然仍能“沿着”固定俯仰角运动图谱，但

是在对应固定俯仰角的运动周期个数减少，振幅下

降。随着拉起速度 ωp 的增加，运动迟滞现象主要

表现在 3个方面：①摇滚运动首次横向偏离到最大

滚转角对应的俯仰角变大，拉起摇滚运动的周期数
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图 20    固定俯仰角下摇滚运动的频谱

Fig. 20    Spectra of roll oscillations at fixed pitch angles
 

第 5 期 李乾，等：Herbst机动中的摇滚运动试验研究 1093



减少；②摇滚运动将省略掉部分固定俯仰角的运动

类型；③当拉起速度 ωp = 15 (°)/s时，摇滚运动中没

有出现固定俯仰角段 22.5°～ 27.5°和 45°～ 47.5°

的稳定点微振运动。

图 24为过渡区摇滚运动周期数和运动频率随

拉起速度的变化规律。运动周期以模型首次偏到

最大滚转角（波谷）为起点，到达最近波谷为 1个周

期，范围从摇滚运动首次达到最大滚转角的俯仰角

到结束俯仰角，同时计算出拉起摇滚运动频率。当

ωp = 2～8 (°)/s时，运动周期数呈快速减小趋势，而拉

起摇滚频率基本保持在 0.5 Hz；当 ωp = 10～15 (°)/s
时，运动周期数呈平缓减小趋势，拉起摇滚频率基

本保持在 0.45 Hz左右。频率曲线表现出 2个平

台，可能是稳定点微振形式的摇滚运动逐步消失导

致的。

3） 类正弦区（20 (°)/s ≤ ωp ≤70 (°)/s）

ϕini

θini

ϕini

θini

当模型以 20～70 (°)/s匀速拉起时，摇滚运动基

本不体现固定俯仰角的运动图谱，表现为减幅类正

弦摇滚运动。这与旋成体机身的组合体 [21] 类似。

图 25为类正弦摇滚运动随拉起速度的变化规律。

图 26为模型首次偏离的最大滚转角 和最大滚转

角对应的俯仰角 随拉起速度的变化规律。随拉

起速度的增加，运动迟滞越明显，模型首次偏离的

最大滚转角 呈先增大后减小的趋势，而首次偏离

最大滚转角对应的俯仰角 逐渐变大。

快速拉起中的类正弦摇滚与快速 Herbst机动

中摇滚运动吻合，侧面说明了 Herbst机动中产生摇

滚运动的主要过程是俯仰角快速拉起过程。

 4.3　雷诺数对快速拉起摇滚运动的影响

图 27为雷诺数 ReD 对 ωp = 30 (°)/s时拉起中摇
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图 21    准静态区拉起中的摇滚运动

Fig. 21    Roll oscillations in pitch up at quasi-static region
 

 

θ/(°)

(a) θ∈[29°,31°]

θ/(°)

(c) θ∈[44.5°,46.5°]

ϕ/
(°

)
ϕ/

(°
)

ωp=0.5 (°)/s ωp=0.5 (°)/s

ωp=0.5 (°)/s

ωp=0.5 (°)/s

29.0 29.5 30.0 30.5 31.0
−80

−40

0

40

806 7 8 9 10

固定θ=30°

t/s

6 7 8 9 10

t/s

39.0 39.5 40.0 40.5 41.0

固定θ=40°

44.5 45.0 45.5 46.0 46.5
−80

−40

0

40

80

θ/(°)

(b) θ∈[39°,41°]

θ/(°)

(d) θ∈[50°,52°]

ϕ/
(°

)
ϕ/

(°
)

−80

−40

0

40

806 7 8 9 10

t/s

6 7 8 9 10

t/s

−80

−40

0

40

80

固定θ=45°

50.0 50.5 51.0 51.5 52.0

固定θ=50°

图 22    拉起俯仰角段和固定俯仰角的运动对比

Fig. 22    Comparison of roll oscillations between undergoing pitch-up angles and corresponding fixed pitch angles
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ϕini

θini

ϕini

θini

滚运动的影响。当 ReD 从 0.53×105 增加到 1.33×105

时，模型首次偏离的最大滚转角 逐渐增加，对应

的俯仰角 前移。当 ReD 从 1.33×105 增加到 1.87×105

时，模型首次横向偏离最大滚转角 逐渐减小，对

应的俯仰角 继续前移。当雷诺数小于 1.33×105

时，模型摇滚能持续 1个周期左右的运动；而当雷

诺数大于 1.33×105 时，模型摇滚能持续 2个周期左

右的运动。由于拉起速度一定，拉起经历的时间相

同，这段时间内持续周期数的增加意味着拉起摇滚

运动频率的提高。因此，雷诺数不改变拉起摇滚的

类正弦运动形式，增加雷诺数可提高拉起摇滚运动

的频率。

 4.4　拉起减缩频率对快速摇滚运动的影响

ω∗p

快速拉起减缩频率（reduced pitch rate）是斯特

劳哈尔数在拉起运动过程中的反映，无量纲快速拉

起减缩频率 的计算公式为

ω∗p = ωpL
/

V∞ （2）

ω∗p

式中：L 为机身长度。若雷诺数一定，快速拉起减

缩频率 对拉起摇滚运动的影响等同于拉起速度，

在拉起速度的影响已经讨论过，不再讨论。

ω∗p

此处考虑同时改变拉起速度和来流速度使快

速拉起减缩频率保持不变，研究该情况下的模型拉

起摇滚运动形态。图 28为  = 0.01时快速拉起中

的摇滚运动。可以看出，在试验的 ReD 数范围内，

当拉起减缩频率一定时，拉起摇滚曲线在拉起到俯

仰角 50°之前基本重合，而在俯仰角 50°之后运动曲

线比较分散。因此，拉起减缩频率在一定俯仰角范
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图 23    过渡区拉起中的摇滚运动

Fig. 23    Roll oscillations in pitch up at transition region
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图 24    过渡区拉起中摇滚运动的周期数和运动频率

Fig. 24    Number of periods and frequencies of roll oscillations

undergoing pitch up at transition region
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图 25    类正弦区拉起中的摇滚运动

Fig. 25    Roll oscillations undergoing pitch up at

sine-like region
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围内，可以作为研究真实飞机和风洞试验模型快速

拉起摇滚运动的无量纲参数。

 5　结　论

1） 尖侧缘机身布局在 Herbst机动中出现了明

显的摇滚运动形态，摇滚运动产生的主要阶段是俯

仰角拉起阶段，而 Herbst机动中的圆锥运动对摇滚

运动基本没有影响。

ωp

ωp ωp

2） 在俯仰拉起阶段，摇滚运动随拉起速度可分

为准静态区（0 (°)/s <   ≤ 1 (°)/s），过渡区（2 (°)/s ≤

 ≤15 (°)/s）和类正弦区（20 (°)/s ≤   ≤70 (°)/s）。

在准静态区，拉起运动经过某俯仰角时出现该固定

俯仰角下的运动形态。在过渡区，出现了迟滞现

象，拉起运动的摇滚运动虽然仍是固定俯仰角下的

运动图谱的体现，但是在对应固定俯仰角的运动周

期个数减少，振幅下降。在类正弦区，摇滚运动表

现为减幅类正弦摇滚运动。

3） 雷诺数不改变快速拉起中的摇滚运动形式，

增加雷诺数可提高拉起中的摇滚运动频率。

4） 在快速拉起摇滚运动的类正弦区，当拉起减

缩频率为 0.01时，拉起摇滚运动曲线在俯仰角 50°

之前基本重合，在俯仰角 50°之后较为分散，在一定

的俯仰角范围内，拉起减缩频率可作为尖侧缘机身

布局拉起中的摇滚运动无量纲参数。

后续可开展尖侧缘机身布局在 Herbst中摇滚

运动的流动机理的研究，尤其是应继续针对俯仰角

快速拉起中摇滚运动的流动机理开展研究。
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图 26    类正弦区首次偏离的最大滚转角和对应俯仰角

Fig. 26    The maximum firstly-deflected roll angle and related pitch angle at sine-like region
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图 27    ReD 对快速拉起摇滚运动的影响（ωp = 30 (°)/s）

Fig. 27    Effect of ReD on wing rock undergoing fast pitch-up （ωp = 30 (°)/s）
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ω∗p图 28    减缩频率 =0.01时的快速拉起摇滚运动

Fig. 28    Wing rock in fast pitch-up at reduced pitch

rate of 0.01
 

1096 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



参考文献（References）

 ALCORN  C,  CROOM  M,  FRANCIS  M.  The  X-31  experience:

Aerodynamic  impediments  to  post-stall  agility[C]//33rd  Aerospace

Sciences Meeting and Exhibit. Reston: AIAA, 1995.

[  1  ]

 ALCORN C W,  CROOM M A,  FRANCIS  M S,  et  al.   The  X-31

aircraft: Advances in aircraft agility and performance[J]. Progress in

Aerospace Sciences, 1996, 32(4): 377-413.

[  2  ]

 HERBST W B.  Future fighter technologies[J]. Journal of Aircraft,

1980, 17(8): 561-566.

[  3  ]

 HERBST  W  B.   Dynamics  of  air  combat[J].  Journal  of  Aircraft,

1983, 20(7): 594-598.

[  4  ]

 张曙光, 高浩. X-31A飞机的设计特点和试飞情况[J]. 飞行力学,

1996, 14(3): 9-13.

ZHANG  S  G,  GAO  H.   On  design  characteristics  and  flight  test

achievements  of  the  X-31A  aircraft[J].  Flight  Dynamics,  1996,

14(3): 9-13（in Chinese）.

[  5  ]

 BRANDON J M, NGUYEN L T.  Experimental study of effects of

forebody  geometry  on  high  angle-of-attack  stability[J].  Journal  of

Aircraft, 1988, 25(7): 591-597.

[  6  ]

 ERICSSON L E, MENDENHALL M R, PERKINS S C.  Review of

forebody-induced  wing  rock[J].  Journal  of  Aircraft,  1996,  33(2):

253-259.

[  7  ]

 孙海生, 姜裕标. 飞机机翼摇滚低速风洞实验研究[J]. 流体力学

实验与测量, 2000, 14(4): 32-35.

SUN H  S,  JIANG Y  B.   Investigation  on  wing  rock  in  low  speed

wind tunnel  for  a  fighter  configuration[J].  Experiments  and  Meas-

urements in Fluid Mechanics, 2000, 14(4): 32-35（in Chinese）.

[  8  ]

 SHI W, DENG X Y, WANG Y K, et al.  An experimental study on

chaotic oscillation of a chined forebody configuration in roll[J]. Ex-

periments in Fluids, 2015, 56(9): 175.

[  9  ]

 SHI W, DENG X Y, WANG Y K, et al.  Flow mechanism of self-

induced reversed limit-cycle wing rock for  a  chined forebody con-

figuration[J]. Modern Physics Letters B, 2015, 29(32): 1550204.

[10]

 DENG  X  Y,  WANG  G,  CHEN  X  R,  et  al.   A  physical  model  of

asymmetric  vortices  flow  structure  in  regular  state  over  slender

body at high angle of attack[J]. Science in China Series E:Technolo-

gical Sciences, 2003, 46(6): 561-573.

[11]

 WANG B, DENG X Y, MA B F, et al.   Effects of tip perturbation

and wing locations on rolling oscillation induced by forebody vor-

tices[J]. Acta Mechanica Sinica, 2010, 26(5): 787-791.

[12]

 MA B F, DENG X Y, RONG Z, et al.  The self-excited rolling os-

cillations induced by fore-body vortices[J]. Aerospace Science and

Technology, 2015, 47: 299-313.

[13]

 QUAST T, NELSON R, FISHER D. A study of high alpha dynam-[14]

ics  and  flow  visualization  for  a  2.5-percent  model  of  the  F-18

HARV undergoing wing rock[C]//9th Applied Aerodynamics Con-

ference. Reston: AIAA, 1991.

 MA B F, WANG B, DENG X Y.  Effects of Reynolds numbers on

wing  rock  induced  by  forebody  vortices[J].  AIAA  Journal,  2017,

55(9): 2980-2991.

[15]

 CHEN X R, DENG X Y, WANG Y K, et al.  Influence of nose per-

turbations  on  behaviors  of  asymmetric  vortices  over  slender

body[J]. Acta Mechanica Sinica, 2002, 18(6): 581-593.

[16]

 TIAN W, DENG X Y, WANG Y K, et al.  Study on flow behavior

and structure  over  chined  fuselage  at  high  angle  of  attack[J].   Sci-

ence China Technological Sciences, 2010, 53(8): 2057-2067.

[17]

 SHI W, DENG X Y, TIAN W, et al.  Influence of artificial tip per-

turbation  on  asymmetric  vortices  flow  over  a  chined  fuselage[J].

Chinese Journal of Aeronautics, 2015, 28(4): 1016-1022.

[18]

 KHAN M  J,  AHMED  A,  OEHL  D  C.   Response  of  a  free-to-roll

slender delta wings to pitching and plunging[J]. Journal of Aircraft,

2006, 43(1): 275-279.

[19]

 TREGIDGO L,  WANG  Z,  GURSUL  I.   Frequency  lock-in   phe-

nomenon for self-sustained roll oscillations of rectangular wings un-

dergoing  a  forced  periodic  pitching  motion[J].  Physics  of  Fluids,

2012, 24(11): 117101.

[20]

 徐思文, 邓学蓥, 王延奎. 攻角拉起时前体非对称涡诱导机翼摇

滚运动[J]. 北京航空航天大学学报, 2015, 41(11): 2078-2084.

XU S W, DENG X Y, WANG Y K.  Wing rock motion induced by

forebody asymmetric vortices in pitch-up[J]. Journal of Beijing Uni-

versity  of  Aeronautics  and  Astronautics,  2015,  41(11):  2078-2084

（in Chinese）.

[21]

 GENG X,  SHI Z W, CHENG K M, et  al.   A new hybrid  mechan-

ism  for  dynamic  wind  tunnel  test  of  high  maneuverable  air

vehicle[J]. Proceedings of  the  Institution of  Mechanical  Engineers,

Part  G:  Journal  of  Aerospace  Engineering,  2016,  230(10):

1964-1974.

[22]

 DENG X Y, SHI W. The study of wing-rock motions of wing/body

model with chined forebody and their flow mechanism[C]//Proceed-

ings of ASME 2014 4th Joint US-European Fluids Engineering Di-

vision Summer  Meeting  Collocated  with  the  ASME 2014 12th   In-

ternational  Conference  on  Nanochannels,  Microchannels,  and

Minichannels. New York: ASME, 2014.

[23]

 KATZ  J.   Wing/vortex  interactions  and  wing  rock[J].  Progress  in

Aerospace Sciences, 1999, 35(7): 727-750.

[24]

 NELSON  R  C,  PELLETIER  A.   The  unsteady  aerodynamics  of

slender  wings  and  aircraft  undergoing  large  amplitude  mane-

uvers[J]. Progress in Aerospace Sciences, 2003, 39(2-3): 185-248.

[25]

第 5 期 李乾，等：Herbst机动中的摇滚运动试验研究 1097

https://doi.org/10.2514/3.44674
https://doi.org/10.2514/3.44916
https://doi.org/10.13645/j.cnki.f.d.1996.03.002
https://doi.org/10.13645/j.cnki.f.d.1996.03.002
https://doi.org/10.2514/3.45628
https://doi.org/10.2514/3.45628
https://doi.org/10.2514/3.46931
https://doi.org/10.1007/s00348-015-2048-x
https://doi.org/10.1007/s00348-015-2048-x
https://doi.org/10.1142/S0217984915502048
https://doi.org/10.1007/s10409-010-0358-z
https://doi.org/10.1016/j.ast.2015.10.003
https://doi.org/10.1016/j.ast.2015.10.003
https://doi.org/10.2514/1.J055461
https://doi.org/10.1007/BF02487960
https://doi.org/10.1016/j.cja.2015.06.020
https://doi.org/10.2514/1.14260
https://doi.org/10.1063/1.4767468
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.1177/0954410015620448
https://doi.org/10.1177/0954410015620448
https://doi.org/10.1016/S0376-0421(02)00088-X
https://doi.org/10.2514/3.44674
https://doi.org/10.2514/3.44916
https://doi.org/10.13645/j.cnki.f.d.1996.03.002
https://doi.org/10.13645/j.cnki.f.d.1996.03.002
https://doi.org/10.2514/3.45628
https://doi.org/10.2514/3.45628
https://doi.org/10.2514/3.46931
https://doi.org/10.1007/s00348-015-2048-x
https://doi.org/10.1007/s00348-015-2048-x
https://doi.org/10.1142/S0217984915502048
https://doi.org/10.1007/s10409-010-0358-z
https://doi.org/10.1016/j.ast.2015.10.003
https://doi.org/10.1016/j.ast.2015.10.003
https://doi.org/10.2514/1.J055461
https://doi.org/10.1007/BF02487960
https://doi.org/10.1016/j.cja.2015.06.020
https://doi.org/10.2514/1.14260
https://doi.org/10.1063/1.4767468
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.1177/0954410015620448
https://doi.org/10.1177/0954410015620448
https://doi.org/10.1016/S0376-0421(02)00088-X
https://doi.org/10.2514/3.44674
https://doi.org/10.2514/3.44916
https://doi.org/10.13645/j.cnki.f.d.1996.03.002
https://doi.org/10.13645/j.cnki.f.d.1996.03.002
https://doi.org/10.2514/3.45628
https://doi.org/10.2514/3.45628
https://doi.org/10.2514/3.46931
https://doi.org/10.1007/s00348-015-2048-x
https://doi.org/10.1007/s00348-015-2048-x
https://doi.org/10.1142/S0217984915502048
https://doi.org/10.1007/s10409-010-0358-z
https://doi.org/10.1016/j.ast.2015.10.003
https://doi.org/10.1016/j.ast.2015.10.003
https://doi.org/10.2514/3.44674
https://doi.org/10.2514/3.44916
https://doi.org/10.13645/j.cnki.f.d.1996.03.002
https://doi.org/10.13645/j.cnki.f.d.1996.03.002
https://doi.org/10.2514/3.45628
https://doi.org/10.2514/3.45628
https://doi.org/10.2514/3.46931
https://doi.org/10.1007/s00348-015-2048-x
https://doi.org/10.1007/s00348-015-2048-x
https://doi.org/10.1142/S0217984915502048
https://doi.org/10.1007/s10409-010-0358-z
https://doi.org/10.1016/j.ast.2015.10.003
https://doi.org/10.1016/j.ast.2015.10.003
https://doi.org/10.2514/1.J055461
https://doi.org/10.1007/BF02487960
https://doi.org/10.1016/j.cja.2015.06.020
https://doi.org/10.2514/1.14260
https://doi.org/10.1063/1.4767468
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.1177/0954410015620448
https://doi.org/10.1177/0954410015620448
https://doi.org/10.1016/S0376-0421(02)00088-X
https://doi.org/10.2514/1.J055461
https://doi.org/10.1007/BF02487960
https://doi.org/10.1016/j.cja.2015.06.020
https://doi.org/10.2514/1.14260
https://doi.org/10.1063/1.4767468
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0707
https://doi.org/10.1177/0954410015620448
https://doi.org/10.1177/0954410015620448
https://doi.org/10.1016/S0376-0421(02)00088-X


Test study on wing rock in Herbst maneuver
LI Qian*，WANG Yankui，JIA Yuhong

(School of Aeronautic Science and Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstract： A  wind  tunnel  device  simulating  Herbst  maneuver  and  the  related  motion/flow  synchronous
measurement  technology  are  developed.  By  the  device,  the  roll  oscillation  of  the  chined-body  configuration
undergoing  the  Herbst  maneuver  is  studied.  The  device  is  used  to  study  the  roll  oscillation  of  the  chined-body
configuration during the Herbst  maneuver.  The main stage form the rolling motion is  revealed and the influence of
motion  parameters  on  the  rolling  motion  is  analyzed.  Results  show that  the  roll  oscillation  in  the  Herbst  maneuver
mainly comes from the pitch-up stage, and the conical motion stage has little effect on the rolling motion. In the pitch-
up stage, the rolling motion can be divided into the quasi-static region, transition region and sine-like region. As the
reduced pitch rate is 0.01, the curves of the rolling motions undergoing pitch up coincide each other before the pitch
angle of 50°, and after that pitch angle the curves are dispersed. The reduced pitch rate can be used as a dimensionless
parameter for the rolling motion of the chined-forebody configuration undergoing pitch up within a certain range of
pitch angle. The rolling motion of the chined-forebody configuration undergoing pitch up within a specific range of
pitch angle can be described by the reduced pitch rate, which can be employed as a dimensionless parameter.

Keywords： Herbst maneuver；wing rock；chined-body configuration；wind tunnel tests；reduced pitch rate
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飞机轮组滑水行为与道面积水附加阻力

李岳，宗辉杭，蔡靖*，戴轩
(中国民航大学 交通科学与工程学院，天津 300300)

摘　　　要：针对飞机在不同滑行状态与道面积水条件下的轮组滑水行为特征差异问题，开展

道面积水附加阻力研究，改进基于道面对轮胎竖向支撑力指标的临界滑水状态判定条件。以空客

A320 机型主起落架为研究对象，建立双轮轮组-积水道面流固耦合滑水分析模型，对道面积水附加

阻力影响因素进行规律分析。结果表明：积水附加阻力在轮胎临界滑水状态达到最大，所得临界滑

水速度与 NASA 公式计算结果相差小于 5%，且在滑水过后持续影响滑行状态，较道面支撑力更适

合作为滑水分析指标；飞机着陆时轮胎高速接地可发生瞬时滑水，同等参数条件下道面积水阻力始

终低于起飞过程，着陆阶段临界滑水速度较起飞阶段低 8.3%～10.6%，着陆阶段飞机滑水风险更

高，符合事故统计规律；轮辙变形改变道面积水条件并引起轮组内部滑水过程时空差异；仅对平整

道面理想积水情况，道面积水阻力轮组系数可近似按轮胎数量计算，有轮辙道面条件下双轮轮组系

数中位数低于 2.0，造成着陆减速滑行过程延长。

关　键　词：飞机轮组；轮胎滑水；流固耦合；附加阻力；轮组系数
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根据国际航空运输协会统计，近十年全球共发

生 708起重大航空安全事故，飞机冲偏出跑道事故

占比达 23%，在全部事故类别中排名第一[1]，有半数

此类事故伴随道面积水情况。飞机地面高速滑行

时道面积水可引起轮胎附着力与附加阻力降低，诱

发单个轮胎滑水乃至整机滑行姿态失控。因此，飞

机轮组滑水行为与附加阻力是滑水问题研究的

重点。

美国国家航空航天局（NASA）较早开展了飞机

轮胎滑水性能试验，在此基础上建立临界滑水速度

（后文简称 vP）计算公式 [2]（NASA公式）。一般认为

轮胎接触面上动水压力的竖向抬升作用是导致滑

水的主要原因，后续研究中广泛采用道面对轮胎竖

向支撑力作为轮胎滑水判定指标[3-8]。近年来，有限

元软件和流固耦合算法的成熟使得仿真分析逐步

成为滑水研究的常见手段。Ong和 Fwa[3-4] 通过轮

胎与积水路面流固耦合分析，验证当流体对轮胎竖

向支撑力与车轮荷载平衡时即发生打滑现象。

Fwa和 Ong[5] 研究了胎面下部流体抬升力对轮胎接

触面法向接触力的削弱效应。Tang等 [6] 基于实际

路面扫描数据建立仿真分析模型，探讨单个轮胎在

不同降雨强度和路面渗透性下的滑水现象。Srir-

angam等[7] 采用单轮仿真分析模型计算不同滑移率

下的 vP，分析路面积水引起的制动牵引力和转向力

损失。刘修宇等 [8] 开展轮胎滑水行为仿真，分析滑

水前后轮胎路面竖向接触力变化。黄晓明等 [9] 通

过 ABAQUS仿真回归得出了水流竖向托举力与水

膜厚度和行驶速度的关系式。郑彬双等 [10] 建立单

轮滑水分析模型，研究湿滑状态下沥青路面附着系

数，探讨滑移率对轮胎滑水的影响。闫珅[11] 提出了
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道面污染物阻力的计算公式并对污染跑道条件下

的飞机起降性能进行分析。李岳等 [12] 开展轮胎与

积水道面流固耦合分析，推导了轮胎接触面动水压

强与道面竖向支撑力表达式。Fwa等 [13] 通过有限

元仿真探讨临界滑水速度与路面车辙深度之间的

关系。

综合来看，以往研究工作主要关注单轮滑水形

成过程，将道面支撑力下降至 0时刻作为滑水临界

状态，假定滑水过后轮胎与道面摩擦力完全消散，

而对轮胎所受道面积水附加阻力讨论比较少见。

由于道面支撑力与飞机行进方向正交，而积水附加

阻力与飞机行进方向一致或处于同一运动平面内，

滑水临界时刻积水附加阻力曲线出现反弯点，符合

滑水状态判定需要，因而积水附加阻力更适合作为

滑水分析指标。当考虑沥青道面不均匀积水条件

时，轮组内部存在滑水过程差异，无法用单轮滑水

行为表征。

本文以积水附加阻力为切入点，研究单个飞机

轮胎与轮组滑水行为，分析积水附加阻力形成原

理，建立流固耦合仿真模型，探讨不同滑行状态与

积水条件下附加阻力规律，讨论轮组附加阻力特征

与叠加条件，为轮胎滑水条件判定和滑行姿态控制

提供分析依据。

 1　积水附加阻力构成

道面积水主要通过挤压和喷流 2种方式对地

面高速滑行滚动轮胎产生阻力效应，削弱轮胎与道

面接触条件，降低飞机起降性能，增大滑水事故发

生几率。英国布里斯托尔大学通过室内试验研究

了飞机轮胎溅水行为 [14]，轮胎溅水喷流如图 1

所示。

轮胎驶过积水道面时积水与轮胎前缘接触，因

挤压效应形成位移阻力分量 Ddisp；部分流体向下通

过底部胎纹构成的排水通道向后排出，轮胎接触面

上摩擦阻力分量 Dfric 随速度增加而逐步减弱；部分

流体在挤压作用下横向绕流，与轮胎边缘阻挡水墙

冲撞形成侧方喷流；其中指向两侧的低强度喷流水

柱较弱，对飞机影响有限；指向侧后的高速喷流击

中机身或起落架时会产生冲击阻力分量 Dimpa；喷溅

到机体上的水沿着表面流动继而形成表面阻力分

量 Dsurf，即有道面积水总附加阻力为

Dall = Ddisp+Dfric+Dimpa+Dsurf （1）

Dimpa 和 Dsurf 由溅水喷流引起，与机身外形及投

影面积相关。文献 [15]的研究表明，前起落架是

Dimpa 和 Dsurf 的主要来源，主起落架溅水喷流方向相

对远离机身，当积水厚度小于 6.5 mm时溅水喷流

阻力效应微弱 [15]。轮胎发生滑水后，Dfric 近似消散，

因而可以将 Ddisp 作为轮胎附加阻力代表值，该指标

是本文滑水分析的重点。主起落架轮胎位移阻力

为[16]

Ddisp = nCD
1
2
ρv2

GS （2）

ρ vG n

CD

vG > vP

S

式中： 为积水密度； 为地面滑行速度； 为轮组

系数，典型双轮起落架可近似取 2.0，即为单轮式的

2倍。阻力系数 可通过有限元仿真计算得出，轮

胎发生滑水前近似取保守值 0.75，当 时需考

虑轮胎滑水影响。轮胎前缘积水接触面面积

为[16]
S = bd

b = 2W

[(
δ+d
W

)
−
(
δ+d
W

)2
]0.5

（3）

d b W

δ

F

式中： 为积水厚度； 为接触面有效宽度； 为轮胎

宽度； 为轮胎垂直形变，可由轮胎“载荷-变形”曲

线查得。轮胎发生滑水时，表层水膜将轮胎与道面

完全分隔，图 1中溅水喷流路径随之改变，滑水速

度影响因子 为

F =



1.0 vG/vP < 1

−0.54+7.24
(

vG
vP

)
−8.01

(
vG
vP

)2

+

2.31
(

vG
vP

)3

vG/vP ⩾ 1

（4）

vG/vP = 1.0

vG/vP > 1.0 F

由式（2）可知道面积水附加阻力随滑行速度增

加而增大，在 vG/vP<1阶段，F 保持为 1.0，无修正作

用，此时附加阻力仅为关于 vG 的二次递增函数，

 时达到最大值；滑水速度对附加阻力影

响主要体现在 阶段， 随滑行速度增加而

出现非线性衰减；图 2中滑水临界状态前后附加阻

力变化规律有明显转折，可作为滑水判定依据，用

于飞机滑水分析。

 

侧方喷流

侧方溅水

鼻轮轮组

轮胎两侧水墙

图 1    飞机轮胎溅水喷流试验

Fig. 1    Water spread test of aircraft tire
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 2　飞机轮组滑水分析模型

选取空客 A320飞机为案例，采用 ABAQUS软

件建立主起落架双轮流固耦合滑水分析模型。结

合文献 [12]中的研究经验，选取水流冲击方式模拟

轮组与积水道面相互作用，计算效率及精度可满足

分析需要[17]。

 2.1　模型参数

基于实测数据绘制主起落架轮胎横断面，规格

为 46×17R20，绕轮轴旋转一周生成三维实体模型，

断面细部尺寸如图 3所示。

轮胎模型关于轮毂中心 O 点刚性耦合，并在该

点施加轮载 154.5 kN，通过调整轮载标准值考虑高

速着陆条件下升力对飞机轮胎滑水的影响；轮壁内

侧施加 1 140 kPa均匀分布的压力，模拟轮胎充气效

果；查询飞机设计手册双轮中心间距 0.93 m。轮胎

结构等效为具有统一超弹性特性的均质橡胶材料，

采用 Mooney-Rivlin本构模型模拟 [18]，相关参数如

表 1所示[19]。

跑道接地带长期承受机轮反复碾压作用，容易

发生轮辙变形（见图 4（a）），形成局部积水增厚和不

均匀分布，对轮组阻力影响不容忽视。对此，参照

美国国家道面测试中心试验建立带轮辙道面分析

模型，对照平整道面情况。该试验对沥青道面进行

飞机轮组足尺循环加载，模拟加载位置横向偏移，

轮辙断面更符合实际道面变形特征[20]。

图 4（b）中轮辙断面总影响宽度超过 9.0 m，而

飞机轮组宽度仅为 136 cm，轮辙影响宽度达到飞机

轮组宽度的 6倍以上，最大轮辙深度为 12.1 mm，对

此定义 3组加载荷位开展对比分析。其中，A1加

载荷位对应轮辙横断面最大深度处，轮组整体积水

深度较大；A2加载荷位对应轮辙横断面斜率较大

处，左右轮胎之间积水深度差较大；A3加载荷位对

应轮辙横断面平坦段，轮组内部积水深度差较小，

但整体积水厚度仍高于平整道面情况。3组荷位涵

盖了跑道接地带典型积水特征区域，可用于开展轮

组滑水仿真分析（注：图中椭圆形仅为轮组加载荷

位示意，非成比例绘制）。
  

(a) 跑道接地带轮辙分布

跑道端区域

柔性道面

接地带轮辙区

−4 −3 −2 −1 0 1 2 3 4
道面宽度方向横坐标/m

−16

−12

−8

−4

0

轮
辙

深
度

/m
m A1加载荷位

A2加载荷位

A3加载荷位

(b) 模拟轮辙断面及加载位置

图 4    道面模型断面特征

Fig. 4    Cross-sectional feature of pavement model
 

装配完成后的轮组滑水仿真模型如图 5所示，

道面平面尺寸经反复试算确定为 2.0 m×1.5 m，对

图 4中不同轮辙特征区分段进行模拟；根据跑道允

许起降条件确定积水层厚度范围为 3～13 mm[12]，

且在积水层上部定义 300 mm的厚空气层，为溅水

喷流提供充分的运动表达空间。积水层物理参数

在文献 [21]中已详细说明，此处不再赘述。

采取耦合的欧拉拉格朗日（coupled Eulerian-Lag-
rangian，CEL）算法求解流固耦合问题，飞机轮组由

8节点线性六面体减缩积分单元（C3D8R）离散，道

 

表 1    轮胎材料物理力学参数[19]

Table 1    Mechanical parameters of tire material[19]

指标 数值

橡胶正定常数C10 9.9×106

橡胶正定常数C01 8.8×106

橡胶不可压缩系数D1 1.0×10−7
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临界状态 轮胎滑水后

vG/vP

F

轮胎滑水前

图 2    滑水速度影响因子变化曲线

Fig. 2    Variation curve of impact factor of taxing speed
 

 

胎纹数量4 条
胎纹宽度20 mm

胎纹深度17 mm

轮胎二维横断面
轮胎三维实体模型

旋转360°

轮毂中心点

轮轴

46×17R20 154.5 kN

O

图 3    机轮模型生成过程

Fig. 3    Generation process of aircraft tire model
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面采用刚性壳单元模拟，滑水过程中道面无变形发

展；积水和空气层采用欧拉网格离散（EC3D8R单

元）。仿真开始后水流由入口侧按一定速度冲击转

动轮胎形成附加阻力，在轮胎周围产生溅水喷流，

随后由压力出口侧排出；调节水流速度使轮胎逐步

达到临界滑水状态。受道面轮辙影响，各个轮胎运

动协调关系相互独立，保证其与道面充分接触；轮

胎中心转动角速度与水流速度匹配，滑移率保持为 1.0。
 2.2　模型验证

轮胎刚度特征多采用竖向位移量或轮印面积

指标进行验证，在文献 [19，21-24]中被广泛采用，而

轮胎滑水行为特征是模型验证的难点。在 ABAQUS
分析中定义 2组历程输出，分别提取轮胎迎水面上

位移阻力 Ddisp 和道面对轮胎竖向支撑力的结果，如

图 6所示。
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图 6    轮胎模型滑水特性验证

Fig. 6    Verification of hydroplaning feature of tire model
 

图 6中支撑力曲线随滑行速度增加逐步下降，

支撑力降至 0 时速度约为 202 km/h，与 NASA公式

计算该胎压下 vP=214 km/h较为接近。位移阻力以

散点形式绘出，受溅水喷流冲击效应影响，Ddisp 先

振荡增大后逐步减小，变化规律与由式（2）和式（4）
绘制的经验公式曲线相一致，且在 208 km/h附近达

到最大值，与前 2组结果相差 5% 以下。因而，本文

建立的仿真模型滑水特性得到验证，可再现轮胎滑

水前后位移阻力的变化过程。

值得注意的是，当滑行速度超过 vP 时道面支撑

力保持为 0，Dfric 完全消散，而 Ddisp 仍处于非线性下

降阶段，持续影响飞机姿态和滑行距离，Ddisp 更适

合作为滑水状态判定依据。

 3　积水阻力结果分析

实际道面起降环境复杂，依托本文建立的飞机

轮组滑水分析模型，开展不同飞机滑行状态与道面

积水分布条件下的积水阻力分析，探讨轮组阻力特

征与叠加关系。

 3.1　 飞机滑行状态影响

飞机着陆过程中轮胎瞬间高速接地开始滚动

滑行，在发动机反推和刹车系统共同作用下持续减

速直至脱离跑道，轮胎受到积水阻力规律与一般起

飞加速过程有明显差异。有统计表明，着陆阶段发

生滑水事故几率达到起飞阶段的 4倍 [25]，滑行状态

影响不容忽视。

假定道面覆盖 7.6  mm厚均匀积水，水流以

250 km/h初始速度冲击轮组模型，当轮胎接触面水

域完全覆盖并稳定后，降低速度模拟着陆滑行过程，

作为起飞加速情况对照，其他参数与 2.1节一致。

图 7为不同滑行速度下着陆滑行道面积水分布。

图 7中上层 Eulerian网格描述流体运动分布，

下部规整道面网格为流体变形分析提供参考系。

如图 7（a）所示，着陆瞬时飞机滑行速度超过 vP，轮
胎底部可见大量水流通过，积水承托作用使得轮胎

与道面脱离，轮胎接触面轮廓不清晰，处于完全滑

水状态；当速度降至 210 km/h时，如 2.2节讨论，此

时轮胎处于滑水临界状态，轮胎接触面恢复且较为

完整，胎纹为流体提供底部排水通道，轮胎前缘及

两侧 Eulerian网格“挤密”，积水阻力处于较高水

平；随着滑行速度进一步降低，图 7（c）中流域已被

左右机轮接触面完全分隔，轮胎脱离滑水状态，除

轮 胎 前 缘 出 现 雍 水 外 ， 轮 胎 外 侧 及 中 间 轮 隙

Eulerian网格变形明显，绕流流体与阻挡水墙冲撞

形成侧方喷流。显然，不同于飞机起飞阶段由低速

充分接触发展至高速滑水脱离过程，着陆滑行状态

可改变轮胎与道面接触条件及积水分布规律。

图 8为不同滑行状态下道面积水阻力，依据

式（2）和式（4）对散点数据分段拟合，并以拟合曲线

形式绘出。如图中箭头指向，着陆滑行时轮胎所受

道面积水阻力经历了反向先增大后减小的变化过

程，阻力变化路径与起飞滑行并不重合。相同速度

条件下着陆滑行阻力更小，峰值点对应 vP 更低，超

越临界滑水状态概率增加，符合滑水事故统计规

律。积水厚度为 7.6 mm时，vP 结果相差约 8.3%，积

水厚度为 13.0 mm时，vP 相差增大至 10.6%，与文

献 [25]中给出的 15% 参考值相接近。
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图 5    飞机轮组滑水仿真模型

Fig. 5    Simulation model of hydroplaning analysis of

aircraft landing gears
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综合本节所述，飞机滑行状态对轮胎滑水影响

不容忽视，积水阻力结果表明：着陆时滑水风险更

高，滑水控制条件更严格，后续分析针对着陆滑行

条件展开。

 3.2　道面积水条件影响

道面积水分布是影响轮胎滑水行为的另一重

要因素。当局部轮辙变形形成后，可干扰道面横坡

正常排水功能，增大道面积水阻力，引发轮组内部

滑水行为差异。

假定环境降雨与道面排水达到动态平衡，流域

内平均积水厚度为 7.6 mm。以 A1加载荷位为例

（见图 4），此时轮辙中心最大水深可达 19.7 mm，发

生局部积水厚度超限。依次对图 4中 3组加载荷

位进行滑水分析，每组加载荷位具有独立的轮辙变

形与积水特征，并与平整道面情况对照。其他参数

与 2.1节保持一致。机轮作用于不同荷位时轮组前

缘动水压强分布如图 9所示。

由图 9可知：①平整道面条件下积水均匀，轮

胎前缘动水压强关于轮组中心点对称分布，左右轮

胎压强峰值同时达到胎压等级 1.14 MPa，积水阻力

挤压轮胎变形，可视为轮胎滑水发生临界时刻，轮

组内部滑水进程基本一致；②当轮组作用于 A1加

载荷位时右轮积水厚度高于左侧，右轮达到滑水临

界时刻时，左侧压强峰值仅为 0.92 MPa，而左轮达
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图 7    着陆滑行过程道面积水分布

Fig. 7    Distribution of accumulated water on pavement surface

during landing
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图 9    轮胎前缘动水压强分布

Fig. 9    Distribution of hydrodynamic pressure at tire frontier
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到滑水临界时刻时，右侧压强峰值已降为 0.61 MPa，
对照图 8中滑水前后积水阻力变化规律，两侧轮胎

并非同时发生滑水；③A2加载荷位位于轮辙断面

大斜率段，整体积水厚度虽低于 A1加载荷位，但两

侧积水厚度差加大，左轮积水更厚因而可先于右轮

达到滑水临界时刻，图 9中动水压强曲线非对称分

布特征显著；④A3加载荷位位于轮辙断面相对平

坦段，整体积水厚度和两侧厚度差均小于 A1和 A2
加载荷位，动水压强分布非对称性减弱，较平整道

面仍有差异。

图 10为不同加载荷位时左右侧轮胎积水阻力变

化规律，结果以拟合曲线形式绘出。表 2不同加载荷

位临界滑水速度比较结果。可以看出：①在 250 km/h
以下飞机着陆滑行速度范围内，3组加载荷位道面

积水阻力均高于平整道面情况，阻力曲线上升与下

降速率增大，vP 结果低于平整道面情况，对飞机滑

行安全不利；②除平整道面情况外，3组加载荷位轮

组阻力曲线并不重合，两侧轮胎并非同时发生滑

水，符合图 9中动水压强分布规律；③A1加载荷位

覆盖轮辙断面最大深度处，vP 结果与平整道面相差

最大达到 12.8%，且右轮 vP 较左轮低 3.5%；④与

A1加载荷位相反 A2加载荷位左轮 vP 低于右轮，符

合轮辙断面局部变形与积水特征，由于积水厚度差

高于其他荷位，轮组内部 vP 相差达到 5.7%；⑤A3
加载荷位轮辙变形相对平坦，整体积水厚度略高于

平整道面，因而轮组内部 vP 相差仅为 1.1%，较平整

道面下降 6.8%。

显然，道面积水条件对轮组滑水影响不容忽

视，其内部滑水过程存在时空差异，轮胎前缘动水

压强非对称分布，积水阻力变化曲线相互独立。轮

辙引起局部积水增厚导致 vP 降低，滑水风险随之

加大。

 3.3　 轮组阻力特征

对于轮组滑水问题，一般认为由于主起落架轮

胎物理间距较大，积水溅水喷流干扰效应有限，对

于理想平整道面情况，轮组滑水可近似由单轮滑水

行为代表，当起落架构型较简单时，轮组阻力约等

于单轮阻力的叠加，式（2）中轮组系数 n 即为轮胎

数量。

如 3.2节讨论，道面积水分布可改变轮组内部

滑水行为，影响轮组阻力特征。对此，将单个轮胎

阻力结果叠加得出轮组阻力曲线，并与式（2）计算

位移阻力理论解求得比值，得出不同加载荷位时轮

组系数 n 随滑行速度的变化规律，如图 11所示。

如图 11（a）所示，分别以左轮、右轮和轮组平均

阻力理论解为底，计算轮组系数曲线并进行比较，

可以看出当轮组作用于 A2加载荷位时，积水较厚

的左轮阻力理论解大于右轮，因而图 11（a）中左轮

曲线位于右轮曲线下方，曲线变形规律基本一致；

由平均阻力曲线计算轮组系数中位数等于 1.87，略
低于期望值 2.0。

如图 11（b）所示，在飞机着陆滑行至脱离跑道

速度区间内（150～250 km/h），平整道面条件下轮组

系数曲线在 2.0上下波动，偏离度不超过 2%，轮组

系数简化方式基本适用。对比 A1加载不同荷位结

果，轮组系数曲线整体在 2.0以下范围波动，实际轮

组积水阻力低于式（2）计算理论值。考虑到飞机自

动刹车系统，防滑系统和自动扰流系统均以轮胎滑

行速度作为激活条件，当轮胎滑行速度未能降低到

 

表 2    不同加载荷位临界滑水速度比较

Table 2    Comparison of hydroplaning speed at

different loading positions

测点
左轮vP/
（km·h−1）

右轮vP/
（km·h−1）

左右轮
相差/%

与平整道面相差
（较低一侧）/%

平整道面 229.7 229.7 0.0 0.0

A1加载荷位 210.7 203.6 3.5 12.8

A2加载荷位 206.8 218.5 5.7 10.0

A3加载荷位 216.4 214.1 1.1 6.8
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图 10    不同加载荷位时道面积水阻力

Fig. 10    Drag force of accumulated water on pavement surface at

different loading positions
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规定值时，上述 3类措施无法及时发挥减速作用，

导致飞机着陆滑跑距离延长，影响飞机着陆安全。

 4　结　论

1） 轮胎发生滑水前道面积水附加阻力随滑行

速度增加而逐步增大，峰值时刻对应轮胎临界滑水

速度，与 NASA公式结果相差在 5% 以下；发生滑

水后积水阻力非线性减小，持续影响飞机滑行状

态，较道面支撑力更适合作为滑水分析指标。

2） 飞机着陆时轮胎与积水道面高速接触可发

生瞬时滑水，后随减速滑行脱离滑水状态，影响道

面流域特征；相同参数条件下着陆滑行道面积水阻

力始终低于起飞滑行过程，着陆阶段临界滑水速度

较起飞阶段低 8.3%～10.6%，表明飞机着陆过程滑

水风险更高，符合事故统计规律。

3） 轮辙变形可改变道面积水条件，飞机轮组滑

水过程存在时空分布差异，空间上表现为轮组前缘

动水压强非对称分布规律，时间上表现为左右轮胎

并非同时达到临界滑水状态，vP 差值随积水厚度差

增加而增大。

4） 仅对平整道面理想积水条件，道面积水阻力

轮组系数可近似按轮胎数量计算；有轮辙道面条件

下轮组积水阻力低于理论值，轮组系数中位数低于

2.0，可拖延减速滑行过程，对预防冲出跑道事故较

为不利。
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Hydroplaning behavior of aircraft wheel group and additional resistance due to
accumulated water on pavement
LI Yue，ZONG Huihang，CAI Jing*，DAI Xuan

(College of Transportation Science and Engineering, Civil Aviation University of China, Tianjin 300300, China)

Abstract： Aiming  at  the  difference  of  hydroplaning  behavior  characteristics  of  aircraft  wheel  group  during
different taxiing processes and under various accumulated water conditions, the additional resistance of accumulated
water  is  studied  in  this  paper.  The  critical  judgment  index  of  hydroplaning  traditionally  based  on  the  vertical
supporting force on the tire print is improved.The main landing gear of Airbus A320 model is studied as an example.
A fluid-solid coupling model of two-wheel configuration running on the pavement surface with accumulated water is
established  for  hydroplaning  analysis.  Regular  analysis  of  influence  factors  related  to  additional  resistance  is  then
carried  out.  Results  show  that  the  additional  resistance  reaches  its  maximum  value  at  the  critical  condition  of  tire
hydroplaning.  The  difference  of  the  hydroplaning  speed  between  the  numerical  simulation  and  NASA ’s  equation
calculation is less than 5%. As compared with the supporting force, the additional resistance of accumulated water is
considered to be more suitable for hydroplaning analysis, which may continuously affect the taxing process of aircraft
after the critical state. Instantaneous hydroplaning may occur when aircraft tires land on the pavement at a rather high
speed. The water resistance during landing is smaller than that during take-off. The critical hydroplaning speed during
landing is reduced by 8.3%～10.6% as compared with that during take-off. Therefore, the risk of aircraft hydroplaning
during  landing  is  increased,  which  is  in  good  accordance  with  the  rules  of  accidental  statistics.  The  distribution  of
accumulated  water  is  affected  by  rut  deformation  of  the  pavement  surface,  which  may lead  to  temporal  and  spatial
differences of hydroplaning development within the wheel group.The number of tires can be approximately taken as
the  wheel  group  coefficient  of  water  resistance  with  an  idealized  water  distribution.  The  median  value  of  such  a
coefficient is smaller than 2.0 for wheel groups running on the rut pavement surface. Thus, the overall deceleration of
landing aircraft can be postponed.

Keywords： aircraft  wheel  configuration； tire  hydroplaning； fluid-solid  coupling； additional  resistance；wheel
group coefficient
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竖直螺旋管中超临界 RP-3航空煤油换热数值研究

王彦红1，陆英楠1，李洪伟1，*，李素芬2，东明2

(1.   东北电力大学 能源与动力工程学院，吉林 132012； 2.   大连理工大学 能源与动力学院，大连 116024)

摘　　　要：针对空-油换热器的冷却换热问题，开展了竖直螺旋管中超临界 RP-3 航空煤油换

热的数值研究。探究了不同运行参数和结构参数下的换热特性和换热机理，包括沿流动方向的平均

换热情况和沿管道周向的局部换热情况。考察管截面温度和二次流的分布情况，通过流速和湍动能

径向差别阐述了离心力对换热的作用机制，基于误差分析得到合理的换热关联式。结果表明：管下

游表现为强化换热机制，低压力下还观察到局部传热恶化问题；离心力导致流体域温度横向异常分

层，边界层厚度周向不均匀，管截面出现二次流；管外侧流速和湍动能高，换热显著优于管内侧；

提高运行压力、降低热质比、增大绕径、增大螺距均抑制离心力作用，致使二次流强度减弱；

Merkel 换热公式可以较好实现螺旋管内航空煤油的换热预测。

关　键　词：螺旋管；超临界煤油；非均匀换热；离心力；二次流

中图分类号：V231.1
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）05-1108-08

  
空 -油换热器可以实现航空发动机有效的热

防护[1]。通道内超临界航空煤油出现变热物性换热

问题。空-油换热器广泛采用螺旋管结构，离心力

导致通道换热周向不均匀，加剧了换热的复杂度[2]。

需要开展螺旋管中超临界航空煤油的换热特性

研究。

国内外学者对螺旋管中超临界水和二氧化碳

的换热开展了大量的研究 [3-10]。Zhao等 [3] 研究表

明，离心力和浮升力共同引起水的二次流，螺旋管

出现周向非均匀换热特征，拟临界区高的热导率削

弱了非均匀换热问题。Li和 Bai[4] 发现半周加热螺

旋管内水的换热强于全周加热情况，因为半周加热

二次流增强了流速和湍流能。Zhang等[5] 通过边界

层理论和二次流特征分析了浮升力和离心力对螺

旋管内二氧化碳换热的影响，建立了适用于螺旋管

的浮升力参数和准则。Wang等 [6] 进行了螺旋管内

二氧化碳的换热研究，管截面流速和湍动能具有斜

向对称轴，浮升力起到强化换热的作用。Xu等 [7]

通过内侧-外侧和顶部-底部 2个径向位置温度、流

速、湍动能、动力黏度的分布情况，阐述了周向的

非均匀换热机制。Liu等 [8] 考察了倾斜螺旋管中二

氧化碳的换热特征，探讨了倾角变化对离心力和浮

升力的合力作用及其对周向换热的影响。李洪瑞等[9]

研究表明，竖直流动不同流向时换热差别可以忽

略，浮升力引起水平流动换热的振荡问题。黄小锐等[10]

探究了运行参数对二氧化碳换热的影响机制。

超临界航空煤油换热研究集中于圆截面直通

道的情况。浮升力影响竖直通道内边界层流体微

团交混作用，抑制上升流动的湍流强度，增强下降

流动的湍流强度 [11]。水平通道煤油密度产生非规

则分层，出现二次流和周向非均匀换热问题 [12]。

Wen等[13] 实验研究了竖直螺旋管内 RP-3航空煤油

的换热机制，离心力致使管外侧换热显著优于管内

侧。因为实验研究不能揭示温度场和流场的详细

信息，不能深入地阐述离心力的作用机制，需要通

过数值方法解决这些问题。

本文对竖直螺旋圆管内超临界压力 RP-3航空

煤油的换热开展了数值研究，探究了换热特性和换
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热机理，阐述了运行参数和结构参数对换热的影响

机制，及其对二次流强度的影响。基于传统换热公

式，通过误差分析得到了适用于航空煤油的换热关

联式，研究成果可为空-油换热器设计提供一定的指导。

 1　数值模型与数值方法

 1.1　物理模型与网格方案

图 1为竖直螺旋管物理模型。圆管外径 do 为

3 mm，内径 di 为 2 mm。螺旋管结构参数包括绕径

D、螺距 P、加热段长度 L。进、出口的绝热段长度

均为 150 mm，用以避免进、出口效应的影响。加热

段外表面施加均匀的热流密度。流体进口边界给

定质量流速和进口温度，出口给定静压，进口和出

口的圆环为绝热壁面，流固之间为耦合面。g 为重

力加速度，完成上升流动工况。取管顶部（φ=0°）、
管外侧（φ=90°）、管底部（φ=180°）、管内侧（φ=270°）
这 4个周向位置开展换热分析。
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图 1    竖直螺旋管物理模型

Fig. 1    Physical model of vertical helical tube
 

不同通道结构的圆管截面尺寸相同，长度差别

不大，制定相同的网格划分方案。固体域径向等间

隔划分了 10层网格。流体域近壁进行网格加密，

第 1层网格 y+<1，前 3层网格 y+≤5。通过网格无关

性分析，3 200×1 200（管截面网格数量×流动方向网

格数量）的网格方案满足网格无关性要求。网格划

分情况如图 2所示。

 1.2　控制方程

质量守恒方程：

∂(ρui)
∂xi

= 0 （1）

式中：ρ 为密度；u 为流速。

动量守恒方程：

∂(ρuiu j)
∂x j

=
∂

∂x j

[
µe

(
∂ui

∂x j
+
∂u j

∂xi

)
− 2

3
µe
∂um

∂xm

]
−

∂p
∂x j
+ρgi （2）

式中：µe 为有效黏度；p 为压力； i、 j 和 m 表示 3个

坐标方向。

能量守恒方程：

∂
(
ρuicpT

)
∂xi

=
∂

∂xi

(
Ke

∂T
∂xi

)
+

∂ui

∂xi

[
µe

(
∂ui

∂x j
+
∂u j

∂xi

)
− 2

3
µe
∂um

∂xm
δi j

]
（3）

式中：cp 为定压比热容；T 为温度；Ke 为有效热导

率；δij 为克罗内克符号。

RNG k-ε 湍流模型：

∂ (ρuik)
∂xi

=
∂

∂xi

(
akµe

∂k
∂xi

)
+Gk +Gb−ρε （4）

∂ (ρuiε)
∂xi

=
∂

∂xi

(
aεµe

∂ε

∂xi

)
+

Clε (Gk +C3εGb)
ε

k
−ρC2ε

ε2

k
−Rε （5）

式中：k 为湍动能；ε 为耗散率；ak 和 aε 为湍流普朗特

数；C1ε=1.42；C2ε=1.68；C3ε=0.084 5；Gk 为剪切力项；

Gb 为浮升力项；Rε 为附加项。该湍流模型更适用于

螺旋管中超临界流体换热模拟，模型中的附加项提

高了螺旋管内快速应变流动预测的准确性 [14]，结合

增强壁面处理可进一步提高湍流换热的预测精度。

热传导方程：

∂

∂xi

(
K
∂T
∂xi

)
= 0 （6）

式中：K 为固壁热导率。

通过二阶迎风差分格式离散控制方程，进一步

选择双精度分离求解器、SIMPLEC算法、隐式Gauss-
Seidel处理，控制方程的收敛标准设定为 10−6。
 1.3　热物性参数

RP-3航空煤油（临界压力为 2.34 MPa[15]、临界

温度为 645 K[15]）在超临界条件下的密度、定压比

热容、热导率和动力黏度通过分段线性函数加入

Fluent 14.5，拟临界点附近增加线性分段数以提高

热物性计算精度。热物性参数选取实验测量数据[11]

和燃料 3组分替代模型计算数据[16]，即以温度 800 K
为界，低于该温度采用实验测量数据，高于该温度

采用替代模型数据。图 3为 2种压力下定压比热

容随温度的变化情况。

 1.4　模型验证

基于竖直螺旋圆管中 RP-3航空煤油的换热实

 

图 2    螺旋管网格

Fig. 2    Meshes of helical tube
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验数据[13] 做数值模型验证，如图 4所示。螺旋管参

数：do=2.2 mm，di=1.82 mm，D=20 mm，P=10 mm，L=
1 200 mm，n=8。l 为局部加热长度，管内壁温度 Twi

为周向平均值。质量流速 G 设定为 1 572 kg/(m2·s)，
进口温度 Tin 为 473 K，运行压力 p 为 5 MPa，壁面热

流密度 q 范围为 360～600 kW/m2，向上流动。由图 4
可知，数值计算管内壁温度 Twi 的变化特征与实验

数据符合良好，相对偏差落在±6.25% 的范围，说明

数值模型有效且合理。随着压力降低，拟临界区热

物性奇异性更强，不会影响湍流模型的可靠性和预

测精度[12]。
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图 4    模型验证

Fig. 4    Model validation
 

 2　数值结果与分析

 2.1　运行压力的影响

探讨不同运行压力下的换热特性，运行参数：

Tin=400 K，G=1 200 kg/(m2·s)，q=600 kW/m2。材料热

导率为 20 W/(m·K)。螺旋管结构参数：D=30 mm，

P=10 mm，L=758 mm，共 8圈。

图 5为不同压力下管内壁温度 Twi 和换热系数

h（均为周向平均值 Twi,av、hav）沿流动方向的变化情

况。由图 5可知，压力为 3 MPa时，管内壁温度沿

流动方向不断增大， l/di=120位置管壁温度出现局

部峰值，说明该管段出现了传热恶化现象。因为边

界层流体处于拟临界点（定压比热容峰值对应的温

度，3 MPa下约为 672 K）附近时，煤油密度随温度

剧烈改变且热导率为最小值，导热性能和流动性能

差的流体层覆盖壁面，阻碍热量由壁面向主流传

递，起到弱化换热的作用。换热系数出现局部谷

值，验证了传热恶化问题。管下游换热系数出现峰

值，这与定压比热容的变化规律相同，即定压比热

容峰值是该强化换热的机制。压力增加管内壁温

度沿流动方向近似线性增加，局部传热恶化没有出

现，换热仅为管下游的强化换热机制。因为高压力

下拟临界温度提高，密度增大且变化平缓，热导率

增大，传热弱化被削弱。同时，压力增加时壁温上

升斜率增大，运行压力提高致使前段换热增强，而

后段换热减弱。

图 6为不同压力下 Re 沿流动方向的变化情

况。由图 6可知，Re 峰值与换热系数峰值相对应，

均出现在管道下游，说明高 Re 有利于强化换热。

随着压力增加，热物性变缓，Re 降低，致使换热系

数下降。

图 7为 2种压力下管内壁温度和换热系数

（l/di=160）沿管周向的变化情况。由图 7可知，两者
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图 3    RP-3航空煤油比热容随温度的变化情况

Fig. 3    Specific heat capacity variation with temperature of

RP-3 aviation kerosene
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沿管周向不是均匀分布，而是出现周向非均匀换热

问题。管外侧（φ=90°）位置管壁温度最低，换热系

数最大。管内侧（φ=270°）管壁温度最高，换热系数

最小。管顶部（φ=0°）和管底部（φ=180°）的管壁温

度和换热系数差别不大。这说明离心力导致了管

内侧和管外侧的换热差别，浮升力对管顶部和管底

部的换热影响可以忽略。高压力下周向的换热差

别减弱。

图 8为 2种压力下管截面的温度分布情况。由

图 8可知，离心力导致流体温度横向分层，温度等

值线呈月牙型，高温流体趋向于管内侧，低温流体

趋向于管外侧。流体温度异常分层导致流体密度

周向不均匀，周向密度梯度引起周向不平衡动能，

进而出现自然对流问题。流体温度异常分层对固

体域起到不同程度冷却作用。管内侧受到高温流

体冷却，冷却作用差，固壁温度较高，而管外侧受到

低温流体冷却，冷却作用好，固壁温度较低，固体域

出现横向非规则分层。因此，固体域出现非均匀的

热传导过程，内表面热流密度重新分配，高温区热

流密度减小，更多热流由其他位置吸收利用。压力

改变造成管截面温度分布差别，低压力下流体域温

度异常分层更显著，高压力下固体域温度异常分层

更突出。

图 9为 2种压力下管截面二次流分布情况。二

次流流速 usec=((ux)
2+(uy)

2)0.5，取平行于 xy 面的管截

面。可以看到，周向不平衡动能致使流体截面出现

二次流，管顶部和管底部各有 1个涡，2个涡不完全

对称。二次流流速最大值位于管顶部和管底部的

壁面附近，数值沿流动方向不断增大，说明二次流

沿流动方向逐渐增强。二次流驱动热流体沿管周

向从管外侧流向管内侧，再从中心线返回主流，周

向流动差别引起周向不均匀换热问题。水平通道

浮升力引起的二次流机制：管底部为低温高密度流

体，管顶部为高温低密度流体，高密度流体沿管壁

从管底部流向管顶部。而螺旋通道离心力引起的

二次流机制：管内侧为高温低密度流体，管外侧为

低温高密度流体，低密度流体沿管壁从管外侧流向

管内侧。两者的作用机制迥异，即水平通道二次流
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图 7    不同压力下 Twi 和 h 沿管周向的分布情况
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T/K 560 580 600 620 640 660 680 700 720 740 760 780

T/K 560 580 600 620 640 660 680 700 720 740 760 780

(a) p=3 MPa

(b) p=5 MPa

750

690710

700

590 570

700

590 570

760

730 710

(a1) l=0.379 m

管顶部

管内
侧

管外
侧

管底部
(a2) l=0.758 m

管顶部

管内
侧

管外
侧

管底部

(b1) l=0.379 m

管顶部

管内
侧

管外
侧

管底部
(b2) l=0.758 m

管顶部

管内
侧

管外
侧

管底部
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图 9    不同压力下管截面二次流分布情况

Fig. 9    Secondary flow distribution in tube cross section at

various pressures
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增强管顶部和管底部的换热差别，而螺旋通道二次

流增强管内侧和管外侧的换热差别。由于管道内

径较小，浮升力作用可以忽略。因此，二次流没有出

现浮升力和离心力共同作用的斜向分布情况。离

心力加速度为 2u2/D。高压力下密度提高，流速减小，

离心力作用削弱。流体密度梯度减小，周向不平衡

动能减弱，管截面具有减小的二次流速度。

图 10为 2种压力下 P1～P4 位置流速和湍动能

的径向分布情况。P1：l=0.189 m；P2：l=0.379 m；P3：l=
0.569 m；P4： l=0.758 m。ri 为管内半径，r 为径向位

置，r/ri=−1为管内侧位置，r/ri=1为管外侧位置。由

图 10(a)可以看到，管外侧流速高于管内侧。管内

侧流体为低密度低流速，局部质量流速 ρu 较小，流

动性能较差；管外侧流体高密度高流速，高质量流

速有利于强化换热，故两侧出现换热差别。提高压

力，密度增大，流速下降，两侧质量流速和换热差别

减弱。图 10(b)的结果表明，管外侧湍动能高于管

内侧，离心力增强了管外侧湍流的交混作用，抑制

了管内侧的湍流交混作用。同时，管内侧具有厚的

热边界层，而管外侧具有薄的热边界层，这也是导

致两侧换热差别的原因。

 2.2　热质比的影响

图 11为不同热质比下平均管内壁温度和平均

换热系数沿流动方向的变化情况。热质比定义

为外壁热流密度与质量流速的比值。选取 3种

热质比工况，考察壁面热流密度和质量流速的影

响。p=3 MPa，Tin=400 K。q/G=0.4 J/g，q=600 kW/m2，

G=1 500  kg/(m2·s)； q/G=0.5  J/g， q=600  kW/m2，

G=1 200  kg/(m2·s)； q/G=0.6  J/g， q=720  kW/m2， G=
1 200 kg/(m2·s)。螺旋管结构参数与 2.1节相同。可

以看到，随着热质比提高，管壁温度整体增大，传热

恶化起始位置前移。这是因为质量流速下降，流速

减小，起到削弱换热的作用；而热流密度增大，冷却

需求增加，对换热状况造成不利影响。

图 12为不同热质比下管内壁温度和换热系数

（l/di=160）沿管周向的变化情况。可以看到，热质比

提高致使管内侧和管外侧的管内壁温度和换热系

数差别增大。质量流速不变，壁面热流密度提高，

热质比增大，主流密度减小增强，流速增加更加显

著，离心力作用增强。壁面热流密度不变，质量流

速提高，热质比减小，流速增大使离心力增强，主流

高流速对离心力削弱作用也加剧，周向非均匀换热

受到抑制。

 2.3　管道尺寸的影响

讨论通道结构（D 和 P）对换热的影响，3种通
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图 10    流速和湍动能的径向分布情况

Fig. 10    Velocity and turbulent kinetic energy radial distribution
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图 11    不同热质比下 Twi,av 和 hav 沿流动方向的分布情况

Fig. 11    Twi,av and hav distributions along flow direction at

various heat-mass ratios
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道方案：D=30 mm，P=10 mm，L=758 mm，共 8圈；D=
50 mm，P=10 mm，L=787 mm，共 5圈；D=30 mm，P=
20 mm，L=770 mm，共 8圈。运行参数选取：p=3 MPa，
Tin=400  K， G=1 200  kg/(m2·s)， q=600  kW/m2。图 13
为不同通道参数下平均管内壁温度和平均换热系

数沿流动方向的变化情况。由图 13可知，随着绕

径和螺距增加，上游平均管内壁温度提高，下游平

均换热系数下降，不同通道结构的传热恶化程度

相近。
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图 13    不同通道参数下 Twi,av 和 hav 沿流动方向的分布情况

Fig. 13    Twi,av and hav distributions along flow direction at

various channel parameters

图 14为不同通道参数下管内壁温度和换热系

数（l/di=160）沿管周向的变化情况。可以看到，绕径

和螺距提高均使管内侧和管外侧的管内壁温度和

换热系数差别减小。这是因为绕径增大，离心力加

速度减小，离心力作用减弱；而提高螺距，离心力分

力减小，离心力作用减弱。
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Fig. 14    Twi and h distributions along circumferential direction at

various channel parameters
 

 2.4　二次流强度

二次流强弱通过二次流强度 Se[17] 描述，形式如下：

Se =
Pbd2

i

Aµb

w
A

∣∣∣∣ ∂uy

∂x
− ∂ux

∂y

∣∣∣∣dA （7）

式中：A 为流体域管截面面积；下标 b表征主流

数值。

图 15为二次流强度沿流动方向的变化情况。

基本工况： p=3  MPa， Tin=400  K， G=1 200  kg/(m2·s)，
q=600 kW/m2。由图 15可知，螺旋管上游低温区热

物性变化平缓，二次流较弱；下游高温区热物性变

化显著，二次流较强。提高运行压力、降低热质

比、增大绕径、增大螺距均使二次流强度减弱，提

高热质比造成二次流增强。
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Fig. 15    Se variation along flow direction
 

 2.5　换热关联式

螺旋管换热关联式通常以管周向平均温度为

基准，并考虑螺旋管结构参数的影响。螺旋管换热

经验关联式为

Merkel关联式[18]：
Nu = 0.023Re0.8

b Pr0.4
b (1+3.54di/D) （8）

Shchukin关联式[19]：

Nu = 0.026 6

[
Re0.85

b

(
di

D

)0.15

+0.255
(

di

D

)1.55
]

Pr0.4
b

（9）

Mori-Nakayama关联式[20]：

Nu =
1

41

[
1+

0.061
Re1/6

b (2di/D)0.41

]
Re5/6

b

(
2di

D

)1/12

Pr0.4
b

（10）

式中：Nu 为努塞尔数；Pr 为普朗特数。

式 (8)～式 (10)均是针对二氧化碳等非碳氢燃

料提出的，通过偏差分析，选取适用于 RP-3航空煤

油的换热关联式。

图 16为 Nu 沿流动方向的变化情况。工况参

数与图 5相同。可以看到，3个关联式计算的努塞

尔数沿流动方向呈现了先增大后减小的变化特

征。随着压力增大，关联式预测精度提高。相比其

他 2个关联式，Merkel换热式具有最优的预测性

能，相对偏差处于±20% 的范围。

图 17为其他工况下 Merkel关联式的预测误差
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情况。选取图 11和图 13工况。由图 17可知，Mer-
kel关联式的预测偏差处于±20% 的范围，证明该换

热公式具有较好的精度。

 3　结　论

1） 低压力下存在局部传热恶化问题，管下游表

现为强化换热机制。浮升力对管顶部和管底部的

换热影响可忽略。离心力导致管内侧换热显著弱

于管外侧，出现周向换热差别。

2） 离心力造成管截面流体温度横向异常分层，

出现周向不平衡动能，产生二次流。管内侧边界层

厚、密度小、流速低、局部流量小、湍流强度弱，这

是其换热弱于管外侧的原因。

3） 提高压力，密度增大，流速减小，离心力减

弱。提高热流密度，管内流体加速更显著，离心力

增强。提高质量流速，高流速对离心力削弱增强。

提高绕径，离心力加速度减小，离心力减弱。而提

高螺距，离心力分力减小，离心力减弱。二次流强

度随离心力作用增强而增大。

4） Merkel关联式可以运用于螺旋管内超临界

压力 RP-3航空煤油的换热预测，预测偏差处于

±20% 的范围。预测精度更好的换热关联式需要通

过后续的实验研究加以补充。
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Numerical study on heat transfer of supercritical RP-3 aviation kerosene in
vertical helical tubes

WANG Yanhong1，LU Yingnan1，LI Hongwei1，*，LI Sufen2，DONG Ming2

(1.   School of Energy and Power Engineering，Northeast Electric Power University，Jilin 132012，China；

2.   School of Energy and Power Engineering，Dalian University of Technology，Dalian 116024，China)

Abstract： To understand the cooling heat transfer problem in air-kerosene heat exchangers, numerical study on
the heat transfer of supercritical RP-3 aviation kerosene in vertical helical tubes has been conducted. The heat transfer
characteristics  and  mechanisms  under  different  operating  parameters  and  structural  parameters  were  investigated,
including  the  average  heat  transfer  along  the  flow  direction,  and  the  local  heat  transfer  along  the  circumferential
direction.  The  temperature  and  secondary  flow  distributions  in  tube  cross-sections  were  discussed.  The  effect
mechanism  of  centrifugal  force  on  heat  transfer  was  analyzed  through  radial  differences  of  velocity  and  turbulent
kinetic energy. Based on the error analysis, an effective heat transfer correlation was obtained. The results show that
the enhanced heat transfer appears in the downstream section, and the local deteriorated heat transfer is  observed at
low-pressure condition. The centrifugal force results in the abnormal lateral stratification of temperature in the fluid
domain, the uneven thickness of boundary layer in the circumferential direction, and the secondary flow in tube cross-
sections.  The outer position has the large fluid velocity and turbulent kinetic energy. Hence, the heat transfer of the
outer position. is significantly better than that the inner position. Increases the pressure, decreases the heat-mass radio,
increases  the  helical  diameter,  and  increases  the  pitch  could  suppress  the  effect  of  centrifugal  force,  leading  to  the
weakened secondary flow intensity. The Merkel heat transfer formula can better realize the heat transfer prediction of
aviation kerosene in vertical helical tubes.

Keywords： helical tube；supercritical kerosene；nonuniform heat transfer；centrifugal force；secondary flow
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不确定风场下平流层浮空器全局路径规划

翟嘉琪，杨希祥*，邓小龙，龙远，张经伦，柏方超
(国防科技大学 空天科学学院，长沙 410073)

摘　　　要：平流层浮空器是开展临近空间应用的重要平台，其在不确定风场中的路径规划是

开展应用的关键。研究对象是具有一定水平驱动能力的平流层浮空器，针对其低动态、大尺寸及易

受风场影响等特点，基于马尔可夫决策过程（MDP）提出一种浮空器在不确定风场作用下的二维全

局路径规划方法，寻找由当前位置快速部署到目标区域所需时间最短的最优路径。由于风场中可能

存在误差，将风场不确定性引入 MDP 模型中，设计相关模型参数，建立确定风场和不确定风场

2 种环境模型。通过仿真，分析具有不同驱动能力的浮空器在 2 种风场模型下的区域可达性、最优

路径和最优动作序列的选择，结果表明：最优路径和最优动作会根据起始点/目标点位置、浮空器水

平驱动能力及风场模型的不同发生比较大的变化；浮空器的水平驱动能力越强，区域可达性越高，

2 种风场模型对浮空器的二维全局路径规划影响的差异也随之减弱。

关　键　词：马尔可夫决策过程；平流层浮空器；路径规划；不确定风场；可达性
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平流层浮空器是指依靠轻于空气的气体提供

升力，工作于平流层并可实现持久驻空的浮空类飞

行器 [1-2]，具有成本低、载重能力强、可长期驻空等

优点。作为在临近空间开展应用的主要平台，平流

层浮空器通过携带任务载荷，具备长时间、全方

位、全天时和实时信息获取能力，可以为高分辨率

对地观测、预警探测、通信中继、防灾减灾、环境

监测等提供技术途径[3]。

目前平流层浮空器的研究主要关注长时驻空、

区域驻留等方向 [4-8]。例如，  Loon气球已经完成了

单球连续驻空 335天 23时的总飞行时间，并能提

供网络通信服务的飞行试验[9]，且 Loon团队首次将

强化学习应用于气球的飞控系统，并在太平洋赤道

附近进行了为期 39天，保持在定点距离 50 km以内

区域驻留的验证试验 [10]；国内多个机构，如北京航

空航天大学、中国科学院空天信息创新研究院、中

国电子科技集团第三十八研究所等研究的平流层

浮空器也基本具备长航时驻空和区域驻留的能

力。针对未来战场的快速变化及平流层浮空器的

实际应用场景需求，如何实现从放飞点到目标区域

的快速部署，即浮空器的路径规划，将是制约浮空

器未来大规模应用的关键问题。

浮空器路径规划是指依靠风场环境和浮空器

设计参数，在约束条件下（如能源、动力、时间及距

离等），规划从起始点到目标点的最优路径，不同约

束条件可以规划出不同的飞行路径。

目前的路径规划大多是针对无人机、水下航行

器、机器人及无人驾驶车辆等对象 [11-14]，常见的路

径规划方法主要分为 2类，即传统路径规划和智能

路径规划。其中，传统路径规划中的路线图构建方

法简单、易于实现，主要能用于二维路径规划中；单

元分解法能完整描述环境信息，但是规划速度与分
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解的单元个数息息相关；这 2种方法都需要通过搜

索方法来寻找最优路径，常见的有 A*、D*方法；人

工势场法是一种虚拟算法，智能体在环境中受到来

自目标点的吸引力势场和来自障碍物的排斥力势

场组成的合势场来决定其运动信息，该方法实时性

好，计算简单，但是容易出现局部锁死、路径振荡等

问题。针对传统路径规划自适应性较差，提出智能

路径规划方法，因其源于模拟人的经验或生物的行

为，具有自组织、自学习及一定的容错能力，将其应

用于路径规划中，可以提高系统的自主能力，使得

系统更加灵活，自主性和适应性更强，主要包括遗

传算法、神经网络、强化学习及深度强化学习等。

目前针对平流层浮空器的路径规划研究较少，

多为无人机等研究对象，通过对比，大尺寸、低动态

的平流层浮空器在飞行过程中更易受风场影响，因

此，在浮空器的路径规划中可充分利用风场提供推

力，同时引入一定的水平弱动力，在风场中可通过

规划动作序列，避免部分不利风场影响，快速部署

至目标区域。

由于风场环境的不确定性和时空复杂性，基于

随机概率的方法是研究浮空器的路径规划问题的

合理手段，为此，研究人员针对马尔可夫决策过程

（Markov decision process, MDP）方法进行了一定的

研究。MDP是一个描述系统与外部环境之间相互

作用的模型，并尝试选择合理的动作使得累积报酬

最大，不需要给定任何状态下的监督信号，可以用

来处理不确定情况下的规划问题，在路径规划中

应用广泛。Wolf等 [15] 提出一种基于 MDP的概率

运动规划方法，其研究对象是运行在土卫六的

Montgolfieré气球（热气球的一种），仿真结果指出该

方法可实现 Montgolfieré气球在土卫六的全局路径

规划。陈魁[16] 基于 MDP模型设计了码垛机器人的

路径规划，采用最小二乘策略迭代方法设定基函

数，求取最优状态-动作值函数，并且基于激光测距

仪设计了基于部分可观MDP（partially observable Markov
decision process，POMDP）的局部路径规划模型，使

机器人具有避障能力。Yu等[17] 针对无人机在恶劣

环境下的避碰问题，提出一种基于 MDP的方法，规

划出来的无人机路径安全无碰，仿真结果表明，设

计出来的路径可有效避免障碍物的攻击，但是该方

法并没有将环境的不确定性引入其中，环境信息提

前确定，不能很好地满足实际情况。Kularatne
等[18] 基于 MDP计算在不确定海洋环境下的水下航

行器路径规划问题，约束条件是最低能耗和有效避

障，仿真结果表明：MDP方法更适用于起始点和目

标点位置固定且不确定性已知的情况。Nanaz等[19]

通过对气球的动力学模型进行简化和解耦，将全局

路径规划问题转化为图形搜索问题，使用 Dijkstra
方法计算给定目标点与土卫六上任意位置的最短

时间路径，但是该方法不适用于不确定情况下的路

径规划。

本文以具有弱动力的平流层浮空器为研究对

象，提出一种基于 MDP的全局路径规划方法。所

提方法充分考虑了风场预测模型的误差，并将误差

引起的风场不确定性引入 MDP模型中，建立浮空

器的二维全局路径规划模型。

 1　问题描述及基本假设

由于平流层浮空器在长期驻空过程中的运动

多为二维平面运动，本文对基于 MDP的浮空器全

局路径规划方法有以下 4个假设。

1） 不考虑浮空器垂直方向的运动。

umax = 5 m/s

2） 浮空器吊舱四周安装 4个相互独立的动力

设备（电机和螺旋桨）为其提供水平驱动力，单个动

力设备能提供的最大速度 ，浮空器最多

允许 2个动力设备同时工作。

3） 浮空器无动力时的速度与风速一致，即处于

随风飘飞的状态。

4） 不考虑浮空器的动力学特性，只考虑其运动

学特性。

r ≜ [x,y] x y

w(r, t) ≜ [wx(r, t),wy(r, t)] wx(r, t)

wy(r, t) x y

∆x = 0.3◦,

∆y = 0.3◦

21×21 i si

ri si w(ri, t)

本文研究区域在我国某地区，浮空器在该区域

内的位置用 表示，其中 为经度， 为纬度，

风速用 表示，其中 和

分别表示在 t 时刻 轴（东西方向）和 轴（南

北方向）的风速大小。在给定区域内，以

为精度进行离散化，得到如图 1所示的

栅格区域。针对栅格 ， 表示浮空器的状态

信息， 表示浮空器在状态 下的位置， 表示

风场信息。

v(si) =

w(ri)+u(si) u(si) si

i si s j

在 风 场 的 作 用 下 ， 浮 空 器 的 速 度

，其中 表示浮空器在状态 下自身所

能提供的速度。针对栅格 ， 表示当前状态， 表示
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图 1    区域离散化示意图

Fig. 1    Diagram of regional discretization
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si s j

w(ri) s j

w(r j)

下一状态，风场信息从状态 到达临近状态 的过

程中始终保持为 ，到达状态 时才更新为

。在目标点确定时，位于给定区域内任意位置

的浮空器在风场和自身动力的共同作用下向目标

点靠近，但是有的位置在共同作用下始终无法抵达

目标点，而某些位置可以在很短的时间内到达目标

点，如图 1所示，即本文重点研究的区域可达性和

最短时间的最优路径问题。

θi j

si s j

定义浮空器的移动方向为正北、东北、正东、

东南、正南、西南、正西、西北 8个方向，将 360°平
均分为 8个部分，如图 2所示，其中， 为由状态

进入相邻状态 将空间分成 8个部分的较小边界

角度。
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图 2    浮空器状态转移方向

Fig. 2    Transition direction of a stratospheric aerostat
 

 2　相关方法模型

 2.1　马尔可夫决策过程

M = (S ,A,P,R,γ)

S A

Pa(s, s′) s

MDP是一种描述智能体和外部环境之间相互

作用的模型，如图 3所示，常被用来作为序列决策

问题的框架，可以用一个五元组 来

表示 [14]， 代表环境状态的集合， 代表智能体能执

行的基本动作集合， 表示智能体在状态 下

a s′ Ra(s, s′)

s a s′

[0,1]

执行动作 到达状态 的概率， 表示智能体在

状态 下执行动作 到达状态 所得到的即时奖励，

γ 表示折扣因子，取值范围为 ，γ 越大表示后续

奖励对当前奖励的影响越大。

π

π : S → A

π∗

当 MDP用来表示序列决策问题时，决策问题

的解即为策略（ ），是从状态集合到动作集合的

映射，即 ，求解 MDP即可表示为求解最

优策略（ ）的问题，即浮空器在所处状态采取的

最优动作，使得所获得的累积奖励最大。累积奖

励可形式化表示为浮空器所处状态的价值（状态-
值函数）：

Vπ(s) = E

(
∞∑

t=0

γtRt

)
t （1）

Vπ(s) π s t

Rt t

式中： 为执行策略 后在状态 下的价值； 为决

策时刻； 为 时刻下的即时奖励。

π∗

对于任意状态，使得值函数最优的充要条件是

Bellman方程，最优策略 是使得值函数取得最大

值时的策略：

Vπ∗ (s) =max
a

(Ra(s, s′)+γ
∑
s′∈S

Pa
π(s) (s, s′)Vπ∗ (s′)) （2）

π∗(s) = argmax(Ra(s, s′)+γ
∑
s′∈S

Pπ(s)
a (s, s′)Vπ∗ (s′)) （3）

π∗(s) s式中： 为智能体在状态 下的最优策略。

求解最优策略常见的方法有策略迭代和值迭

代[20]，其中策略迭代需在每个状态-值收敛后再进行

策略提升，不断地迭代直到策略收敛，而值迭代在

状态-值每更新一次之后进行策略提升，再重复进

行状态-值更新和策略提升直至状态-值收敛[21]。因

值迭代方法在本文研究的问题中具有更高的计算

效率，本文采用值迭代方法进行求解。

 2.2　二维风场分布

在实际情况下，风场数据为该区域内的各个离

散气象站提供的预测数据，在考虑风场因素时直接

把某个气象站的数据作为该区域内的整体风场数

据，风向、风速只随高度变化，不会对该区内各个高

度的二维风场分布进行处理，但是在实际路径规划

中，必须考虑二维风场的空间分布。本文根据各个

气象站的风场预测数据，采用双线性差值法如

图 4所示，根据各点距离气象站的距离确定权值，

可以得到该区域内各个高度的二维风场分布，具体

步骤如下：

1） 二维线性差值。按照双线性差值法如式（4）

所示，可以得到二维区域内任意位置的数值。

 

 

智能体

报酬

约束条件

环境

动作

感知

图 3    MDP模型

Fig. 3    Model of Markov decision processes
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

R1(x,y1) =
x− x2

x1− x2
Q21(x2,y1)− x− x1

x2− x1
Q11(x1,y1)

R2(x,y2) =
x− x2

x1− x2
Q22(x2,y2)− x− x1

x2− x1
Q12(x1,y2)

P(x,y) =
y− y2

y1− y2
R2(x2,y2)− y− y1

y2− y1
R1(x1,y2)

（4）

x1,y1 x1,y2 x2,y1 x2,y2 x,y

Q11 Q12 Q21 Q22 P

式中：（ ）、（ ）、（ ）、（ ）、（ ）分别

为 、 、 、 、 的位置坐标。

2） 确定权值。由于区域中各个点的风速风向

与每个气象站的实际数据有关，即目标点距离某个

气象站越近，该点的风速风向越接近该气象站的实

际数据，如图 5所示，因此，目标点的气象数据与各

个气象站在该点的权值有关，将其设置为与气象站

的距离成反比，为目标点与气象站的水平距离，权

值按照式（5）取值。

xk =

N∑
j=1

η j x j = η1 x1+η2 x2+ · · ·+ηN xN

yk =

N∑
j=1

η jy j = η1y1+η2y2+ · · ·+ηNyN

ηi

η j
=

(
d j

di

)
i, j ⩽ N

di =

√
(xk − xi)2+ (yk − yi)2

N∑
j=1

η j = η1+η2 · · ·+ηN = 1

（5）

η (xk,yk) d

N

式中： 为权值； 为待求目标的位置坐标； 为

待求目标与已知点之间的距离； 为气象站点数量。

21×21

3） 二维风场可视化。二维风场速度的大小通

过箭头的长度和颜色表示，箭头越短，颜色越蓝，风

速越小；风向通过箭头的指向来表示，箭头的方向

即为风的来向。为了和浮空器的状态数量保持一

致，二维风场分布也划分为 个栅格。如图 6
所示。

 2.3　不确定风场模型

由于风场模型可能存在的不准确性，风场数据

θi

wi

w(ri)

存在一定的误差，为了使得路径规划更加符合实际

情况，本文将不确定性引入风场中，建立不确定风

场模型。风场信息包括风向和风速，分别用 和

表示，两者具有相互独立的概率分布，风速和风

向由 表示[15]。

1） 风向概率分布。风向概率分布采用 von

Mises分布，该分布是圆上的连续概率分布，近似于

 

 

y2

y

y
1

x1
x x2

Q12

Q11 Q21

Q22R2

R1

P

图 4    双线性差值法示意图

Fig. 4    Diagram of bilinear interpolation method
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图 5    二维平面权值确定示意图

Fig. 5    Diagram of determination of two-dimensional

plane weights
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(b) 高度在19 000 m 处

86 87 88 89 90 91 92

经度

风速/(m·s−1)

风速/(m·s−1)

风速/(m·s−1)

/(°)

经度/(°)

(c) 高度在20 200 m 处

经度/(°)

37

38

39

40

41

42

43

纬
度

/(
°)

纬
度

/(
°)

纬
度

/(
°)

0

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

86 87 88 89 90 91 92
37

38

39

40

41

42

43

0

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

86 87 88 89 90 91 92
37

38

39

40

41

42

43

0

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

图 6    不同高度的二维风场分布对比

Fig. 6    Comparison of two-dimensional wind field distribution at

different heights
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包裹正态分布，是正态分布的圆形模拟，概率密度

函数为

fVM(θi

∣∣θi , κ) =
exp(κcos(θi− θi))

2πI0(κ)
（6）

θi = ∠w(ri)

[0◦,360◦]

0◦ 360◦ 90◦

κ

κ＞0 κ→ 0 κ→∞
I0(κ)

式中： 为可获得的风场数据中的实际风

向，整个分布围绕它展开，取值范围为 ，其

中正北风向为 （ ），正东方向为 ，以此类推

可以得到所有风向对应的角度； 为风向分布的集

中程度， ，且 ，分布越分散， ，分布越

集中； 为 0阶 Bessel修正函数。

2） 风速概率分布。风速概率分布采用 Gaussian
分布，其概率密度函数为

fGS(wi |wi ,σi) =
1

σi

√
2π

exp
(
− (wi−wi)2

2σi
2

)
（7）

σi = ρwi wi = ∥w(ri)∥ w(ri)

ρ

式中： ， ， 为可获得的风场数

据中的实际风速，整个风速分布围绕它展开； 为分

布幅度的参数，可按实际情况取值。

θi = 251.916◦ κ = 1/400

wi = [0.344 6,−3.559] ρ = 0.2

根据实际风场数据，在 19 000 m高度、37°经
度、86°纬度处，风向 ， ，风速

， ，可以得到该点处的风

向、风速的概率分布，如图 7所示。

 3　基于MDP的全局路径规划

 3.1　MDP模型中关键参数设计

S

21×21

21×21

[0◦,360◦]

[0◦,22.5◦]
∪

[337.5◦,360◦] [22.5◦,67.5◦]

[67.5◦,112.5◦] [112.5◦,157.5◦]

[157.5◦,202.5◦] [202.5◦,247.5◦]

[247.5◦,292.5◦] [292.5◦,337.5◦]

1） 环境状态集合  。 本文浮空器所处区域，经过

离散化得到 个栅格，MDP模型中的状态 S
即为 个栅格中的风速和风向。由于风向的

范围为 ，按照图 3中对角度和方向的划

分，风向可分为如下 8个方向，分别为：①正北：

；②东北： ；③正

东： ；④东南： ；⑤正南：

；⑥ 西 南 ： ；⑦ 正 西 ：

；⑧西北： ；

当风场中的风向数值确定之后，浮空器在无动

力情况下的移动方向就确定为这 8个方向之一。

A

x

y

2） 基本动作集合 。浮空器自身的速度由 4个

相互独立的动力设备提供，且最多允许 2个设备同

时工作，通过控制动力设备的开启和关闭，可以得

到 9个基本动作，正东方向为 轴正方向，正北方向

为 轴正方向，浮空器基本动作方向如图 8所示。

 
 

浮空器

正北

东北

正南

正东正西

东南西南

西北

图 8    浮空器基本动作方向

Fig. 8    Basic action direction of stratospheric aerostat
 

[0,0]动力设备均不工作，浮空器无动力： m/s。

[0,5] [5,0] [0,−5] [−5,0] [0,2] [2,0] [0,−2]

[−2,0]

只有 1个动力设备工作，浮空器分别具有向正

北、正东、正南、正西方向的速度，通过调整动力设

备使得浮空器可具备 5 m/s和 2 m/s的速度，速度

大小为： ， ， ， ， ， ， ，

 m/s。

[5,5] [5,−5][−5,−5] [−5,5] [2,2] [2,−2]

[−2,−2] [−2,2]

2个动力设备同时工作（本文假设 2个设备所

能提供的速度一致），浮空器分别具有向东北、东

南、西南、西北的速度，通过调整动力设备使得浮

空器在单个方向可具备 5 m/s和 2 m/s的速度，此时

速度大小为： ， ， ， ， ，

，  m/s。

P Pa

(
si, s j

)
si a s j

3） 转移概率 。 表示浮空器在状态

下通过采取某个动作 进入到状态 的概率。转移

过程中包括 2种模型：一种是确定模型，即浮空器

在风速和自身驱动速度的共同作用下，从初始状态

 

(a) 风向概率分布

(b) 风速概率分布

0 50 100 150 200 250 300 350 400

风向/(°)

0.158 7

0.158 8

0.158 9

0.159 0

0.159 1

0.159 2

0.159 3

0.159 4

0.159 5

0.159 6

概
率

κ=1/400

θ
i
=251.916°

0 1 2 3 4 5 6 7 8

风速/(m·s−1)

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

概
率

w
i
=[0.344 6, −3.559]

ρ=0.2

−

−

图 7    不确定模型下风向和风速概率分布

Fig. 7    Probability distribution of wind direction and

speed under uncertain model
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si s j

si s j

转移到的唯一确定的临近状态 ；另一种是不确

定模型，即由于风场的不确定性，导致浮空器在不

确定的风速和自身驱动速度的共同作用下，从初始

状态 转移到的临近状态 是不确定的，是具有一

定的概率的。在浮空器无动力的情况下，风向分布

决定浮空器的转移概率为

Pa

(
si, s j

)
=

w θi j+4/π

θi j

fVM(θ
∣∣θi , κ)dθ （8）

vi,a = w(ri)+

ua

si θi wi

在浮空器有动力的情况下，浮空器移动是由风

速和浮空器自身提供的速度共同决定，

。使用 Mont Carlo方法来决定浮空器在选择的

每个动作下的转移概率，① 根据风场数据可以得到

状态 下的风向 和风速 ，利用 von Mises分布和

Gaussian分布得到风向和风速的概率分布；② 从

Θi =
{
θn

i

}N

n=1
Wi =

{
wn

i

}N

n=1

Vi,a ={
vn

i,a

}N

n=1

si a

s j Pa

(
si, s j

)

2个分布中分别选取 N 个采样点，得到风向集合

、风速集合 ；③ 根据风向、

风 速 分 布 可 以 得 到 浮 空 器 的 速 度 分 布

；④ 根据浮空器的实际速度可以得到浮空

器在状态 下通过采取某个动作 进入到相邻状态

的转移概率 为

Pa(si, s j) =
1
N

∣∣Vi j,a

∣∣ （9）

|Vi j,a| vn
i,a式中： 为浮空器实际速度 在 8个区域内所占

的个数。其中：

Vi j,a =
{

vn
i,a

∣∣∣∠vn
i,a ∈

[
θi j, θi j+

π
4

]}
（10）

[5,5] [−5,−5]浮空器在无动力、速度为 m/s及 m/s
情况下的转移概率分布情况如图 9所示。
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图 9    不确定风场下浮空器转移概率分布

Fig. 9    Transition probability distribution of stratospheric aerostate under uncertain model
 

R

Ra(si, s j)

a si

s j R

21×21×9 si

s j δt Ra(si, s j) = −δt

4） 奖励函数 。为描述浮空器状态、动作和目

标之间的关系，奖励函数用 表示，具体含义

为浮空器在选择动作 的情况下由状态 转移到状

态 所消耗时间的负值，奖励函数 为即时奖励，且

共有 个数值。浮空器在由状态 移动到

过程中所消耗时间为 ，则 ，如下：

δt =
dist(ri,r j)∥∥vi,a

∥∥ （11）

dist(·, ·) vi,a

vi,a = w(ri)+ua w(ri) ri

u(si) si

式中： 为 2个栅格间的实际距离； 为浮空

器实际速度矢量，由风速和浮空器自身速度合成，

； 为风场在位置 处的矢量风速；

为浮空器在状态 下所能提供的速度。

路径规划目的是使浮空器在给定区域内找到

一条从起始点到目标点飞行时间最短路径，因此，

奖励函数需考虑到距离区域边界、远离目标点、趋

向目标点等所有情况，在确定风场下的奖励函数为

Ra(si, s j) =


−δt
−2δt
−200

（12）

Ra(si, s j)式中： 表示浮空器分别在转移过程中趋向

目标点、远离目标点及超出区域边界时的即时奖

励，式（14）情况相同。

si a

在不确定风场下，由于风场信息的不确定导致

浮空器的实际速度也无法确定，本文用均值来表示

浮空器在状态 下通过采取动作 得到的平均速度，

此时相邻 2个状态的飞行时间为
δti,a =

dist(ri,r j)
⟨vi,a⟩

⟨vi,a⟩ =
1
N

N∑
n=1

∥∥vn
i,a

∥∥ （13）

si

s j

由于风场的不确定性，导致浮空器由状态 进

入到相邻状态的 也是无法确定的，通过不确定风

场的转移概率，不确定风场下的即时奖励根据飞行
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时间期望值来确定，而飞行时间的期望值则根据转

移概率计算：

Ra(si, s j) =


−δ̂ti,a

−2̂δti,a

−200

（14）

δ̂ti,a ≡ E
(

dist(ri,r j)
||vi,a||

|si,a ∈ A
)
=∑

j∈S i

Pa(si, s j)·δti,a （15）

δ̂ti,a si

a E

式中： 为不确定风场下浮空器在状态 采取动作

到达临近栅格消耗的时间； 为期望函数。

 3.2　值迭代方法

Pa(si, s j)

本文中的风场模型包括确定风场和不确定风

场 2种模型，因此，值迭代方法也分为 2种，在确定

风场下，浮空器选择动作后到达下一状态是确定

的；而在不确定风场下，浮空器选择动作后到达下

一状态具有一定的概率，区别在于状态转移概率

如何求解，值迭代方法步骤如下：

步骤 1　输入环境状态、基本动作集合、即时

奖励、转移概率、目标点位置，并初始化状态值函数。

步骤 2　计算所有环境状态下确定风场和不确

定风场下的状态值函数。

步骤 3　计算 2次状态值函数的差值。

步骤 4　若差值达到值迭代收敛阈值，则末次

计算的值函数即为最优状态值函数，若未达到，则

返回步骤 2，迭代次数增加 1次。

步骤 5　若迭代次数大于最大迭代次数，则末

次计算的值函数即为最优状态值函数，若未达到，

则返回步骤 2，迭代次数增加 1次。

 3.3　路径规划流程

全局路径规划流程见图 10。实现步骤如下：

步骤 1　初始化参数。

步骤 2　以风场预测数据为输入，建立二维风

场模型。

步骤 3　针对风场不确定性，建立二维不确定

风场模型。

步骤 4　以状态集合、动作集合为输入，计算状

态转移概率。

步骤 5　以状态集合、动作集合、目标点位置

为输入，计算 2种风场模型下的即时奖励。

步骤 6　根据浮空器的即时奖励和转移概率，

用值迭代方法计算浮空器的最优状态值函数，并输

出最优状态值函数和最优策略。

步骤 7　以飞行区域内任意位置为起始点，根

据最优状态值函数，获得每次转移的最优动作，结

合风场得到转移方向。

步骤 8　判断是否到达目标点，若到达，则结束

流程，若未到达，则返回步骤 8。

 
 

初始化

建立二维风场
模型

计算即时奖励

值迭代方法计算最
优状态-值函数

到达目标点？

结束

输入风场
预测数据

引入风场不确定性
建立不确定风场模型

计算不确定风场下
的状态转移概率

输出最优状态值函
数、最优策略

每次转移最优动作
和移动方向

Y

N

输入状态集
合、动作集合
目标点位置

输入状态
集合、

动作集合

输入给定区
域内任意起
始点位置

图 10    全局路径规划流程

Fig. 10    Flowchart of global path planning
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 4　仿真结果分析

将第 3节中的模型和方法应用于浮空器的全

局路径规划，通过在 MATLAB2020a环境下建立的

模型进行仿真，验证参数设计和方法流程的有效性

和工程实用性。

 4.1　区域可达性仿真结果分析

在实际任务中，当给定目标点时，浮空器需要

快速机动部署至目标区域实施任务，但是由于浮空

器自身载荷能力、动力设备等限制，导致浮空器的

驱动速度不高，抗风能力较弱。在没有动力甚至在

有一定动力的情况下，若浮空器自身驱动能力无法

补偿风场的不利影响，也会导致浮空器在某些位置

无论采取何种动作均无法达到目标点。

[88.7◦,41.2◦]

umax =

2 m/s umax = 5 m/s

本节主要对浮空器自身驱动速度与给定目标

的可达性之间的关系进行分析，使用的是中国某地

区的 6个气象站点的气象数据，按照第 2节中的方

法得到 19 000 m高度的二维风场分布，给定目标点

为 ，图 11中白色方框所在位置，图 11和

图 12分别为在确定风场和不确定风场的情况下，

在无动力、单个动力设备提供的最大速度

、 时，浮空器在区域内任意位置到

达给定目标的期望时间。

1） 确定风场模型。在确定风场模型下，浮空器

在每个状态下的移动方向由该状态下的风速、风向

及浮空器自身提供的速度唯一确定。图 11和图 12
中栅格的颜色表示到达目标点的期望时间，颜色越

红到达时间越长，根据 19 000 m高度处的风场分布

可知以北风分量为主，西风分量较小。当浮空器无

动力时只能通过风场的作用到达目标点，只有在特

殊几个栅格状态下可以快速部署到目标区域；当浮

空器的单个动力设备提供最大速度为 2 m/s时，浮

空器在某些位置下期望到达时间为 100 h，当某些

位置的期望到达时间过大时，在实际情况下可将其

定义为不可到达点，即起始点不可选在这些位置；

当浮空器的单个动力设备提供最大速度为 5 m/s
时，浮空器在给定区域内的大部分位置到达时间在

10 h以内，只有极少数的状态下期望到达时间为

14 h，该区域内的任意点均可作为起始点。

2） 不确定风场模型。在不确定风场模型下，浮

空器的实际速度和实际转移方向是按照一定的概

率进行分布的，通过 Mont Carlo方法统计得到风场

的分布概率，由图 12可知不确定风场与确定风场

相比，期望时间的分布规律大致相同，风场按照第

2节中的概率分布，导致浮空器在转移到临近状态
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图 11    确定风场下不同最大抗风能力期望到达时间分布

Fig. 11    Distribution of expected arrival time at different speeds in certain wind field
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图 12    不确定风场下不同速度期望到达时间分布

Fig. 12    Distribution of expected arrival time at different speeds in uncertain wind field
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时存在不确定性，根据转移概率和即时奖励（相邻

2个状态之间的飞行时间）来确定状态值函数。随

着浮空器自身提供的驱动速度增加，给定区域内的

各个位置可到达给定目标点的数量增加，因此，浮

空器的水平驱动速度可改变区域内各位置相对于

给定目标点的可达性。

3） 2种风场模型的对比。由图 11和图 12可

知，当浮空器无动力时，对于给定目标点，不确定风

场模型下较为合理期望到达时间占据栅格更多（蓝

色栅格），确定风场模型下不可达的栅格数量更多

（红色栅格）；但是随着浮空器水平驱动能力的加

强，确定风场模型下蓝色栅格的分布和数量与不确

定风场模型下蓝色栅格的分布和数量逐渐一致，说

明浮空器的水平驱动能力可以抵消一部分风场不

确定的影响。

 4.2　最优路径规划仿真结果分析

本文规划的路径为最短时间路径，浮空器在到

达目标点的过程中需不断根据实际风场来选择最

优动作序列，使其能够在最短的时间内快速机动至

目标区域。通过对浮空器在区域内各个位置的期

望到达时间的分析，可以找到状态转移的最优方

向，去除风场的作用，即可得到浮空器在不同驱动

速度下的最优动作序列，浮空器在实际飞行中可按

照最优动作序列控制执行机构作动，为浮空器的飞

行决策提供指导。

[88.7◦,41.2◦]

[86.3◦,42.4◦] [90.8◦,37.3◦]

umax = 2 m/s umax = 5 m/s

图 13和图 14分别为确定风场和不确定风

场下浮空器在不同起始点、不同速度下的最优动作

序列和规划出来的路径。目标点的经纬度坐标设

置 为 ， 起 始 点 经 纬 度 坐 标 设 置 为 ：

、 ，浮空器单个动力设备提

供的最大速度 、 。图 13和

图 14中的黑色箭头为该位置下浮空器的最优速度

方向，红色箭头为风向，在不确定风场中，红色箭头

的长短表示风场分布在该方向的概率大小。
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图 13    确定风场下路径规划和最优动作序列

Fig. 13    Path planning and optimal velocity sequence in certain wind field
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图 14    不确定风场下路径规划和最优动作序列

Fig. 14    Path planning and optimal velocity sequence in uncertain wind field
 

浮空器自身的驱动能力、起始点的位置及风场

模型均会影响浮空器最优策略即最优动作序列的

选择。图 13（a）和图 14（a）中，当浮空器单个动力设

备能提供的最大速度为 2 m/s时，有的位置没有黑

色箭头，说明在这些位置无论浮空器采取何种动

作，都无法到达靠近目标点，因此，在浮空器实际飞

行过程中应该避免到达这些位置；但是当浮空器单

个动力设备能提供的最大速度为 5 m/s时，浮空器

能够在比较短的时间内到达目标点，相同位置下，

由于浮空器自身速度的改变导致浮空器在整个区
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域的可达性也发生改变；对比图 13（b）、图 13（c）和
图 14（b）、图 14（c）针对同一起始点和目标点规划

的路径，在不确定风场下的路径转弯的次数更少，

由于风场的概率分布，浮空器的实际速度也存在概

率分布，导致在不确定风场下浮空器的路径规划更

符合实际情况。

本文所提方法是在对整个风场环境和浮空器

状态空间进行有效的离散化的基础上开展的，与基

于图搜索的路径规划方法有一定的相似之处。

Dijkstra方法是其中比较常用的路径规划方法，主

要通过搜索空间来求解最优路径，因此，搜索效率

不高，尤其是在不确定风场下的路径规划问题，不

适用于本文的研究背景。

 5　结　论

1）本文所提方法能够在不确定二维风场环境

中规划出一条针对目标点的最短时间路径，并能给

出给定区域内各个位置下的最优动作序列和期望

达到时间，为浮空器的实际飞行执行机构作动策略

提供理论依据。

2） 本文所提方法还可提供浮空器在不同水平

驱动能力下针对目标点的区域可达性，为后续浮空

器的飞行策略提供指导。
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Global path planning of stratospheric aerostat in
uncertain wind field

ZHAI Jiaqi，YANG Xixiang*，DENG Xiaolong，LONG Yuan，ZHANG Jinglun，Bai Fangchao

(College of Aerospace Science and Engineering，National University of Defense Technology，Changsha 410073，China)

Abstract： The  path  planning  in  an  unknown  wind  field  is  the  main  application  challenge  for  stratospheric
aerostats,  which  are  a  crucial  platform  for  exploring  the  region  of  near  space.  The  research  object  of  this  paper  is
stratospheric aerostat with certain horizontal actuation which are encountered with low dynamic, huge structural scale
and the flight performance significantly affected by environmental wind field. An approach of two-dimensional global
path planning based on the Markov decision process (MDP) in the wind field is presented, in which the problem of
path planning is regarded as looking for the optimal path with the shortest time required for rapid deployment from the
current location to the target. The actual wind vector field is not known exactly and may deviate significantly from the
wind velocities estimated by the model. Since the exact wind vector field is unknown, it is possible that it will differ
greatly from the model's predicted wind velocities.  To address this issue, our technique explicitly incorporates wind
uncertainty into the path planning algorithm, and designs the related parameters of approach in order to establish the
determined wind field model and the uncertain wind field model . To solve this problem, we developed a method that
explicitly accounts for wind uncertainty in the path planning algorithm and designs the relevant approach parameters
to  create  both  a  determined  wind  field  model  and  an  uncertain  wind  field  model.  The  reachability  of  aerostat  with
horizontal actuation in a given region relative to the target under different wind field models is compared, in addition,
the shortest  flight time path and the optimal action sequences are planned. The numerical simulations show that the
optional path and actions sequence change with difference of the positions of start/target, the horizontal actuations and
wind field models. The numerical simulations also show that the regional accessibility enlarges and the difference of
the influence between two wind field models on the two-dimensional global path planning of the aerostat  decreases
with increase of the horizontal actuation of the aerostat.

Keywords： Markov  decision  process； stratospheric  aerostat； path  planning； uncertainty  of  wind  fields；
reachability
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星载相控阵天线传热路径设计与热流分析

吴优1，孔林1，*，孙强强1，张济良2

(1.   长光卫星技术有限公司，长春 130033； 2.   中国电子科技集团公司第五十四研究所，石家庄 050081)

摘　　　要：为满足星载相控阵天线多热源、高功耗、大功率密度散热问题，设计了由外敷热

管和预埋热管组成的十字交叉热管网络，将点热源转化为面热源，同时借助 U 型热管耦合+Z 板

与±Y 板，强化蜂窝板间换热，通过有限元模型对整星进行热流分析，并进行试验验证。仿真结果

表明：U 型热管传导了 32.9% 的相控阵天线热耗，其中 66.6% 传导至处于阴影区的+Y 板，

33.4% 传导至处于阳照区的−Y 板。试验结果表明：整星在长时峰值工作模式下，热管自身温差小

于 1 ℃，相控阵天线温度满足接口要求。热管网络满足整星长时峰值工作散热能力需求，多次十字

交叉热管网络得到验证，U 型热管耦合+Z 板和±Y 板，解决了单个蜂窝板散热能力不足问题。

关　键　词：相控阵天线；热管网络；传热路径；有限元；热流分析
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卫星通信具有传输距离远、覆盖面广、功能多

样等优点，以 SpaceX公司 [1] 为代表纷纷组建低轨

通信卫星星座。有源相控阵天线的高增益、多点波

束、波束在轨重构等特点切合并满足人类对于大容

量卫星通信的需求 [2-4]。目前星载相控阵技术已得

到广泛应用，但相控阵天线热流密度大，发射/接收

（transmitter and receiver，T/R）组件对温度敏感，高温

会影响阵面相位控制精度，甚至会导致电子元器件

失效[5-6]，故热控措施对保障相控阵天线电性能至关

重要。

对于地面应用相控阵天线， Scott [7] 采用闭式空

气循环和液冷相结合方式对天线阵面进行散热。

Agrawal等 [8] 将功率组件安装在密封冷板上，通过

强迫液冷方式降温。宋正梅 [9] 对比 S型通道和微

型通道的冷板对相控阵天线散热能力影响。对于

空间应用相控阵天线，  Parlak和 Mcglen  [10] 采用

4根槽道热管将固态放大器热耗传导至散热面进行

散热。Nakagawa等 [11] 提出将脉动热管和环路热管

技术应用于相控阵天线设计内部，通过热管蒸发和

冷凝带走内部功耗。此外，还有已在轨应用方案，

如 IRIDIUM载有 3块 L频段相控阵板，每块板预

埋 2根热管，连到每个 T/R组件底板上，用于限制

T/R组件温度上限[12]。GLOBALSTAR载有 1个 S频

段发射阵，1个 L频段接收阵，功率放大器安装在固

体铍上，通过热管将热量传导至散热面 [13]。日本的

WINDS试验卫星 [14] 搭载了 TX波段和 RX波段相

控阵天线，天线尺寸为 1 420 mm×920 mm×1 500 mm，

质量为 200 kg，天线自带散热板用于控温。

目前，地面相控阵天线应用的风冷和液冷技术

难以推广至卫星设备，对星载相控阵天线传热路径

进行分析设计的研究工作少有公开专题报道。本

文对某型低轨宽带通信卫星搭载的 3副高度集成

Ka频段相控阵天线进行热控设计，从热流分布角

度对热管网络进行定量分析，并进行试验验证。为

后续星载相控阵天线传热路径设计提供参考。

 1　Ka频段相控阵天线

某型低轨宽带通信卫星搭载 2副 Ka频段相控

阵收发天线和 1副 Ka频段相控阵发射天线，每副

相控阵收发天线具备 4个接收波束和 2个发射波

束，接收波束和发射波束间相互独立，接收波束仅
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具备开关 2种状态，相控阵发射天线具备 2个发射

波束，所有发射波束相互独立。相控阵天线采用集

成式设计，天线阵子下方为 T/R组件，T/R组件板卡

沿宽度方向布置，板卡与侧壁交换散热，电源和处

理信息模块位于底板安装面，故相控阵天线散热面

分为 2个侧面和安装面三部分，相控阵天线结构如

图 1所示，工作模式和对应的热耗分布如表 1所

示，工作模式多样，不同的工作模式对应的热耗差

异大，且 2个侧面为主散热面。相控阵天线安装面

和侧面与整星接口验收温度上限为 55 ℃。
 
 

发射组件 发射组件接收组件

侧面散热面

侧面散热面
140 mm 130 mm

222 mm

297 mm

212 m
m

392 mm

(a) 相控阵收发天线 (b) 相控阵发射天线

图 1    相控阵天线结构

Fig. 1    Phased array antenna structure
 
 

表 1    Ka频段相控阵天线工作模式及热耗
 

Table 1    Ka band phased arrray antenna working mode and heat dissipation W　

类型 工作模式
热耗

侧面 底面 合计

相控阵收发天线

待机/复位/波束关/在轨重构 47 29 76
接收关/发射波束1 112 51 163
接收关/发射波束2 112 51 163
接收关/发射双波束 177 77 254
接收开/发射波束1 156 54 210
接收开/发射波束2 156 54 210

接收开/发射合波束/双波束 196 104 300

相控阵发射天线

待机/复位/波束关/在轨重构 15 24 39
发射波束1 100 50 150
发射波束2 100 50 150

双波束/合波束 175 95 270
 

图 2为卫星构型，采用倒梯形延展板结构，即

对地板面积小，对天板面积大，各蜂窝板面积如表 2

所示，卫星运行在 86°倾角，880 km圆轨道，沿+x 方

向飞行，+z 轴对地定向，三轴稳定，相控阵天线需要

建立星地馈电链路和用户链路，且波束角为 60°，因

此，其仅可安装在对地面+Z板。
 
 

表 2    各蜂窝板面积
 

Table 2    Area of each honeycomb panel m2　

类型 总面积 延展板面积

+X 0.78 0.26
−X 0.78 0.26
+Y 1.30
−Y 1.30
+Z 2.00 0.58
−Z 2.08 1.36

 

 2　传热路径设计

卫星在轨 β 角（太阳矢量与轨道平面夹角）变

化范围为 [−90°,90°]，仿真中太阳常数取 1 367 W/m2，

地球反照系数取 0.3。图 3为到达卫星各蜂窝板太

阳辐照和地球反照热流密度，可以得出卫星±Y板

受太阳交变热流影响，散热能力波动大。表 3为到

达各蜂窝板地球红外热流密度，可以得出到达

+Z板红外热流密度最大。设计方案中，整星外表

面全开散热面，±Y板和−Z板对天面选用低吸收/发

 

x

y

z

O +X板

−X板

+Y板

−Z板

+Z板

图 2    整星坐标系及构型

Fig. 2    Satellite coordinate system and configuration
 

1128 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



射比且稳定的铈玻璃二次表面反射镜 (optical solar
reflector,OSR)，±X板、+Z板和−Z延展板对地部分

喷涂低吸收/发射比 KS-ZA无机白漆。

假设蜂窝板温度均匀且为 20 ℃，利用式 (1)计
算各个蜂窝板在轨散热能力，整星热控涂层表面辐

射属性如表 4[15-16] 所示，对同一蜂窝板不同 β 角下

散热能力进行平均，如表 5所示。

Q = εσAT 4−α(q1+q2)A−εq3A （1）

式中：Q 为蜂窝板散热量；σ 为玻尔兹曼常数；q1 为

到达卫星某一表面太阳辐照热流密度；q2 为到达卫

星某一表面地球反照热流密度；q3 为到达卫星某一

表面红外热流密度；α 为热控涂层太阳吸收率；ɛ为
热控涂层红外发射率；A 为相应蜂窝板面积。

若不计延展板背部散热能力，+Z板在轨平均

散热能力为 359.8 W，远小于 3副相控阵天线峰值

870 W热耗，方案设计中将+Z板与±Y板耦合散热。

相控阵天线侧面为 T/R组件散热面，天线面积

小，自身辐射散热能力不足，采用热管将侧面热耗

传导至安装面蜂窝板。由于毛细芯结构限制，加工

工艺要求折弯内径不小于弯曲厚度的 6倍，故沿相

控阵天线长度方向布置热管受天线高度限制，只能

沿高度方向布置热管。热管与热源接触面积小，通

过增加热管数量来增大换热面积，2副相控阵收发

天线分别外敷 8根 L型热管，相控阵发射天线外敷

6根 L型热管。采用预埋热管将相控阵天线点热源

扩展为面热源，同时考虑到+Z板与±Y板耦合，预

埋热管沿蜂窝板宽度方向布置，L型外敷热管与预

埋热管形成多次十字交叉网络，热管布局及命名如

图 4所示。

 

表 3    到达蜂窝板地球红外热流密度
 

Table 3    Infrared reached on

satellite panels W/m2　

β
红外热流密度

+X +Y +Z −X −Y −Z

−90°～90° 51.0 43.0 183.2 49.7 44.0 0

 

表 4    热控涂层参数[15-16]

Table 4    Surface coating parameters[15-16]

热控涂层 α（寿命初期） α（寿命末期） ε

KS-ZA 0.13 0.22 0.92
OSR 0.08 0.13 0.79

 

表 5    各蜂窝板在轨寿命末期平均散热能力（20 ℃）
 

Table 5    Average heat rejection at end

of each honeycomb panel’s life ( 20 ℃) W/m2　

热控涂层 类型 散热能力

KS-ZA +X 295.8
OSR +Y 247.0

KS-ZA
+Z 179.9
−X 294.4

OSR
−Y 246.0
−Z 300.0
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图 3    到达蜂窝板太阳辐照和地球反照平均值

Fig. 3    Average solar irradiation and albedo reached on

satellite panels
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图 4    十字交叉热管网络

Fig. 4    Crisscross heat pipe network
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采用 6根外敷 U型热管，将±Y板和+Z板耦合

在一起，U型外敷热管与+Z板预埋热管沿长度方

向表贴，减小传热热阻，且通过 4根 L型外敷热管

将±Y板热耗传导至−Z板，增强整星耦合散热能

力，热管布局及命名如图 5所示。
  

x

y
O

z WF_U1 WF_U2

WF_U3

WF_U4
WF_U5 WF_U6

WF_L1

WF_L2

WF_L3

WF_L4

WF_+Y1
WF_+Y2

WF_+Y3

WF_−Y2
WF_−Y3

传热路径

传
热
路
径

WF_−Y1

图 5    热管网络传热路径

Fig. 5    Heat transfer path of heat pipe network
 

卫星在地面进行试验验证时，整星支腿位

于+Z面，整星传热路径由下至上，热管可以利用重

力作用，在试验状态下使得所有热管均起作用。若

选型热管均在传热能力范围内，即可以保证试验结

果与在轨一致。

 3　热流分布仿真分析

为直观了解热管网络作用及相控阵天线能量

流动，使用有限元模型对整星峰值工作模式进行分

析，当卫星在轨热平衡时，节点 i 的方程如式 (2)所
示，对于卫星的各个节点均有类似方程，所有方程

联合可以得出各个节点的温度。∑
j

Di, j

(
T j−Ti

)
+
∑

j

Ei, jσ
(
T 4

j −T 4
i

)
+

(αS iSϕ1i+αS iErϕ2i+εiEeϕ3i) Ai+Pi = (mc)i
dTi

dτ
（2）

式中：Di,j 为节点间传导网络系数；Ei,j 为节点间辐射

网络系数；Pi 为节点内热源；S 为太阳辐照常数；

Er 为地球表面对太阳辐照的反射密度；Ee 为地球表

面红外辐射密度；φ1i 为节点 i 对太阳直接辐射的角

系数；φ2i 为节点 i 对太阳辐射的地球反照的角系

数；φ3i 为节点 i 对地球红外辐射的角系数；αSi 为节

点 i 对应的太阳吸收率；εi 为节点 i 对应的红外发

射率。

仿真设置热控涂层为末期属性、冬至日、

β−60°工况，所有单机在轨常开，整星工作模式恒定

不变，其中 2副相控阵收发天线以接收开/发射合波

束模式工作，相控阵发射天线以单波束模式工作，

蜂窝板热耗分布如表 6所示，仿真结果如图 6所示。

对相控阵天线传热路径进行分析，统计结果如

表 7所示，约定以研究对象吸收能量为正值，向外

发出能量为负值。相控阵收发天线 1热耗 300 W，

在轨吸收外热流 37 W，向空间辐射 69.3 W，向+Z板

辐射 4.1 W，通过安装面向+Z板传导 120.2 W，通过

8根外敷热管向+Z板传导 143.4 W，外敷热管传递

热耗占侧面热耗的 73.1%；相控阵收发天线 2与此
 

表 6    仿真工况下蜂窝板热耗分布
 

Table 6    Heat dissipation distribution of

honeycomb panels under simulation conditions W　

类型 热耗

−X蜂窝板 194.1

+X蜂窝板 189.1

+Y蜂窝板 72.8

−Y蜂窝板 34.6

+Z蜂窝板 757.5

−Z蜂窝板 876.6

 

表 7    相控阵天线热流分布
 

Table 7    Phased array antenna heat flow

distribution W　

类型
相控阵收发

天线1
相控阵收发

天线2
相控阵

发射天线

向空间辐射 −69.3 −67.8 −44.3

向+Z板传导 −120.2 −122.1 −32.7

向+Z板辐射 −4.1 −4.4 −1.7

吸收外热流 37.0 36.0 24.0
WF_XKZSF1/2_1
(WF_XKZFS_1)

−19.3 −18.1 −9.3

WF_XKZSF1/2_2
(WF_XKZFS_2)

−18.0 −16.8 −17.0

WF_XKZSF1/2_3
(WF_XKZFS_3)

−19.6 −14.2 −21.1

WF_XKZSF1/2_4
(WF_XKZFS_4)

−21.4 −11.2 −10.3

WF_XKZSF1/2_5
(WF_XKZFS_5)

−19.0 −20.3 −17.1

WF_XKZSF1/2_6
(WF_XKZFS_6)

−17.2 −19.5 −20.5

WF_XKZSF1/2_7 −14.8 −20.7

WF_XKZSF1/2_8 −14.1 −20.9

内热源 300.0 300.0 150.0
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图 6    仿真温度云图

Fig. 6    Simulation temperature
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相似。相控阵发射天线热耗 150 W，在轨吸收外热

流 24 W，向空间辐射 44.3 W，向+Z板辐射 1.7 W，

通过安装面向+Z板传导 32.7 W，通过 6根外敷热

管向+Z板传导 95.3 W，外敷热管传递热耗占侧面

热耗的 95.3%。WF_XKZSF1_7/8、WF_XKZSF2_3/4、
WF_XKZFS_1/4传导功率相对其他热管要低，主要

原因是蜂窝板中间区域温度高，热阻相同情况下，

热流向低温区流动。

表 8为热管传导功率，+Z板预埋热管中 YM_+
Z2/6传导功率最大，YM_+Z4传导功率最小。U型

外敷热管中，WF_U2/5传导功率最大，其余 4个

U型热管传导功率相近。β−60°工况下，+Y板处于

阴影区，−Y板处于阳照区，可以得出处于阴影

区+Y板热管传导功率大，+Y板预埋热管最大传导

功率为 51.9  W，−Y板预埋热管最大传导功率为

31.2 W。+Y侧 L型外敷热管向−Z板传导 33.6 W，

−Y侧 L型外敷热管向−Z板传导 35.4 W。

表 9为蜂窝板间热流分布，+Z板向空间辐射

773.5 W，吸收外热流 396.9 W，6根 U型外敷热管

从+Z板传导 247.3 W至±Y板，相当于 3副相控阵

天线热耗的 32.9%，太阳帆板红外辐射对+Z板加热

4.8 W，通过舱内蜂窝板间向外辐射 36.5 W。−Z板

向空间辐射 927 W，吸收外热流 246.6 W，4根 L型

外敷热管从±Y板传导 69 W至−Z板，太阳帆板红

外辐射对−Z板加热 0.3 W，通过舱内蜂窝板间辐射

吸收 44.6 W。+Y板向空间辐射 212.7 W，吸收外热

流 31 W，6根 U型外敷热管从+Z板传导 164.8 W至

+Y板，太阳帆板红外辐射对+Y板加热 10.5 W，通

过舱内蜂窝板间向外辐射 2 W。−Y板向空间辐射

228 W，吸收外热流 159.3 W，6根 U型外敷热管从

+Z板传导 82.5 W至−Y板，太阳帆板红外辐射对

−Y板加热 11.5 W，通过舱内蜂窝板间向外辐射 2 W。

±Y板向空间辐射功率相差无几，说明 U型热管起

到了耦合±Y板和+Z板作用。
 
 

表 9    蜂窝板间热流分布
 

Table 9    Heat flow distribution between honeycomb panels W　

类型 空间辐射散热 吸收外热流 U型热管传导 L型热管传导 太阳帆板 舱内蜂窝板间辐射

+Z板 −773.5 396.9 −247.3 4.8 −36.5

−Z板 −927.0 246.6 69.0 0.3 44.6

+Y板 −212.7 31.0 164.8 −33.5 10.5 −2.0

−Y板 −228.0 159.3 82.5 −35.5 11.5 −2.0
 

通信卫星为保障在轨业务能力，选用太阳电池

阵驱动机构 (solar array drive assembly，SADA)作为

太阳帆板活动组件，在卫星姿态不变前提下，帆板

对日定向获取能源，仿真分析得出帆板离星体较

远，与星体辐射换热量少。舱内蜂窝板间表面辐射

热阻和空间辐射热阻大，蜂窝板间辐射换热量占比

小，在通信卫星等温化设计中应更依赖于热管进行

传热。

 4　试验验证

整星热管网络设计在初样星进行试验验证，单

机均为初样件。试验在 KM6000真空罐内进行，整

星不带太阳帆板，采用远红外加热笼闭环控温来模

拟外热流，试验状态如图 7所示。试验工况与仿真

工况一致，热控涂层末期属性、冬至日、β 为−60°、

所有单机在轨常开，工作模式恒定不变，其中 2副

 

表 8    热管传导功率
 

Table 8    Heat pipe conduction power W　

序号 类型 传导功率

1 YM_+Z1 41.2

2 YM_+Z2 86.2

3 YM_+Z3 41.9

4 YM_+Z4 14.6

5 YM_+Z5 43.2

6 YM_+Z6 90.2

7 YM_+Z7 41.5

8 WF_U1 39.3

9 WF_U2 47.7

10 WF_U3 35.9

11 WF_U4 36.9

12 WF_U5 50.2

13 WF_U6 37.3

14 YM_+Y1 51.9

15 YM_+Y2 40.2

16 YM_+Y3 15.7

17 YM_−Y1 31.2

18 YM_−Y2 11.0

19 YM_−Y3 3.7

20 WF_L1 15.2

21 WF_L2 18.4

22 WF_L3 19.4

23 WF_L4 16.0
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相控阵收发天线以接收开/发射合波束模式工作，相

控阵发射天线以单波束模式工作，为了解传热路

径，在热管网络上黏贴测温点，如图 8和图 9所示。

相控阵天线在真空罐内无法完成发射激励，采

用表贴加热片方式进行热耗补偿。加热片均黏贴

在侧面散热面处，在侧板喷漆前黏贴，随天线侧板

一同喷漆，不影响单机表面发射率。经桌面联试实

测，每台相控阵收发天线需补偿 32 W，相控阵发射

天线需补偿 14 W。

表 10为工况稳定时十字交叉热管网络温度分

布，T17、T19、T21、T23为相控阵收发天线 1外敷

热管温度，稳态工况下温度分别为 43.7，38.6，47.3，
43.5 ℃，T25、T27、T29、T31为相控阵收发天线 2
外敷热管温度，稳态工况下温度分别为 46.7，45.8，
47.2， 37.6 ℃， T19和 T31温度最低，与之对应的

T23和 T27温度较高。T33和 T35为相控阵发射天

线对应的外敷热管，稳态工况下温度分别为 40.9 ℃
和 42.4 ℃，两者温度相近。贴在+Z板上的测温点

T10～T15和 T36～T38温度差异明显，表现为中心

区域温度高，向±X两侧温度降低，主要原因是中心

区域功耗集中，且相控阵发射天线安装面预埋热管

无对应的 U型外敷热管将热量传导至±Y板，+Z板

中心热传导路径较差。

蜂窝板中心测温点 T38温度与周边外敷热管

测温点 T21、T23、T25、T27、T33、T35最大温差为

4.1 ℃，说明多次十字交叉热管网络起了传导和均

温作用。但 T36与周边测温点 T17/T19温度相差

 

表 10    十字交叉热管网络温度分布
 

Table 10    The crisscross heat pipe networks

temperature distribution ℃　

热管 位置 稳态温度

T10 YM_+Z2+Y侧 32.3

T11 YM_+Z2−Y侧 32.9

T12 YM_+Z3 35.8

T13 YM_+Z5 37.9

T14 YM_+Z6+Y侧 32.0

T15 YM_+Z6−Y侧 32.2

T17 WF_XKZSF1_2 43.7

T19 WF_XKZSF1_4 38.6

T21 WF_XKZSF1_5 47.3

T23 WF_XKZSF1_7 43.5

T25 WF_XKZSF2_2 46.7

T27 WF_XKZSF2_4 45.8

T29 WF_XKZSF2_5 47.2

T31 WF_XKZSF2_7 37.6

T33 WF_XKZFS_2 40.9

T35 WF_XKZFS_5 42.4

T36 YM_+Z1 30.0

T37 YM_+Z7 30.1

T38 YM_+Z4 45.0

 

图 7    初样星真空热试验

Fig. 7    Prototype satellite thermal vacuum test
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图 8    +Z板测温点

Fig. 8    +Z panel temperature measurement points
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图 9    热管网络传热路径测温点

Fig. 9    Heat pipe network heat transfer path temperature

measurement points
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13.7 ℃， T37与与周边测温点 T29/T31温度相差

17.1 ℃，说明单次十字交叉热管网络由于接触面积

少，热传导效果并不明显。

表 11为热管传导网络温度分布，单根热管本

体温差均不大于 1 ℃，说明热管传热有效性，同时

验证了热管耦合±Y板和+Z板散热能力。U型热管

中 WF_U3与 WF_U4温度最高。T49与 T67间隔

+Y板，温差为 6.1 ℃；T55与 T69间隔−Y板，温差为

5.8 ℃；T76与 T51间隔+Y板安装，温差为 12.5 ℃；

T78与 T57间隔−Y板安装，温差为 11 ℃；从图 5可

以看出 U型外敷热管与 L型外敷热管通过预埋热

管搭接，热管间接触面积大小影响传热效率，进而

影响相互搭接热管间温度梯度。

相控阵收发天线 1热管接口最高温度 T21为

47.3 ℃，安装面 T71温度为 32.1 ℃。相控阵收发天

线 2热管接口最高温度 T29为 47.2 ℃，安装面 T80
温度为 30.4 ℃。相控阵发射天线热管接口最高温

度 T35为 42.4 ℃，安装面 T38温度为 45 ℃。试验

结果满足载荷对整星安装接口为 55 ℃ 要求，热管

网络满足整星使用要求。

 5　结　论

1） 整星在峰值（热耗 2 100 W）工作模式下，相

控阵天线最高温度为 47.3 ℃，小于 55 ℃ 验收要求，

热管网络设计满足使用要求。

2） U型外敷热管从+Z板传导 247.3 W热耗，其

中 66.6% 传导至+Y板，33.4% 传导至−Y板，使得处

于阳照区的−Y板和处于阴影区的+Y板空间辐射

能力相近，解决了单个蜂窝板散热能力不足问题。

3） +Z蜂窝板向舱内辐射 36.5 W，舱内表面辐

射热阻和空间辐射热阻大，蜂窝板间辐射换热量占

比小，通信卫星等温化设计需依靠热管等高导热

材料。

4） +Z板中间区域测温点最大温差为 4.1 ℃，多

次十字交叉热管网络传热能力得到验证；但边缘单

次十字交叉热管间最大温差为 17.1 ℃，传热效率较

低；在热管网络设计中，应尽量增大热管间接触面

积，减小传导热阻，增大传热效率。
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Heat transfer path design and heat flow analysis of
satellite phased array antenna

WU You1，KONG Lin1，*，SUN Qiangqiang1，ZHANG Jiliang2

(1.   Chang Guang Satellite Technology Co.，Ltd.，Changchun 130033，China；

2.   The 54th Research Institute of CETC，Shijiazhuang 050081，China)

Abstract： The  crisscross  heat  pipe  network  was  designed  to  convert  the  point  heat  source  into  a  surface  heat
source in order to meet the heat rejection of multiple heat sources, high power dissipation, and large power density of
the satellite phased array antennas, consisting of external heat pipes and embedded heat pipes, Additionally, U-shaped
heat pipes coupling +Z panel and ±Y panel were used to strengthen the heat transfer between honeycomb panels, the
satellite heat flow was analyzed by finite element model and experimentally verified. The simulation results show that
the  U-shaped  heat  pipes  conduct  32.9%  of  the  satellite  phased  array  antennas  heat  dissipation,  of  which  66.6%  is
conducted to the +Y panel in the shaded region and 33.4%  to the −Y panel in the sunlight region. According to the
experimental  findings,  phased  array  antennas'  temperatures  meet  interface  requirements  and  the  temperature
differential between the heat pipes was less than 1 °C during the satellite's long-term peak operating mode. The heat
pipe network meets the heat rejection of the satellite long-time peak working mode, the crisscross heat pipe network
has  been  verified,  and  the  U-shaped  heat  pipes  couple  +Z  panel  and  ±Y  panels,  which  solves  the  problem  of
insufficient heat rejection of single honeycomb panel.

Keywords： phased array antennas；heat transfer path；heat pipe network；finite elements；heat flow analysis
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基于主被动层析融合的碳烟火焰多参数场重建

高包海1，2，齐宏1，2，*，史景文1，2，牛志田1，2，任亚涛1，2，何明键1，2

(1.   哈尔滨工业大学 能源科学与工程学院，哈尔滨 150001；

2.   哈尔滨工业大学 空天热物理工业和信息化部重点实验室，哈尔滨 150001)

摘　　　要：为克服实际工程应用中火焰辐射特性未知导致对火焰温度和辐射特性协同重建的

低效率和低精度难题，结合主动激光层析吸收光谱和被动辐射成像技术，提出一种基于主被动层析

融合的高温碳烟火焰多物理场协同重建的新方法。结合多谱段下激光层析透射测量信号和火焰自发

辐射光场测量信号，根据火焰弥散介质辐射传输机理建立主被动层析的多场协同重建模型，对数值

模拟高温碳烟火焰和耶鲁大学实验燃烧火焰的三维辐射物性场、温度场及气固两相燃烧产物组分浓

度场的协同重建进行模拟研究，并对多种测量信号的随机误差进行误差传递分析。结果表明：当激

光信噪比大于 25 dB 时，模拟火焰衰减系数场重建的相关系数接近 1，重建的温度场与真值吻合较

好；当激光信噪比大于 30 dB 时，实验火焰碳烟颗粒浓度场重建的相关系数接近 1，温度场重建相

关系数约为 0.83；光场信号测量噪声对温度重建精度的影响比激光测量噪声显著，应尽可能保证激

光与光场测量系统的标定精度。

关　键　词：主动激光层析；光场成像技术；高温碳烟火焰；辐射反问题；多参数场重建
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燃烧作为将化石燃料能源转换为可利用热能

的主要有效途径，广泛存在于各种工程领域，如火

力发电、高温冶金、燃气轮机和航空发动机，对其

进行深入的理论研究，有助于理解燃烧的本质和规

律，为进一步改进燃烧系统和优化设备运行提供参

考[1-2]。由于燃烧是一个复杂的物理化学过程，其燃

烧产物的温度和组分浓度等状态参量具有时空非

均匀特性，直接影响燃烧的能量转换效率及设备的

安全性 [3-4]。因此，为了提高燃烧效率，降低污染物

排放，需要对燃烧过程进行全面深入的研究。燃烧

诊断技术能够采集反映燃烧系统工作过程的多种

状态信息，是一种有效的监测手段，愈发受到学者

们的重视。

火焰温度作为燃烧效率和状态判断的最有效

参数，可以为燃烧机理的研究提供有效的参考数

据 [5]。此外，典型燃料的燃烧产物如 CO2、H2O、碳

烟颗粒等组分浓度分布，也直接反映了设备燃烧室

内的燃烧状态和燃烧效率 [6]。目前，现有的火焰温

度及组分浓度测量方法主要分为接触式和非接触

式。其中，接触式方法是基于各类探针实现测量 [7]，

具有价格相对低廉、操作简单、安装方便等优点。

但探针属于消耗品，长期测量综合成本较高，且侵

入式的探针会破坏燃烧火焰本来的流场，影响燃烧

状态参数的准确测量。此外，接触式方法难以正常

工作于超高温、高压的特殊环境，且仅能实现单点测

量，对燃烧状态整场评估提供的参考信息十分有限[8]。

随着近些年激光、光电子等技术的迅速发展，极大

推动了非接触式测温技术的理论研究和实际应用[9-10]，
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凭借其非入侵无损测量、高光谱高时空分辨率的优

点，逐渐成为新型燃烧诊断测量技术的研究重点。

其中，基于光学的测温方法具有高分辨率、谱段宽

泛、操作简单、成本低廉、耐受高温、精确可靠等

显著优势，在燃烧领域得到较为广泛的应用，如辐

射光谱法、吸收光谱法、散射光谱法等[11-14]。

应用于高温火焰燃烧诊断的光学测量方法根

据探测信号源的不同又可分为主动式光学层析探测[15]

（激光光谱）和被动式光学层析探测 [16]（发射光谱）。

主动式光学层析探测方法的本质是利用入射激光

经过高温火焰时物理特性与火焰内部物性、温度、

组分浓度等参数场的耦合作用关系来实现对火焰

状态参量的测量诊断。近年来，学者们利用多种激

光光谱技术对火焰测量做了大量研究，如 Hanson
和 Falcone[17] 采用可调谐半导体激光吸收光谱（tunable
diode  laser  absorption  spectroscopy，TDLAS）测量技

术，应用于平焰炉燃烧组分的测量，实现了基于双

线比值法的视线积分测量；Dennis等[18] 通过搭建相

干反斯托克斯拉曼光谱（coherent anti-Stokes Raman
spectroscopy，CARS）系统对某燃气轮机模型燃烧室

进行了 5 kHz的单激光温度测量；Cai等 [19] 实现了

基于层析化学发光法的三维火焰重建测量，并采用

了多路复用的 TAS系统，实现了对低压氢气平焰的

温度空间分布测量。

被动式光学层析探测方法是基于火焰自身发

射光谱或图像，结合层析重建算法，实现火焰内部

温度等参数场的测量。其中，基于火焰辐射图像的

诊断方法凭借其高空间分辨力成为目前被动光学

层析探测技术发展的主流。Worth和 Dawson[20] 采
用了单相机多角度采样的方式，实现了稳态Mckenna
火焰的三维重建研究；Hossain等 [21] 进一步提出了

基于多光纤阵列的探测层析成像设备，根据采集的火

焰图像实现了火焰三维温度分布的测量。文献 [22-23]
同样采用了多相机测量系统，对电站锅炉和工业炉

膛开展了炉内火焰的三维温度场分布可视化研

究。文献 [24-28]均开展了基于高光谱成像设备的

燃烧诊断技术相关的研究，实现了对高温火焰的温

度测量。Thurow等 [29] 基于光场成像的燃烧诊断技

术，提出了三维解卷积方法，对气体火焰温度、碳烟

组分浓度的三维空间分布进行了测量重建研究。

文献 [30-31] 采用聚焦型光场相机对高温发光火焰

的三维温度场进行了实验测量研究，并对测量过程

中相机硬件组装、火焰光场信号采集、强度标定及

几何标定等硬件参数校核过程进行了相关的研

究。Qi等 [13, 32-33] 建立了适用于半透明弥散介质火

焰的光场成像模型，并结合不同反问题算法实现了

火焰三维温度场和辐射物性场协同重建数值模拟

和试验研究。

然而，无论是主动式还是被动式光学层析燃烧

诊断方法，都无法实现对高温火焰的温度及燃烧产

物组分浓度场的三维空间协同重建。因此，本文提

出主被动光学层析融合探测方法，将主动激光层析

吸收光谱技术和被动光场辐射成像层析探测技术

相结合，建立了火焰三维温度场、辐射物性场、燃

烧产物组分浓度场等多物理场协同重建模型与测

量方法。采用激光主动光学层析技术，消除火焰自

身辐射干扰的影响，获取准确的火焰单光谱辐射特

性参数；在此基础上，利用已知的单光谱辐射物性

（由激光主动层析所获取），结合被动光场层析探测

技术，精确重建火焰的三维温度分布；在温度场精

确重建的基础上，根据不同特征光谱下火焰介质的

辐射物性参数，采用逆问题分析求解方法，重建气

固两相的燃烧产物组分浓度场分布。

 1　主被动层析融合测量模型

 1.1　主动激光层析模型

一束单色准直激光穿过高温碳烟火焰时，激光

强度会由于燃烧产物（气体分子和碳烟颗粒）的吸

收而衰减，也会随高温火焰的背景辐射而增强，如

图 1所示，对于初始光强为 Iλ,0 的探测激光，穿过火

焰有效距离 L 后的透射辐射强度 Iλ,t 可表示为

Iλ,t = Iλ,0 exp(−βλL)+Eλ,flame （1）

式中：Eλ,flame 为背景辐射增强项；βλ 为燃烧产物的光

谱衰减系数，包括气体分子的吸收和碳烟颗粒的衰

减，即 βλ = κλ,abs + βλ,ext。
  

激光器
L

Iλ, 0

Eλ, flame

Iλ, t

光电探测器

图 1    主动激光层析示意图

Fig. 1    Schematic of active laser tomography
 

气体分子对激光的吸收存在显著的光谱选择

性，但其吸收谱线较窄，对调制激光的吸收信号一

般只会出现在吸收谱线的中心频率处，气体分子的

光谱吸收系数 κν,abs 为

κν,abs = S (T, ν)ϕ (ν) XP （2）

式中：S (T,v)和 ϕ (v)分别为谱线的线强函数和线型

函数，其具体计算公式和气体分子吸收谱线数据库

可参考 HITRAN online[34]，所采用的线型为 Viogt函
数；X 为气体的体积分数；P 为火焰流场总压，对于

所研究的扩散火焰可取标准大气压，101 325 Pa；
v 为波数，即波长 λ 的倒数；T 为温度。
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碳烟颗粒对激光强度的衰减由吸收和散射共

同造成，但对于大部分碳氢燃料火焰，且由于探测

激光波长（500～ 1 000  nm）远大于碳烟颗粒直径

（5～30 nm），在 Rayleigh假设 [4] 中，碳烟颗粒的散

射影响可以忽略不计，碳烟的衰减系数等于吸收系

数，即

βλ,ext =
6πE (m) fv

λ
（3）

式中： fv 为碳烟颗粒的体积分数；E(m)为碳烟的吸

收函数，可表示为[35]

E (m) = − Im
[

m2−1
m2+2

]
（4）

其中： Im为取复数虚部；m 为碳烟颗粒的复折射

率，m = n – ik，其与波长 λ 关系为{
n = 1.811+0.126 3lnλ+0.027ln2λ+0.041 7ln3λ

k = 0.582 1+0.121 3lnλ+0.230 9ln2λ+0.01ln3λ

（5）

式中：n 和 k 分别为折射因子和吸收因子。

火焰中气固两相燃烧产物对不同波段入射激

光信号的衰减不同，气相产物 H2O在可见光波段对

激光吸收远远小于碳烟颗粒，入射激光信号的衰减

可以看作仅由碳烟颗粒的吸收导致，因此，式 (1)
变为

Iv,t = Iv,0 exp
(
−βv,extL

)
+Ev,flame （6）

式中：下标 v表示可见光波段。

由于激光探测的谱带较窄，且火焰自身辐射强

度远远小于激光强度，可直接忽略火焰背景辐射对

激光信号强度的影响，即认为 Ev,flame = 0，对于非均

匀火焰，透射激光信号可以表示为

Iv,t = Iv,0 exp

[
−

N∑
i=1

(
βi,extli

)]
（7）

式中：βi,ext 为第 i 个网格的衰减系数；li 为激光穿过

第 i 个网格的有效长度；N 为激光穿过的有效网格数。

可将式 (7)改写为

ln
(
I0/Iv,t

)
= l1β1+ l2β2+ · · ·+ lnβN （8）

根据层析理论，当有 M 条探测激光时：
ln
(
I0

/
Iv,t1
)
= l11β1+ l12β2+ · · ·+ l1NβN

ln
(
I0

/
Iv,t2
)
= l21β1+ l22β2+ · · ·+ l2NβN

...

ln
(
I0

/
Iv,tM
)
= lM1β1+ lM2β2+ · · ·+ lMNβN

（9）

可将式 (9)转为矩阵的形式：

It,M×1 = LM×N ·βN×1 （10）

式中：It 为由 M 条探测激光透射强度信号组成的常

数矩阵；β 为未知的衰减系数矩阵；L为激光穿过网

格有效长度对应的投影系数矩阵。

式 (10)为关于未知衰减系数矩阵 β 的线性辐

射反问题，可采用最小二乘 QR分解（least square QR-
factorization，LSQR）算法对此类特征问题进行求解。

在近红外波段，激光信号的衰减将由燃烧产物

H2O气体和碳烟颗粒共同影响，此时激光的透射信

号强度由式 (1)确定。同一燃烧工况下，不同探测

波段的碳烟体积分数场保持不变，即

fv =
βv,extλv

6πE (mv)
=

βnf,extλnf
6πE (mnf)

（11）

式中：下标 nf表示近红外波段。因此，可根据可见

光波段求得的碳烟颗粒衰减系数分布计算其体积

分数分布，进而通过式 (12)求得其在近红外波段的

衰减系数（吸收系数）：

βnf,ext =
E (mnf)
E (mv)

·
λv
λnf
βv,ext （12）

将碳烟颗粒在近红外波段的衰减系数 βnf,ext 代

入式 (1)，即可得到 H2O的吸收系数：

βnf,abs = ln
(
Inf,t/Inf,0

)
/L−βnf,ext （13）

在求得近红外波段 H2O的吸收系数分布后，可

根据式 (2)计算得到其体积分数分布，即

X =
βnf,abs

S (T, ν)ϕ (ν) P
（14）

式 (14)的求解需要先已知燃烧产物的温度分

布，对于碳氢燃料，可认为其气固两相燃烧产物的

温度是一致的。因此，在求得可见光波段碳烟颗粒

衰减系数分布后，需要先基于 1.2节的被动光场辐

射成像技术重建碳烟的温度分布。

 1.2　被动光场成像探测模型

如图 2所示，所研究的被动光场层析技术是以

高温碳烟火焰的自身辐射作为测量信号，通过建立

光场相机拍摄到的火焰辐射图像与火焰自身出射

辐射强度的转换模型，最终重建出火焰的温度分布。

有关光场相机的结构、参数匹配和采样辐射线
 

x

y

z

H

R

光场相机

光场图像
碳烟火焰

θ

图 2    高温碳烟火焰光场相机成像探测模型

Fig. 2    Light field camera imaging detection model of

high-temperature soot flame
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的几何方向位置追踪可参考文献 [36]，本文不再赘

述。光场相机成像像素点可以看作是火焰内部不

同位置的出射辐射强度沿不同方向叠加得到的，根

据波动光学的光场卷积线性成像系统的叠加原理[33]，

光场相机电荷耦合器件（charge coupled device，CCD）

传感器接收到的辐射强度投影 g(x, y, z)可以表示为

待测目标的自发辐射实像 f(x, y, z)与其卷积核函数

h(x, y, z)的卷积，即

g (x,y,z) = f (x,y,z)∗h (x,y,z) （15）

式中： f(x, y, z)为对应采样截面的出射辐射强度；

h(x, y, z)为采样截面对应的体素点光源在探测器上

的点扩散函数响应，其计算过程可参考文献 [33]。
如图 3所示，光场相机子像素对应的单根采样

射线辐射强度为

Id = S N ·hN

[
1− exp(−τN)

]
+

N−1∑
i=1

S i ·hi

[
exp

(
−

N∑
j=i+1

τ j

)
− exp

(
−

N∑
j=i

τ j

)]
（16）

式中：τ 为光学厚度，τ = β × l；下标 d 为光场相机的

第 d 条探测射线；N 为探测射线穿过火焰的有效网

格数；S 为辐射源项。
 
 

1… …N

Im

Si Si+1
Si−1

hi−1 hi+1hi

τi−1 τi+1τi

图 3    探测射线在火焰内的传输模型

Fig. 3    Transmission model of detection ray in flame
 

对光场相机记录到的所有有效子像素的探测

射线按式 (16)进行反向追踪，可得

I1 =

N1−1∑
i=1

S ihi

[
exp

(
−

N1∑
j=i+1

τ j

)
− exp

(
−

N1∑
j=i

τ j

)]
+

S N1 hN1

[
1− exp

(
−τN1

)]
...

Id =

Nd−1∑
i=1

S ihi

[
exp

(
−

Nd∑
j=i+1

τ j

)
− exp

(
−

Nd∑
j=i

τ j

)]
+

S Nd hNd

[
1− exp

(
−τNd

)]
...

IM =

NM−1∑
i=1

S ihi

[
exp

(
−

NM∑
j=i+1

τ j

)
− exp

(
−

NM∑
j=i

τ j

)]
+

S NM hNM

[
1− exp

(
−τNM

)]
（17）

可将式 (17)整合为如下矩阵形式：

AM×NSN×1 = IM×1 （18）

式中：系数矩阵 A为探测射线穿过火焰有效计算网

格的模型；S为火焰的未知源项分布；I为光场相机

像素点提供的辐射强度测量值。

当火焰辐射物性已知时，利用 LSQR算法求解

式 (18)即可得到包含火焰未知温度量的辐射源项

分布。由于可见光波段碳烟火焰可忽略散射的影

响，辐射源项等于黑体辐射强度 Ibλ，即

Ibλ = Sλ （19）

得到黑体辐射强度分布后，根据 Planck定律，

便能直接计算得到火焰的温度分布：

Ibλ =
1
π

·
c1λ

−5

exp[c2/ (λT )]−1
（20）

式中：c1 和 c2 分别为第一和第二辐射常数。

 1.3　主动激光层析与被动光场成像融合探测模型

本节基于 1.1节和 1.2节的主动激光层析和被

动光场成像技术融合，实现高温碳烟火焰的三维温

度场、固体颗粒体积分数场及 H2O体积分数场的

协同重建。具体实现流程如图 4所示，基于主动激

光层析模型获取可见光光谱下激光的出、透射信

号，通过求解式 (9)得到碳烟颗粒的衰减系数场和

体积分数场，并将其作为已知参数，结合光场成像

模型和辐射反问题求解方法重建出火焰的温度分

布，再根据不同光谱下碳烟颗粒的体积分数分布保

持稳定的特性，得到其在近红外光谱下的碳烟颗粒

衰减系数场，最后结合火焰的温度分布和气固两相

产物不同光谱下辐射物性的差异，得到 H2O体积分

数场。
 
 

主被动光热信息获取 多物理量场协同重构

βnf, abs

βnf, ext

A(βv, ext)

S(T, v)Ax=Inf

Inf, t

Iv, t 

三维碳烟体积
分数场fv

三维碳烟温度
场Text

主动层析激光信号

被动光场探测信号

碳烟颗粒衰减
系数场βv, ext

分数场X H2O

三维H2O体积

图 4    高温碳烟火焰多参数场协同重建流程

Fig. 4    Schematic of multi-parameter collaborative

reconstruction of high-temperature soot flame
 

在进行激光层析测量时，激光信号会由于环境

和人为因素导致一定测量误差，对激光探测信号强

度的测量误差采用式 (21)所示的信噪比 SNR描述[37]：

SNR = 10lg
(
Psignal/Pnoise

)
（21）

式中：Psignal 为测量信号；Pnoise 为测量噪声。

为了模拟激光层析和光场层析真实测量的情

况，以随机正态分布的形式在激光出射辐射强度

I0、透射辐射强度 It 和光场测量辐射强度 I 中添加
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误差来模拟测量噪声对协同重建质量的影响，即

Imea = Ical+δσ/100 （22）

式中：Imea 为带有测量误差的实际测量辐射强度信

号；Ical 为由正问题模型计算得到的辐射强度信号；

σ 为测量误差，激光信号取 100 Psignal/Pnoise；δ 为符合

正态分布 N(0,1)的随机数。

为定量衡量温度场的重建精度，定义式（23）所
示的平均相对误差 ε 来描述温度的重建结果与真

实分布差异，平均相对误差越小说明温度场重建结

果越佳。此外，由于燃烧产物存在辐射物性参数接

近 0的值，不宜采用平均相对误差对重建结果的质

量进行定量分析，可采用式（24）所示的相关系数 e
来描述火焰物性重建结果与真实分布之间的相似

性，相关系数 e 越接近 1说明辐射物性场重建结果

越好。

ε = 1
N

N∑
i=1

∣∣∣∣Ti,true−Ti,rec

Ti,true

∣∣∣∣ （23）

e =

N∑
i=1

(
xi,rec− x̄i,rec

)(
xi,true− x̄i,true

)
[

N∑
i=1

(
xi,rec− x̄i,rec

)2
N∑

i=1

(
xi,true− x̄i,true

)2

]1/2 （24）

式中：下标 rec表示重建结果；true表示真实值。

本文研究的火焰模型如图 2所示，火焰半径

Rr = 50 mm，高度 H = 360 mm。激光层析重建非常

受限于激光探测线的布置，为保证测量方法的稳定

性，需要让每个离散网格都有探测射线穿过。由于

稳定燃烧火焰的流场一般是轴对称分布，采用如

图 5所示的“洋葱式”网格划分，径向网格划分为

NR = 10，轴心方向高度网格划分为 Nz = 10。所采用

的光场相机探测器成像波长为可见光 R通道，对应

激光波长 λR = 610 nm，模拟入射激光强度取一个单

位，即 I0 = 1。

 2　结果和讨论

 2.1　非均匀火焰辐射物性场和温度场协同重建

考虑可见光光谱下，三维非均匀高温火焰碳烟

颗粒的衰减系数场和温度场协同重建，数值模拟的

衰减系数 βext 和温度 T 分布如下：
r =

√
(x−0.05)2 + (y−0.05)2

βext = 15exp

{
−
[

3
( r

0.05

)2
+
( z

0.36

)2
−0.9

]2
}

T = 800−1 600(z−0.8)exp
[
−
(
r+200r2+600r3

)]
（25）

采用图 5所示的探测激光布置下，根据式 (10)
可计算得到投影系数矩阵的秩 rank(L) = 10，条件

数 cond(L) = 14.68，说明此探测激光布置提供的测

量信息是线性无关的，辐射反问题的病态性较低，

可直接采用 LSQR算法对式 (10)进行求解。

考虑对激光探测信号添加不同测量噪声情况

下，对三维非均匀分布火焰的衰减系数场进行重

建，结果如图 6所示，其相关系数如表 1所示。当

激光信噪比 SNR > 25 dB时，相关系数 e 接近 1，说
明碳烟火焰衰减系数场的重建结果与其真值分布

吻合良好。随着 SNR的降低，重建结果出现波动，

当 SNR =15 dB时，衰减系数的重建结果相比真值

出现了明显偏差，相关系数 e 偏离 1超过 2.7%，但
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(a) 水平面激光布置 (b) 垂直面激光布置

图 5    探测激光布置示意图

Fig. 5    Schematic of detection laser arrangement
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衰减系数整体分布并没有偏离真实分布。

将图 6中主动激光层析重建的衰减系数场代

入被动光场成像模型中，可重建出对应情况下的火

焰三维温度分布，如图 7所示。可以看到，随着激

光测量信号信噪比的降低，温度重建的偏差也逐渐

增大，特别是较低信噪比时，重建的温度与真实分

布之间存在非常明显的偏差。当 SNR >30 dB时，

重建得到的温度场分布与真值相差不大，因此，实

际测量中，需要保证激光信噪比强度。
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此外，在光场相机的实际测量中，也会引入不

可避免的环境和人为操作误差，因此，本文考虑了

光场相机测量噪声对温度重建质量的影响，对光场

相机的测量噪声采用随机正态分布 N(0,1)误差。

如图 8所示，展示了激光测量噪声和光场测量误差

共同作用情况下对温度重建质量的影响。对比分

析可知，当激光信号的信噪比较大（SNR > 30 dB）

时，光场成像的测量误差对温度的重建精度影响较

大。随着激光测量信噪比的降低，光场噪声对温度

重建质量的影响减小。相比较而言，温度重建精度

受激光探测信号信噪比的影响更大，一方面是因为

碳烟颗粒的衰减系数受激光探测信号的影响较大，

光场重建温度场时将具有误差的衰减系数当作已

知参数，会进一步扩大重建误差；另一方面是由于

光场相机的测量信息远多于激光信号，导致式 (18)
的病态性远低于式 (10)。
 2.2　燃烧产物气固组分浓度场和温度场协同重建

2.1节验证了基于主被动层析融合技术在不同

激光信噪比下对高温碳烟火焰衰减系数场和与温

度场协同重建的有效性，在此基础上，本节对实际

乙烯扩散火焰气固两相燃烧产物的体积分数和温

度分布进行协同重建。为保证测量模型的实用性

和有效性，采用耶鲁大学燃烧实验室公开的乙烯共

流扩散火焰数据 [38]，作为重建的模型参数。乙烯燃

料流速为 35 cm/s，空气流速为 35 cm/s，分别选取以

下 3种工况下的乙烯扩散火焰作为研究对象：①工

况 1：乙烯燃料体积分数配比为 32%；②工况 2：乙
烯燃料体积分数配比为 40%；③工况 3：乙烯燃料体

积分数配比为 60%。

首先，研究基于主动层析技术在可见光光谱下

对火焰碳烟颗粒体积分数重建情况，重建结果如

图 9和表 2所示。当激光信噪比 SNR > 30 dB时，

所重建的碳烟颗粒体积分数分布与真值分布基本

吻合，其相关系数也基本等于 1。当 SNR < 30 dB时，

重建结果相比真实分布出现了部分偏差，尤其当

 

表 1    不同激光噪声下衰减系数场重建质量

Table 1    Reconstruction quality of extinction coefficient

under different laser noise

SNR / dB e

15 0.972 6

20 0.997 1

25 0.999 8

30 1

35 1
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图 8    不同激光和光场测量误差下温度场重建质量

Fig. 8    Reconstruction quality of temperatures under different

laser and light field measurement errors
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SNR = 15 dB时，重建结果较差。在较高信噪比下，

3种工况均能具有较高的重建精度，随着信噪比的

下降，工况 2的重建质量要优于工况 1和工况 3。

整体上看，碳烟颗粒体积分数分布与真实分布相差

不大，主动激光层析技术对真实火焰的碳烟体积分

数重建仍然具有一定的参考性。

在获得碳烟颗粒体积分数场的基础上，对真实

乙烯扩散火焰的温度分布进行了重建，重建结果如图 10
所示。在不同激光信噪比下，3种工况下的乙烯扩

散火焰均能重建得到与真实分布相吻合的温度

场。在较低信噪比（SNR < 30 dB）的情况下，虽然重

建温度场出现了部分波动，但整体分布仍与真值相

差不大。为进一步探究温度重建精度，表 3展示了

 

表 2    不同激光噪声下火焰碳烟颗粒体积分数场重建质量

Table 2    Reconstruction quality of soot flame particle

concentration under different laser noise

工况 SNR / dB e 工况 SNR / dB e

工况1 15          0.989 3 工况2 30 1

工况1 20          0.998 8 工况2 35 1

工况1 25          0.999 9 工况2 40 1

工况1 30 1 工况3 15          0.983 4

工况1 35 1 工况3 20          0.998 3

工况1 40 1 工况3 25          0.999 8

工况2 15          0.990 1 工况3 30 1

工况2 20          0.998 7 工况3 35 1

工况2 25          0.999 9 工况3 40 1
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图 9    三种工况下碳烟颗粒浓度重建结果

Fig. 9    Reconstruction result of soot particle concentration under three operating conditions
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不同激光信号信噪比下 3种工况火焰的温度场重

建相关系数。显然，随着激光信噪比的增加，温度

场重建的精度越低。即使在 SNR = 40 dB的情况

下，e 也几乎小于 0.9，看似重建结果不佳。其主要

原因是耶鲁大学燃烧实验室给出的乙烯扩散火焰

参数分布稠密且不均匀，将其进行了网格离散化和

降维处理，这会导致火焰部分边缘处的温度梯度较

大。从图 10中也可以看到温度重建的偏差主要出

现在火焰边缘处，而实际火焰不会出现这种突变的

温度分布。

耶鲁大学燃烧实验室并没有给出乙烯扩散火

焰的 H2O体积分数分布，单其与温度分布趋势相一

致，因此，根据温度分布情况模拟了 3种工况下的

H2O体积分数分布。由 1.3节主被动层析融合模型

可知，H2O的体积分数测量需要在近红外光谱下进

行主动激光层析重建。所采用的近红外激光波长

λnf  =  1 401.4  nm，正好处在 H2O的一个吸收谱带

 

表 3    不同激光噪声下火焰温度场重建质量

Table 3    Reconstruction quality of flame temperature under

different laser noise

工况 SNR / dB e 工况 SNR / dB e

工况1 15 0.792 9 工况2 30 0.826 0

工况1 20 0.812 1 工况2 35 0.841 2

工况1 25 0.816 1 工况2 40 0.895 7

工况1 30 0.828 9 工况3 15 0.744 0

工况1 35 0.839 6 工况3 20 0.770 4

工况1 40 0.867 7 工况3 25 0.800 4

工况2 15 0.756 5 工况3 30 0.816 6

工况2 20 0.805 8 工况3 35 0.834 4

工况2 25 0.818 9 工况3 40 0.907 8
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图 10    三种工况下火焰温度重建结果

Fig. 10    Reconstruction result of flame temperature under three operating conditions
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下。假设在可见光激光的测量信号不存在误差情

况下，不同信噪比的近红外激光对 H2O体积分数

(X)重建结果的影响，如图 11所示，其中右侧图为

不同近红外激光信噪比对 H2O体积分数重建精度

的影响。当 SNR >30 dB时，3种工况下 H2O体积分

数重建相关系数基本都达到了 1，说明保证激光信

噪比处于合理条件下，主被动层析融合技术对

H2O体积分数重建的有效性。此外也证明了为保

证体积分数重建精度，在实际测量中，需要满足探

测激光信噪比 SNR大于 30 dB。
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图 11    三种工况下火焰 H2O体积分数场重建结果

Fig. 11    Reconstruction result of H2O species concentration under three operating conditions

在实际测量中，不同测量系统都会存在测量误

差，为了分析不同光谱激光信号噪声对 H2O体积分

数重建结果的影响，后续研究讨论只在可见光激光

信号存测量误差时，对 H2O体积分数重建精度的影

响，并与只在近红外激光信号添加噪声情况对比，

如图 12所示。可见光激光的性噪比对 H2O体积分

数重建产生的测量误差远大于近红外激光，这是因

为需要先由可见光激光层析得到碳烟颗粒的衰减

系数场和体积分数场分布，再由光场相机重建火焰

的温度场，最后结合这 2个场的重建结果反演 H2O
的吸收系数分布和体积分数分布，可见光激光误差

传递到 H2O体积分数时被放大，误差传递分析将

在 2.3节讨论。因此，要想保证对高温碳烟火焰气

固两相燃烧产物的温度场和体积分数场的高精度

测量，必须要保证可见光光谱激光的探测信号具有

较高的信噪比。

 2.3　主被动层析融合协同重建误差传递分析

测量系统都会存在难以预估的测量误差，本文

所提出的主被动层析融合测量模型中，在以下 3个

方面的测量信号中可能产生测量误差：可见光激光

测量信号、可见光光场成像信号及近红外激光测量

信号，这些位置的测量信号噪声将会对高温碳烟火
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焰的温度场、辐射物性场和气固两相产物体积分数

场的测量结果造成一定偏差，本节对 3种信号的测

量误差在火焰不同物理量场的重建中进行了误差

传递分析。

如图 13所示，当可见光激光信号存在测量噪

声时，其直接影响碳烟的衰减系数场和体积分数场

的重建结果，其中碳烟可见光光谱衰减系数的重建

误差会进一步影响光场成像测温系统，导致温度场

重建结果偏差；而光场成像测温系统本身也存在测

量误差，会使得温度场重建结果偏差增大；近红外

激光信号的误差会直接影响碳烟近红外光谱衰减

系数场和 H2O吸收系数场的重建精度；火焰温度场

和 H2O吸收系数场的误差又将进一步影响最终 H2O

体积分数场的重建质量。
 
 

可见光激
光Iv, t/Iv, 0

近红外激光
Inf, t/Inf, 0

碳烟体积
分数fv

碳烟吸收
系数βv, ext

气体/碳烟衰减
系数βnf/βnf, ext

光场成像信号

A(βv, ext)x=bm 

Xi=βnf, abs/S(T, ν)ϕ(vnf)P

三维温度场
Tv

H2O体积分
数场XH2O

βnf, ext= βnf, abs=βnf−βnf,ext

6πfvE(mnf)

λnf

图 13    主被动层析技术测量信号误差传递分析

Fig. 13    Error transmission analysis of measurement signal by

active and passive chromatography
 

从误差传递的流程图 13中可知，可见光激光

的测量信号误差，对所重建的所有物理场都会产生

直接或间接的影响，因此本节以工况 1为例，分析

可见光激光信号噪声其对碳烟体积分数、火焰温度

及 H2O体积分数重建精度的影响，结果如表 4所

示。随着可见光激光信噪比的降低，碳烟体积分

数、温度及 H2O体积分数的重建精度都有所降低，

H2O体积分数重建精度的下降幅度略大于碳烟体

积分数场的重建精度。此外，可见光激光噪声对温

度场的重建质量影响最大，这主要是由于实验数据

网格插值重建造成。

本文所研究模型的测量误差也存在于被动光

场成像信号中，其对火焰温度和 H2O体积分数的重

建精度也存在不可忽略的影响，对其测量信号误差

的研究很有必要。如图 14所示，同样以工况 1为

火焰目标，在同时存在可见光激光信号噪声和光场

测量信号误差时，比较了其对温度和 H2O体积分数

场重建质量的影响。在相同激光噪声下，火焰温度

和 H2O体积分数场的重建精度均随着光场测量信

号误差的增加而显著下降，尤其是温度重建精度下

降幅度较大。在最差的情况下（10% 光场测量误

差，激光信号 SNR =15 dB），温度场重建值与真实值

的相关系数接近 0.6，说明此情况下火焰温度偏离

真实值较大。相同条件下，H2O体积分数场的重建

质量显著优于温度场的重建质量，说明温度对于激

 

表 4    可见光激光信号噪声的误差传递

Table 4    Error propagation of visible laser signal noise

参数场 SNR/dB e

碳烟浓度 15           0.989 3

碳烟浓度 20           0.998 8

碳烟浓度 25           0.999 9

碳烟浓度 30 1

碳烟浓度 35 1

温度 15           0.792 9

温度 20           0.812 1

温度 25           0.816 1

温度 30           0.828 9

温度 35           0.839 6

H2O浓度 15        0.924

H2O浓度 20           0.940 7

H2O浓度 25           0.944 3

H2O浓度 30           0.948 4

H2O浓度 35        0.954
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图 12    三种工况下激光信号噪声对 H2O体积分数场重建精度的影响

Fig. 12    Influence of laser measurement signal error on reconstruction accuracy of H2O species concentration under three

operating conditions
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光测量信号的敏感度高很多。此外，光场信号测量

误差对温度重建精度的影响要略大于激光测量信

号误差，因此，在实际测量中，需要保证光场测量系

统的标定精度。

 3　结　论

1） 主动激光层析对燃烧火焰碳烟颗粒和 H2O
体积分数场的重建精度显著高于温度场，激光信噪

比大于 30 dB时，碳烟颗粒与 H2O体积分数场重建

结果与实验值基本一致。

2） 近红外激光对燃气体积分数场的重建质量

高于可见光激光，为保证温度场重建质量，需要满

足可见光激光信噪比 SNR大于 30 dB。
3） 不同燃烧工况下，燃气体积分数场重建精度

相差不明显，温度场重建精度随乙烯燃料比例的增

加有所提高。

4） 激光与光场测量信号噪声主要影响火焰边

缘处的参数重建结果，且光场测量信号噪声对参数

重建结果的影响比激光测量信号噪声显著。

5） 主被动层析融合技术对火焰参数场重建精

度的影响严重受限于测量信号噪声，在实际工程应用

中需尽量保证激光与光场相机具有较高的信噪比。
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Multi-parameter reconstruction of soot flame based on active and
passive tomography

GAO Baohai1，2，QI Hong1，2，*，SHI Jingwen1，2，NIU Zhitian1，2，REN Yatao1，2，HE Mingjian1，2

(1.   School of Energy Science and Engineering，Harbin Institute of Technology，Harbin 150001，China；

2.   Key Laboratory of Aerospace Thermophysics，Ministry of Industry and Information Technology，

Harbin Institute of Technology， Harbin 150001，China)

Abstract： A new combustion diagnosis and measurement technology should be developed in order to realize the
collaborative reconstruction of multiple physical parameter fields, such as the three-dimensional temperature field, the
radiation physical property field, and the component concentration field of the gas-solid combustion products of the
high-temperature soot flame. In order to overcome the problem of low efficiency and low accuracy in the coordinated
reconstruction  of  flame temperature  and  radiation  property  caused  by  unknown radiation  characteristics  in  practical
engineering  applications,  a  new  method  of  collaborative  reconstruction  of  multi-physical  parameter  fields  of  high
temperature  soot  flame  based  on  active  and  passive  tomography  fusion  is  proposed  by  combining  active  laser
tomography absorption spectroscopy and passive radiation imaging technology.  Based on the radiation transmission
mechanism  of  the  flame  dispersion  medium,  a  multi-parameter  collaborative  reconstruction  model  of  active  and
passive  tomography  is  established  by  combining  the  transmission  measurement  signal  of  laser  tomography  and
spontaneous emission light field measurement signal of flame in the multi-spectral range. According to the numerical
simulation  flame  and  the  combustion  experiment  data  of  Yale  University,  the  cooperative  reconstruction  of  three
dimensional  radiation  physical  property,  temperature  and  the  gas-solid  two-phase  combustion  product  component
concentration  field  of  the  high-temperature  soot  flame  was  simulated  and  studied,  and  the  error  transfer  analysis  is
carried out on the measurement noise of various signals. The results show that when the laser signal-to-noise ratio is
greater  than 25,  the correlation coefficient  of  the reconstructed extinction coefficient  field  of  the simulated flame is
close to 1, and the reconstruction results of temperature field is in good agreement with the true value; When the laser
signal-to-noise  ratio  is  greater  than  30,  the  correlation  coefficient  of  reconstructed  soot  concentration  field  of  the
experimental flame is close to 1, and the correlation coefficient of the reconstructed temperature field is about 0.83;
The influence of light-field signal measurement noise on temperature reconstruction accuracy is more significant than
that of laser measurement noise, and the calibration accuracy of laser and light-field measurement system should be
ensured in the measurement process to improve the accuracy of parameter reconstruction.

Keywords： active  laser  tomography； light  field  imaging  technology； high-temperature  soot  flame； inverse
radiation problem；multi-parameter reconstruction
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采用花朵授粉算法的等几何边界元形状优化

高翔1，2，王林军1，2，*，刘洋1，2，陈保家1，2，付君健1，2

(1.   三峡大学 水电机械设备设计与维护湖北省重点实验室，宜昌 443002； 2.   三峡大学 机械与动力学院，宜昌 443002)

摘　　　要：为了避免离散整个结构，以及减少几何模型与离散模型之间的误差，提出一种改

进的花朵授粉算法优化等几何边界元模型的形状优化算法。采用的边界元法仅需离散结构边界，简

化了离散过程，且加入的等几何分析可提高计算精度。以最小化位移或应力为目标函数，以结构面

积等于指定面积为约束条件，采用增广乘子法将约束优化模型转化为无约束优化模型；通过等几何

边界元法对结构的受力情况进行分析；采用精英反向学习策略及大规模分布估计算法（LSEDA）改

进花朵授粉算法，通过花朵授粉算法优化控制点的坐标值，并通过非均匀有理 B 样条（NURBS）
基函数构建结构的边界，输出最优结构的形状。Ackley 函数的测试结果表明：改进的花朵授粉算法

14 步收敛，而原始花朵授粉算法 136 步收敛，且所得最小值为 8.881 8×10−16，小于 0.001 4，改进的

花朵授粉算法寻优能力更强。形状优化的计算结果表明：所提算法可有效求解二维等几何边界元形

状优化问题。

关　键　词：花朵授粉算法；等几何分析；边界元法；形状优化；莱维飞行；分布估计算法

中图分类号：TH122
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）05-1148-08

  
固体力学中常用的离散方法有有限差分法、有

限元法、边界元法、有限体积法、基面力元法 [1]，岩

土力学中常用的离散方法有离散元法和非连续变

形分析，流体力学中常用的离散方法有光滑粒子

法、移动粒子半隐式法，断裂力学中常用的离散方

法有扩展有限元法。在固体力学的形状优化问题

中，边界元法仅需要对边界进行离散即可，比其他

方法更适用于形状优化问题。

由于 CAD软件采用样条曲线建模，而 CAE软

件采用网格建模，样条曲线在离散过程中会产生较

大误差，导致 CAD模型和 CAE模型的结果存在一

定差异。非均匀有理 B样条（non-uniform relational
B-splines, NURBS）曲线灵活多变且精度高，通过等

几何分析将 CAD与 CAE这 2种模型无缝连接后，

CAE的精度会有大幅提升 [2]。Simpson等 [3] 对二维

等几何边界元法（isogeometric boundary element meth-
od, IGABEM）进行了研究，并与标准边界元法进行

对比。Hao等[4] 通过等几何有限元法对结构进行分

析，并提出了一种基于增强步长调整  (enhanced
step length adjustment，ESLA) 法、二阶可靠性分析

法（second order reliability method, SORM）和加速的

序列优化与可靠性评估 (stepped-up sequential optim-
ization  and  reliability  assessment，SSORA)法的可靠

性优化设计方法。Lian等 [5] 提出了一种基于 T样

条曲线的形状优化设计方法。Yoon和 Cho[6] 通过

等几何边界元法对结构进行分析，并对线弹性问题

的边界积分方程的敏度进行了推导。Lee等[7] 通过

等几何分析、边界积分和水平集法提出了一种形状

优化设计方法。Choi和Cho[8] 提出了一种用于等几何

形状优化的内部控制点更新方法。Lüdeker等 [9] 提

出了一种逆均匀化结构的等几何形状优化设计方

法。Kang 和 Youn[10] 提出了基于修剪样条曲面的

壳结构形状优化方法。Sun等 [11] 通过罚函数法及

粒子群算法优化了结构的形状。由于罚函数法的
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收敛性依赖于罚因子的初始值，亟需寻找一种收敛

性优于罚函数法的计算方法。增广乘子法的收敛

性不依赖于罚因子的初始值，收敛性比罚函数法

更好[12]。

梯度优化算法的收敛速度很快，但容易陷入局

部最优解，而智能优化算法的全局寻优能力更好。

为了提高智能优化算法的全局寻优能力，很多学者

提出了不同的改进方法。其中，文化算法能通过双

层进化策略建立的知识库生成新解 [13]，云模型能通

过熵及隶属函数生成服从正态分布的新解 [14]，分布

估计算法（estimation of distribution algorithm，  EDA）

根据当前若干最优解的均值及标准差生成新解 [15]，

基于 Alopex的进化算法（Alopex-based evolutionary
algorithm，AEA）通过 Alopex算法确定当前变量步

长的正负号[16]，精英反向学习（opposite-based learning ,
 OBL）策略可生成反向解并逐步缩小搜索范围 [17]，

量子算法通过量子比特编码提高算法的遍历性 [18]，

混沌算法[19]、Lévy飞行[20]、随机游走[21] 这 3种策略

均可以提高算法的全局寻优能力。鉴于文献 [13-21]
中算法优良的寻优能力，本文将同时采用精英反向

学习策略及 EDA改进优化算法。部分学者采用

Copula理论降低样本的相关性，提高算法的全局寻

优能力 [15]，但当相关矩阵非正定时，Copula理论改

进的 EDA不再适用。因此，亟需寻找一种实用性

更强的 EDA。

鉴于增广乘子法和大规模分布估计算法（large
scale EDA，LSEDA）这 2种算法对于优化算法的收

敛速度有显著的改进效果，本文提出一种基于花朵

授粉算法和等几何边界元的形状优化算法。该算

法有如下优点：①采用边界元法对结构分析，并通

过 NURBS曲线对结构内部的参数进行插值，避免

对整个结构进行离散，仅仅离散结构的边界。②等

几何边界元法采用 NURBS函数表示物体的边界，

使物体的边界具有精确的几何表示，计算精度更

高。③采用增广乘子法对优化模型进行转换，收敛

性优于罚函数法。④梯度优化算法的收敛速度较

快，但智能优化算法的全局寻优能力更强，可得到

性能更好的结构。⑤LSEDA是一种融合 Gauss分
布和 Lévy分布的混合模型 [22]，不仅可以保证样本

集中于最优解附近，而且样本的分布范围更广，全

局寻优能力更强。⑥采用精英反向学习策略和

LSEDA改进花朵授粉算法，提高算法的收敛速度

和鲁棒性。Ackley函数的测试结果表明，本文改进

的花朵授粉算法寻优能力更强，收敛更快。2个形

状优化算例表明， NURBS曲线重构的结构边界灵

活多样，且仅需要对结构边界离散即可。

 1　等几何边界元法

 1.1　NURBS曲线

阶数相同的情况下，B样条曲线的基函数数量

多于贝塞尔（Bézier）样条曲线，计算精度更高[23]。若

采用 p 阶的B样条曲线，则B样条曲线的基函数为[24-28]

Nin ,0 (ξ) =
{

1 ξin < ξ < ξin+1

0 其他
（1）

Nin ,p (ξ) =
ξ− ξin

ξin+p− ξin

Nin ,p−1 (ξ)+
ξin+p+1− ξ
ξin+p+1− ξi+1

Nin+1,p−1 (ξ)

（2）

ξ in式中： 为节点向量中的一串序列； 为基函数编号。

B样条曲线上各节点的坐标为
x (ξ) =

n∑
i=0

Nin ,p (ξ) Pxn(ξ) −1 < ξ < 1

y (ξ) =
n∑

in=0

Nin ,p (ξ) Pyn(ξ) −1 < ξ < 1

（3）

Px(ξ) Py(ξ)式中： 、 分别为控制点的横、纵坐标。

Ξ

ωin

NURBS曲线是一种具有非均匀节点向量 的

有理 B样条曲线，且有理 B样条曲线在 B样条曲线

的各节点上添加了权重项 。NURBS曲线的节点

向量和节点坐标分别为

Ξ=

 0 · · · 0︸            ︷︷            ︸
p

0 ξm1 · · · ξmm+1 1︸                             ︷︷                             ︸
m+p+1

1 · · · 1︸            ︷︷            ︸
p

 （4）


x (ξ) =

n∑
in=0

Rin ,p (ξ) Px(ξ) −1 < ξ < 1

y (ξ) =
n∑

in=0

Rin ,p (ξ) Py(ξ) −1 < ξ < 1

（5）

Rin ,p (ξ) =
Nin ,p (ξ)ωin

n∑
jn=0

N jn ,p (ξ)ω jn

ωi > 0 Nin ,p N jn ,p

in jn p ωin ω jn

in jn m

式中： ， ， 和 分

别为 和 这 2个方向的 阶基函数， 和 分别为

和 这 2个方向的权重； 为区间 [0,1]内包含的节

点数，基函数个数为 m+p+1。
p = 1,2,3

p−m

阶数 分别对应线性、二次、三次 B样

条曲线，而且 B样条曲线的 阶导数连续[23]。

 1.2　边界元法

x i ei (x) x′

j u j (x′)

ei (x) u j (x′)

当源点 承受沿方向 的载荷 时，场点 沿

方向 的位移为 。根据边界元法的理论，载荷

与位移 之间的关系式为[29-30]

u j (x′) = u∗i j (x′, x)ei (x) （6）

u∗i j (x′, x)式中： 为 Kelvin位移基本解，其表达式为
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u∗i j (x′, x)=


1

8π (1−υ)µ

[
(3−4υ)δi j ln

1
r
+ r,ir, j

]
2D

1
16π (1−υ)µr

[
(3−4υ)δi j+ r,ir, j

]
3D

（7）
µ υ r = ∥x′− x∥ δi j式中： 为剪切模量； 为泊松比； ； 为

Kronecker delta函数。

ei (x) t j (x′)载荷 与面力 之间的关系式为
t j (x′) = t∗i j (x′, x)ei (x) （8）

t∗i j (x′, x)式中： 为面力基本解，其表达式为

t∗i j (x′, x)=



− 1
4π (1−υ)r2

{
∂r
∂n

[
(1−2υ)δi j+3r,ir, j

]
+

(1−2υ)
(
nir, j+n jr,i

)}
2D

1
8π (1−υ)r

{
∂r
∂n

[
(1−2υ)δi j +2r,ir, j

]
+

(1−2υ)
(
nir, j+n jr,i

)}
3D

（9）
Ne

[
ξe, ξe+1

]
x′ u j (x′)

如果边界被离散为 个区间   ，而且场

点 沿切线方向的位移 为[31-32]

ci ju j (x′) =
Ne∑

n1=1

p+1∑
n2=1

Gn1n2
i j tn1n2

j −
Ne∑

n1=1

p+1∑
n2=1

Hn1n2
i j un1n2

j （10）

Gn1n2
i j =

w 1

−1
u∗

i j

(
x′, x

(
ξ̂
))

Rn2

(
ξ̂
)

Jn1
(
ξ̂
)

dξ̂ （11）

Hn1n2
i j =

w 1

−1
t∗

i j

(
x′, x

(
ξ̂
))

Rn2

(
ξ̂
)

Jn1
(
ξ̂
)

dξ̂ （12）

ci j = δi j/2 G H
Rn2

(
ξ̂
)

Jn1
(
ξ̂
)

ξ̂

式中： ； 和 为系数矩阵，i、j 为矩阵的索

引； 为非空的基函数； 为局部坐标到笛

卡儿坐标的雅可比变换； 为标准域；u 为位移。

x′同理可得，场点 处的应力为

σi j (x′) =
Ne∑

n1=1

p+1∑
n2=1

G̃n1n2
i j tn1n2

k −
Ne∑

n1=1

p+1∑
n2=1

H̃n1n2
i j un1n2

k （13）

式中：

G̃n1n2
i j =

w 1

−1
Dki j

(
x′, x

(
ξ̂
))

Rn2

(
ξ̂
)

Jn1
(
ξ̂
)

dξ̂ （14）

H̃n1n2
i j =

w 1

−1
S ki j

(
x′, x

(
ξ̂
))

Rn2

(
ξ̂
)

Jn1
(
ξ̂
)

dξ̂ （15）

D S Dki j

S ki j

其中： 和 为三阶张量， i、 j、 k 为张量索引，

和 分别为

Dki j =
1

4π(1−υ)r
[
(1−2υ)

(
rkδi j+ riδki − r jδk j

)
+ 2rkrir j

]
（16）

S ki j =
G

2π(1−υ)r2

{
2
∂r
∂n

[
(1−2υ)r jδki+

υ
(
riδk j+ rkδi j

)
−4rkrir j

]
+2υ (nkri+nirk)r j+

(1−2υ)
(
2n jrkri+niδk j+ nkδi j

)
− (1−4υ)n jδki

}
（17）

根据式（13）可求得 von Mises 应力[33] 为

σvms =
√
σ2

11+σ
2
22−σ11σ22+3σ2

12 （18）

 2　优化算法理论

 2.1　增广乘子法

F (X)

b h (X)

若数学模型的目标函数 有最小值，而且有

个等式约束 ，则该有约束优化模型可以通过

增广乘子法转换为无约束优化模型 [12]，如下：

min M (X,λ′,r0) = F (X)+
r0

2

b∑
a=1

[ha (X)]2+

b∑
a=1

λ′aha (X)

（19）

r0 λ′

h (X)

式中： 为罚因子； 为拉格朗日乘子；a 为 b 个等式

约束条件 的序号。

 2.2　花朵授粉算法

Yang[34] 提出了花朵授粉算法。该算法中包括

4种花朵授粉规则：①全局授粉（生物授粉和异花授

粉）；②局部授粉（非生物授粉和自花授粉）；③昆虫

授粉；④局部授粉与全局授粉。

规则①和规则③中，采用 Lévy飞行的全局授

粉表达式为

Xk0+1
f1
= Xk0

f1
+γL(λ)

(
Xbest−Xk0

f1

)
（20）

Xk0 Xbest

L(λ) λ γ

γ = 0.1

式中： 为第 k0 次迭代的解； 为当前最优解；

为服从 Lévy分布的随机数； 为步长； 为控制

步长的比例因子，通常， 。

Lévy分布的表达式为

L (λ) ∼ λΓ (λ) sin(π λ/2)
π

·
1

s1+λ
s≫ s0 > 0 （21）

Γ (λ)

s1+λ 1+λ s0 = 0.1

λ = 1.5

式中： 代表 gamma函数；s 为 Mantegna算法转

换后更大的步长； 为 s 的 次幂。通常， ，

。

Mantegna算法是一种效率最高的生成服从 Lévy
分布的伪随机数的算法。该算法生成的步长为

s = U
/
|V |1/ λ （22）

U U ∼ N
(
0,σ2

)
V

V ∼ N (0,1) σ2 =

{
Γ (1+λ)

λΓ [(1+λ)/2]
· sin(π λ/2)

2(λ−1)/2

}1/λ

式中： 服从Gauss分布， ； 服从Gauss分

布， ； 。

规则②和规则③中，局部授粉的表达式为

Xk+1
f1
= Xk

f1
+ε
(

Xk
f2
−Xk

f3

)
（23）

Xk
f2

Xk
f3

f1

f2 f3 ε

式中： 和 分别为与花朵 物种相同的不同花朵

和 的 坐 标 ； 为 0～ 1的 服 从 均 匀 分 布 的 随

机数。

规则④中，当随机数大于指定概率时，采用全

局授粉策略；当随机数小于指定概率时，采用局部

授粉策略。

为了提高算法的全局搜索能力，本文采用了精

英反向学习策略，如下：

Xk0+1
1 = U (0,1)

(
Xk0

min+Xk0
max

)
−Xk0

1 （24）
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Xk0+1
1 U (0,1)

Xk0
min Xk0

max

式中： 为第 k0+1次迭代时的当前最优解；

为服从均匀分布的随机数； 和 分别为第 k0
次迭代时的变量最小值和最大值。

为了提高算法的收敛速度，本文采用了 LSEDA
算法：

Xk0+1
f1
= µX +NLσX （25）

µX σX

NL

式中： 为当前若干最优个体的均值； 为当前若

干最优个体的标准差； 为 Gauss-Lévy混合模型，

表达式为

NL =


0.9N(0,1)+0.1L(1.5) Nv < 100(

1− 10U(0,1)
Nv

)
N(0,1)+

10U(0,1)
Nv

L(1.5)

　　　　 　 　　其他
（26）

Nv F(X)

N(0,1)

式中： 为目标函数下 中自变量 X的个数；

为服从标准正态分布的随机数。

由图 1中的概率密度曲线可知，由于普通 EDA
通过 Gauss分布生成新解，且新解完全分布于最优

解附近，分布范围太小，导致算法的效率较低。然

而，LSEDA采用了 Gauss-Lévy混合模型，新解主要

分布于最优解附近，而且分布范围更广，因此 LSEDA
的效率高于 EDA。其中，Cauchy分布又称柯西分

布，是一种特殊的 Lévy分布。
 
 

−20 −10 0 10
x

20

100

10−1

f(
x)

10−2

10−3

10−4

Cauchy分布
Gauss分布
混合模型

图 1    对数坐标系下的 Gauss-Lévy混合模型

Fig. 1    Gauss-Lévy mixed model in logarithmic coordinate
 

本文改进后的花朵授粉算法的计算步骤如图 2
所示，具体步骤如下：

步骤 1　初始化种群。

步骤 2　计算个体对应的适应度，并按升序对

个体进行排列。

步骤 3　当前的最优解采用精英反向学习策略

更新。

步骤 4　最差的 25% 个体按照 LSEDA更新。

通过 Gauss-Lévy混合模型生成的随机数，以及当

前 25% 的最优个体的均值和标准差生成新解，并替

换 25% 的最差个体。

步骤 5　其他未更新的个体采用基本花朵授粉

算法更新。随机数大于 0.5时，全局搜索；随机数小

于 0.5时，局部搜索。

步骤 6　达到迭代上限时，算法终止。否则，算

法转步骤 2。

a0 = 20 b0 = 0.2 c0 = 2π
d0 X

现 采 用 Ackley函 数 测 试 本 文 算 法 的 改 进

效果。该函数中，变量的取值范围为 (−32.768,
32.768)，且函数的最小值 0所在位置为 (0, 0, ···, 0)。通

常，Ackley函数的各参数为： ， ， ，

为变量 的维度，且 Ackley函数的表达式为

f (X) =−a0 exp

−b0

√√√√ 1
d0

d0∑
i=1

X2
i

−
exp

(
1
d0

d0∑
i=1

cos(c0Xi)

)
+a0+ exp(1) （27）

设花朵授粉算法的种群数量为 20个，迭代

上限为 200步。同时采用精英反向学习策略和

LSEDA这 2种算法的花朵授粉算法与基本花朵授

粉算法的迭代过程如图 3所示。

由图 3可知，本文算法在第 14步收敛，最优解

 

开始

初始化种群

更新适应度，并排序

通过精英反向学习
策略更新种群 全局

搜索

达到迭代上限?

结束

通过LSEDA更新种群

随机数
大于0.5?

局部
搜索

Y

Y

N

N

图 2    改进的花朵授粉算法流程

Fig. 2    Flow chart of improved flower pollination algorithm
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图 3    两种花朵授粉算法的对比

Fig. 3    Comparation of two kinds of flower

pollination algorithms
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为（−0.294 8, −0.100 1），最小值为 8.881 8×10−16；而基

本花朵授粉算法在 136步收敛，最优解为（−0.447 0,
−0.777 7），最小值为 0.001 4。因此，本文算法寻优

能力更强，且将采用本文算法优化等几何边界元模

型，以实现结构的形状优化设计。

 3　基于等几何边界元法的形状优化

本文通过精英反向学习策略和 LSEDA这 2种

算法改进了花朵授粉算法，并将该算法用于优化等

几何边界元模型中的控制点，提出一种新的形状优

化设计算法。该算法的计算流程如图 4所示。

 3.1　位移最小化的形状优化

2×105

结构左端面上方 3个控制点固定，右端面下方

3个控制点承受载荷，横向载荷 50 N，纵向载荷 200 N。

弹性模量为  MPa，泊松比为 0.3。初始结构的

参数设置如表 1所示，结构示意图如图 5(a)所示，

初始形状如图 5(b)所示，NURBS基函数如图 5(c)
所示。

Ξ

p m

由式（4）可知，表 1中 对应的 NURBS曲线阶

数 为 2阶，[0,1]内包含的节点数 为 10，因此基函

数个数为 10+2+1=13个。式（5）为 NURBS基函数

的计算式。

现在需要将结构的面积减少至 60%，并且最小

 

表 1    位移算例的控制点及节点向量

Table 1    Control points and knot vectors for displacement

example

参数 数值

P
[0, 0; 10, 0; 20, 0; 20, 5; 20, 10; 20, 15; 20, 20;

10, 20; 0, 20; 0, 15; 0, 10; 0, 5; 0, 0]
Ξ [0, 0, 0, 1/6, 1/6, 2/6, 2/6, 3/6, 3/6, 4/6, 4/6, 5/6, 5/6, 1, 1, 1]

 

开始

通过增广乘子法将约束模型转化为无约束优化模型

更新控制点的坐标，并通过NURBS曲线构建结构的边界

通过等几何边界元法计算结构的位移或应力

通过本文的花朵授粉算法优化控制点的坐标值

达到迭代上限?

根据控制点的坐标值构建结构的边界，并输出优化结构的形状

结束

N

Y

图 4    本文算法流程

Fig. 4    Flowchart of the proposed algorithm
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Fig. 5    Minimization of displacement
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1×102

1×10−6

化每个控制点的最大位移。设罚因子为 ，拉

格朗日乘子的初始值为 0，且每迭代一次，拉格朗日

乘子增加 ，花朵授粉算法所得结果如图 5(d)
所示，迭代过程如图 5(e)所示。由图 5(e)可知，花

朵授粉算法在 10步以内收敛，收敛性非常好。

70次迭代后，由图 5(c)中的 NURBS基函数构建的

结构如图 5(d)所示，且结构中的各控制点的最大位

移下降至 0.297 2 mm，体积分数为 0.602 2。

 3.2　应力最小化的形状优化

2×105

结构上端面承受纵向载荷 2 000 N，下端面两端

固定，弹性模量为  MPa，泊松比为 0.3。初始

结构的参数设置见表 2，结构示意图见图 6(a)，初始

结构见图 6(b)，NURBS基函数如图 6(c)所示。现需

1×104

1×10−5

要将结构的面积减少，同时最小化每个控制点的最

大应力。设罚因子为 ，拉格朗日乘子的初始

值为 0，且每迭代一次，拉格朗日乘子增加 。

由图 6(e)可知，花朵授粉算法在 20次迭代以内，曲

线趋于平缓，收敛性较好。由图 6(c)构建的结果见

图 6(d)。
 
 

F

20 mm

FF

2
0
 m

m

(a) 结构示意图 (b) 初始形状

30

25

20

15

10

5

0

0 5 10 15 20

边界
控制点
单元边界点

x方向拉力
y方向拉力

30

25

20

15

10

5

0

0 5 10 15 20

边界
控制点
单元边界点

x方向拉力
y方向拉力

(c) NURBS基函数

1.2

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0 0.4 0.6 0.8 1.00.2

配置点
单元边界点
NURBS基函数

(d) 优化结果

迭代次数

(e) 迭代过程

v
o
n
 M

is
es
应

力
/M

P
a

体
积

分
数

15

10

5
20 40 60 80 100

0.55

0.45

0.50

von Mises应力
体积分数

x/mm

y/
m

m

x(ξ)

y(
ξ)

x/mm

y/
m

m

图 6    应力最小化

Fig. 6    Minimization of stress
 

 4　结　论

通过精英反向学习策略及 LSEDA对花朵授粉

算法进行改进，并用于优化等几何边界元模型的形

状，算例结果表明：

1） 通过精英反向学习策略及 LSEDA这 2种算

法改进了花朵授粉算法，且 Ackley函数的测试结果

表明，本文算法寻优能力更强。

2） 通过本文算法求得的控制点坐标重构了 NU-

RBS曲线，而且该 NURBS曲线非常光滑，能精确地

表示结构边界。

3） 结构示意图中，“单元边界点”均位于结构

的边界，而结构的其余节点均通过 NURBS基函数

及权值进行插值求得，因此“配置点”不一定位于

结构的边界上。

 

 

表 2    应力算力的控制点及节点向量

Table 2    Control points and knot vectors for

stress example

参数 数值

P
[0, 0; 10, 0; 20, 0; 20, 5; 20, 10; 20, 15; 20, 20;

10, 20; 0, 20; 0, 15; 0, 10; 0, 5; 0, 0]

Ξ [0, 0, 0, 1/8, 1/8, 2/8, 3/8, 4/8, 4/8, 5/8, 5/8, 6/8, 7/8, 1, 1, 1]
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Shape optimization of isogeometric boundary element method using
flower pollination algorithm

GAO Xiang1，2，WANG Linjun1，2，*，LIU Yang1，2，CHEN Baojia1，2，FU Junjian1，2

(1.   Hubei Key Laboratory of Hydroelectric Machinery Design and Maintenance，China Three Gorges University，Yichang 443002，China；

2.   College of Mechanical and Power Engineering，China Three Gorges University，Yichang 443002，China)

Abstract： In order to avoid discretizing the whole structure and reduce the error between the geometric model
and  the  discrete  model,  a  shape  optimization  method  based  on  the  flower  pollination  algorithm  and  isogeometric
boundary element method is proposed. The boundary element method only needs to discretize the structure boundary,
and  this  simplifies  the  discretization  process.  The  boundary  element  method  only  needs  to  discretize  the  structure
boundary, and this simplifies the discretization process. Furthermore, the isogeometric analysis is exploited to improve
the accuracy. Firstly, the objective function is to minimize the displacement or stress, and the constraint condition is
that the structural area is equal to the specified area; secondly, the constrained optimization model is transformed into
an unconstrained optimization model by using the augmented lagrange multiplier method; Then, the bearing condition
of  the  structure  is  analyzed  by  the  isogeometric   boundary   element  method  (IGABEM);  finally,  the  elite  opposite-
based  learning  strategy  and  large  scale  estimation  of  distribution  algorithms  (LSEDA)  are  used  to  improve  the
flower pollination algorithm,  and  the  coordinates  of  control  points  are  optimized  by  the  improved
flower pollination algorithm. After that, the boundary of structure is constructed by the non-uniform rational B-splines
(NURBS)  basis  function,  and  the  optimal  structure  shape  is  drawn.  According  to  the  test  findings  for  the  Ackley
function,  the  enhanced  flower  pollination  algorithm  converges  in  14  steps  as  opposed  to  136  steps  for  the  original
flower pollination algorithm, and its minimum value is 8.881 8×10−16 less than 0.001 4, demonstrating that it is more
capable  of  optimization.  The  computational  results  of  shape  optimization  show  that  the  proposed  algorithm  can
effectively solve two-dimensional shape optimization problem based on isogeometric boundary element method.

Keywords： flower pollination algorithm；isogeometric analysis；boundary element method；shape optimization；
Lévy flight；estimation of distribution algorithm
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动力系统布置对于翼身融合飞机气动特性的影响

贾媛，杨玉腾，吴江浩*

(北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 100191)

摘　　　要：为探究风扇和核心机对于巡航气动特性的共同影响，以 350 座的翼身融合布局客

机为研究对象，采用改变核心机展向位置，在此基础上改变动力系统弦向位置和展向位置的方法进

行研究。研究结果表明：巡航状态下，核心机位置对于整流罩表面压力分布和飞机气动特性影响较

小，动力系统后掠角为−12°，弦向位置为 0.8 时，升阻比可达 22.39；在动力系统面积和流量不变的

情况下，缩小其展向宽度会导致升力减小、阻力减小、升阻比下降、抬头力矩增加；飞机在巡

航迎角 3.2°下达到最大升阻比 22.39，升力系数在起飞迎角 10°下达到 1.054 1，满足起飞升力系数

要求。

关　键　词：翼身融合；动力系统；核心机；气动特性；弦向和展向位置
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翼身融合布局飞机概念由 Liebeck[1] 提出，相对

于传统布局的飞机来说，翼身融合飞机具有结构质

量轻、升阻比高、燃油消耗低等优势[2-4]。

为了进一步减小噪音，降低污染物排放，美国

航空航天局（National  Aeronautics  and  Space  Admi-
nistration ，NASA） 提出一种带分布式驱动的翼身融

合构型 [5]。麻省理工大学 (Massachusetts Institute of
Technology  ,  MIT)在第 3代静音飞机 SAX-40[6] 上
采用了分布式动力[7-9], 其推进方式为一台核心机驱

动 3个风扇。SAX-40在设计中采用分布式动力与

翼身融合耦合布局方式，将分布式推进系统半埋于

机身上表面后部，通过边界层吸入（boundary layer
ingestion, BLI）提高气动性能，达到降低燃油消耗的

目的。目前，NASA联合 Boeing及研究机构，提出

了分布式推进系统与带有 BLI的翼身融合（blended-
wing-body, BWB）布局耦合设计的概念 [9-13]，结果表

明该设计将使推进效率提升 2%。分布式推进系统

和翼身融合布局耦合的新概念飞机将有效提升飞

机性能，具有广阔的发展前景 [14]。南京航空航天大

学的陈青等 [15] 进行了类似 X48-B飞机的三维重建

与气动分析，戴浩和余雄庆[16] 进行了翼身融合布局

飞机几何参数化的研究。

对于分布式动力翼身融合布局飞机，核心机用

于提供电力，不作为主要推力提供部件，所以大部

分研究很少考虑核心机对气动特性的影响。为了

更接近真实的几何模型和边界层吸入效果，本文以

350座分布式动力的翼身融合飞机（BWB-350）为构

型，研究了分布式动力系统参数（核心机展向位置，

动力系统弦向、展向排布方式）对分布式动力翼身

融合客机的气动影响规律。总结其影响机理，筛选

出性能较优的构型，探究其起飞、巡航状态下的气

动特性规律。

 1　模型与方法

 1.1　模型定义

本文研究对象为具有分布式推进系统和翼身

融合布局的中远程旅客运输机（BWB-350），选自

闫万方等 [4] 的研究。飞机座位数为 352，航程为

14 760 km，巡航高度为 11 000 m，巡航马赫数为 0.85，
最大起飞重量为 232 000 kg，巡航升阻比不低于 23。
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该新型客机分为中心体、融合段、外翼段三部

分。其中，中心体部分布置客舱、货舱，如图 1所

示，客舱区域最小高度为 2.5 m，货舱高度为 1.63 m，

中心体展长设置为 21 m。飞机平面展长为 74.52 m，

对称面弦长为 44.6 m，参考面积约为 560 m2，参考

长度约为 10.6 m，重心位置位于距离机头 27.3 m
处，平面几何构型如图 2所示。
 
 

客 舱

客舱

客舱

客舱

货舱

货舱

发动机

L
f

图 1    BWB-350客机中心体布置

Fig. 1    BWB-350 airliner center body arrangement
 

 
 

中心体

融合段

外翼段
质心

推进系统

图 2    带有边界层吸入的翼身融合飞机

Fig. 2    Wing-body fusion aircraft with boundary layer suction
 

本文推进系统主要由 9台风扇和 2台核心机组

成，核心机和风扇分布在中心体上表面，核心机采

用涡轴发动机，核心机的内部具体构型如图 3所

示。本文主要研究分布式推进翼身融合布局飞机

的气动特性，动力系统内部复杂流动情况可忽略，

所以将分布式推进系统简化为带进气和排气平面

的简化模型，保留对机身表面的边界层抽吸作用，

如图 4所示。
 
 

超导
发电机

图 3    核心机内部示意图

Fig. 3    Internal diagram of the core machine
 

风扇系统起飞和巡航状态下的工作参数如表 1
和表 2所示。

核心机的工作参数如表 3和表 4所示。
 
 

尾喷管
核心机
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简化系统
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风扇和电池

x
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图 4    分布式推进系统简化示意图

Fig. 4    Simplified schematic of the distributed propulsion system
 
 
 

表 1    巡航状态风扇系统参数

Table 1    Fan system parameters of cruise state

参数 数值

进气道进口面积/m2 14 800

尾喷口出口面积/m2 11 000

尾喷口出口总温/K 0.85

质量流量/（kg·s−1） 1 620

整流罩长度/m 7.939
 

 
 

表 2    起飞状态风扇系统参数

Table 2    Fan system parameters of takeoff state

参数 数值

进气道进口面积/m2 24.8

尾喷口出口面积/m2 13.53

尾喷口出口总温/K 322.5

质量流量/（kg·s−1） 4 362

整流罩长度/m 7.939
 

 
 

表 3    巡航状态核心机参数

Table 3    Core parameters of cruise state

参数 数值

进气道进口面积/m2 1.46

尾喷口出口面积/m2 2

尾喷口出口总温/K 710

质量流量/（kg·s−1） 95.5

整流罩长度/m 7.939
 

 
 

表 4    起飞状态核心机参数

Table 4    Core parameters of takeoff state

参数 数值

进气道进口面积/m2 1.46

尾喷口出口面积/m2 2

尾喷口出口总温/K 820

质量流量/（kg·s−1） 256.92

整流罩长度/m 7.939
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 1.2　数值计算和网格验证

 1.2.1　数值计算方法及边界条件

本文选用半模进行纵向气动参数数值计算，以

三维定常雷诺 Navier-Stokes平均方程 (Reynolds-
averaged Navier-Stokes, RANS)作为控制方程，选用

基于压力的隐式耦合求解方法的二阶精度求解，湍

流模型为 S-A（spalart-allmaras）模型，采用压力远场

边界条件和无滑移的绝热壁面条件。推进系统入口

条件为压力出口，推进系统出口条件为质量流量入口。

 1.2.2　网格模型及无关性验证

模型采用 C-H型结构网格，在飞机前后缘、机

体表面、整流罩表面网格及其法向进行加密处理，

远场弦向和侧向边界均选取 40倍机身长度。如表 5
和表 6所示，在马赫数 Ma 为 0.85，迎角 α 为 3.2°时
进行第 1层网格高度 y+和网格数量无关性验证。

其中，CL 为升力系数，Cd 为阻力系数。
  

y+max表 5    不同 网格的计算结果比较（Ma=0.85, α=3.2°）

y+maxTable 5    Comparison of calculation results of different 

grids (Ma=0.85, α=3.2°)

网格数量/104 第1层网格高度 y+max CL Cd

310 1×10−3 200 0.366 9 0.017 75

310 1×10−4 20 0.364 0 0.018 12

310 1×10−5 2 0.362 5 0.018 20

310 1×10−6 0.2 0.362 7 0.018 21
  

表 6    不同网格数量计算结果比较（Ma=0.85, α=3.2°）

Table 6    Comparison of calculation results of different

overall grid densities (Ma=0.85, α=3.2°)

网格数量/104 第1层网格高度 y+max CL Cd

100 1×10−5 2 0.353 0 0.019 64

190 1×10−5 2 0.360 7 0.018 82

310 1×10−5 2 0.362 5 0.018 20

430 1×10−5 2 0.363 7 0.018 07
 

y+max

因此，考虑到计算精度和时间成本，最终选取

第 1层网格高度为 1×10−5（ ≈2），网格数量为 310万

的网格进行后续计算。

 1.2.3　飞行条件

本文在起飞和巡航状态下的计算条件如表 7所示。
  

表 7    巡航和起飞状态下的计算条件

Table 7    Calculation conditions in cruise and take-off

飞行
条件

高度/
m

马赫数
流量系数
MFR

静压/
Pa

静温/
K

密度/
（kg·m−3）

起飞 0 0.265 1.594 101 325 288.2 1.224 9

巡航 11 000 0.85 0.714 22 700 216.7 0.363 9
 

 2　动力系统排布方式对气动特性的影响

同时考虑风扇和核心机的影响，研究巡航状态

下核心机展向位置、动力系统弦向和展向分布方式

对气动特性的影响，通过对不同构型的流场分析，

得到起飞和巡航状态下气动性能较优的构型。

 2.1　核心机展向位置的影响

保证风扇的面积和流量不变，在动力系统中考

虑核心机的作用，将核心机和风扇均匀排布在中心

体上翼面，探究核心机的展向位置对气动特性的影

响规律。图 5为核心机安装方案，将核心机分别安

装在①、②、③、④、⑤的位置，计算结果分别用

case1、 case2、 case3、 case4、 case5表示。巡航状态

下，迎角为 3.2°，结果如表 8所示，其中，case0为只

考虑风扇影响的构型，CM 为俯仰力矩系数，K 为升

阻比。
 
 

①
②
③
④
⑤

图 5    核心机安装方案

Fig. 5    Installation schemes of core machine
 

  
表 8    核心机不同布置方案计算结果

Table 8    Calculation results for different core arrangements

构型 CL Cd CM K

Case0 0.362 0 0.016 60 0.007 1 21.81

Case1 0.342 8 0.015 61 0.013 6 21.95

Case2 0.335 9 0.015 29 0.019 0 21.98

Case3 0.337 5 0.015 66 0.017 0 21.55

Case4 0.341 3 0.015 66 0.014 9 21.79

Case5 0.345 2 0.015 83 0.012 1 21.81
 

图 6为 case0方案和 case1方案飞机上表面的

压力分布对比图。可知，考虑核心机的影响后，中

心体上翼面在动力系统入口处前段低压区减小，高

压区增大，导致飞机升力减小，阻力减小，抬头力矩

增加；由于喷流作用，尾喷管出口后的中心体上翼

面部分，低压区减小，使得升力减小，阻力减小。动

力系统的变化导致整流罩上表面低压区增大，升力

和阻力都略有增加，但相对于整个飞机来说，整流

罩面积占比小，对气动特性的影响小于机体表面压

力变化的影响。对于融合段部分，上翼面低压区减

小明显，升力减小。外翼段前缘部分低压区也略有
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减小，使得升力略有减小。因此，同时考虑风扇系

统和核心机的影响使飞机升力系数、阻力系数减

小，抬头力矩增加，升阻比基本不变。

由 case1～case5的计算结果可知，核心机的展

向位置对升力系数、阻力系数、升阻比影响较小，

考虑到拓扑结构和程序化的易实现性，选取 case1
方案作为下一步的基础构型，即将核心机布置在中

心体展向最外侧。

 2.2　动力系统弦向位置的影响

θ L∗f

以 2.1节 case1布置方案为基础，针对动力系统

后掠角 和弦向布置位置 （对称面处动力系统进

气位置到机头的距离与飞机翼根弦长的比值）2个

设计参数，分析不同弦向排布方式对飞机气动特性

的影响。

图 7为本节设计的推进系统不同后掠角的布

置方案，图中灰色区域为风扇动力系统，黑色区域

为核心机位置。固定对称面处风扇位置，改变中心

体外侧核心机位置，动力系统后掠角 θ 分别设为

−30°、−20°、−12°；固定中心体外侧核心机安装位

置，改变对称面处风扇系统的位置，动力系统后掠

角 θ 分别设为 0°、4.5°、13°和 22°。
巡航状态下，迎角为 3.2°，得到飞机的气动特性

随动力系统弦向后掠角变化的规律，计算结果如

表 9所示。
 
 

表 9    动力系统不同后掠角计算结果

Table 9    Calculation results for different swept-back angles

of power system

后掠角θ/(°) CL Cd CM K

−30 0.344 4 0.018 57 0.026 1 18.54
−20 0.359 8 0.017 42 0.003 0 20.66

−12 0.366 8 0.016 38 −0.005 6 22.39

0 0.351 0 0.015 66 0.006 8 22.42

4.5 0.342 7 0.015 61 0.013 6 21.95

13 0.324 9 0.016 22 0.022 7 20.03

22 0.307 7 0.018 26 0.026 3 16.85
 

图 8为不同后掠角排布方式的上翼面压力分

布对比。可知，当固定对称面处风扇的位置，随着

核心机位置前移，中心体上表面前缘部分低压区减

小，动力系统入口处翼面的高压区减小，导致升力

减小，阻力增加。整流罩表面随着核心机的前移，

高压区增加，低压区减小，导致升力阻力均减小。

动力系统的变化对飞机外翼段部分的影响较小，可

忽略不计。

综合来看，核心机的前移导致飞机整体气动性

能变化为升力减小、阻力增加、升阻比下降、抬头

力矩增加。通过对比可知，当后掠角 θ 为−12°时，

该布置方案气动性能较好。

固定中心体外侧核心机的位置时，随着对称面

处风扇位置的前移，中心体上表面动力系统入口前

的低压区和高压区逐渐减小，动力系统后部的中心

体上翼面高压区不断扩大，使得飞机升力减小、阻

力减小。对于整流罩部分，随着对称面动力系统前

移，整流罩表面低压区面积逐渐扩大，导致升力增

加、阻力增加。动力系统位置的变化对飞机外翼段

影响较小。随着对称面处风扇位置前移，飞机整体

巡航升力不断减小，阻力先减小后增加，升阻比减

小，抬头力矩逐渐增加。后掠角 θ 为−12°时，动力

系统位置相对其他构型更加靠近中心体后缘，综合

考虑中心体和整流罩，其上表面背风区域低压区相

对较大且力臂长，产生低头力矩较大。

|CM | ⩽ 0.005

图 9为气动系数随着动力系统后掠角的变化

曲线，随后掠角的变化，升阻比先提升趋于稳定后

下降，考虑到该构型飞机在巡航条件下的约束条

件，即升力系数 CL 为 0.362，俯仰力矩系数满足

，综合对比以上不同后掠角的方案，当后

掠角 θ 为−12°，即与中心体后缘后掠角一致时，升

阻比相对较高，且近似满足约束条件，因此，选用该

构型作为下一步研究的基础构型。
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图 6    有无核心机构型上表面压力分布对比

Fig. 6    Comparison of surface pressure distribution on models

with and without core mechanism
 

 

(a) θ=−30° (b) θ=−20°

(c) θ=−12° (d) θ=0°

(e) θ=4.5° (f) θ=13° (g) θ=22°

图 7    动力系统不同后掠角布置方案

Fig. 7    Power system with different swept-back angles
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L∗f

以动力系统的后掠角 θ 为−12°时的构型为基

础，选取 分别为 0.75、0.78、0.80、0.82，如图 10所示。

巡航状态下，迎  角为 3.2°，得到飞机的气动特

性随动力系统弦向位置变化的规律，计算结果如

表 10所示。

图 11为动力系统在不同弦向位置构型的上表

面压力分布对比。可知，随着动力系统的整体前

移，中心体上表面迎风区域低压区减小，背风区域

高压区减小，整流罩上表面，前缘部分低压区增加，

后缘部分高压区减小，综合来看，上表面高压区减

小导致升力增加、阻力增加。融合段部分，随着动

力系统弦向位置前移，融合段背风面低压区增加，

 

压力/kPa 363432302826242220181614121086

(a) θ=−30° (b) θ=−20°

(c) θ=−12° (d) θ=0°

(e) θ=4.5° (f) θ=13°

(g) θ=22°

图 8    不同布置方案的上翼面压力分布对比

Fig. 8    Comparison of pressure distribution on the upper airfoil

for different arrangements
 

 

(a) 升力系数随后掠角的变化曲线
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图 9    巡航气动参数随后掠角的变化曲线

Fig. 9    Variation curves of cruise aerodynamic parameters with

swept-back angle
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|CM | ⩽ 0.005 L∗f

使得阻力增加。外翼段部分迎风区域低压区减小，

背风区域低压区增加，导致阻力增加。综上可得，

动力系统整体前移导致飞机升力增加，阻力增加，

升阻比减小，低头力矩增加。图 12为各个气动参

数随着动力系统弦向位置的变化曲线，考虑到该构

型飞机在巡航条件下的约束条件，即升力系数 CL 为

0.362，俯仰力矩系数满足 ，当 为 0.80

 

表 10    动力系统不同弦向位置方案计算结果

Table 10    Calculation results for different chordal position of

power system

L∗f构型 CL Cd CM K

0.75 0.372 3 0.018 83 −0.009 5 19.77

0.78 0.368 8 0.017 42 −0.009 0 21.18

0.80 0.366 8 0.016 38 −0.005 6 22.39

0.82 0.342 1 0.014 59   0.024 9 23.45

 

(a) Lf
*=0.75 (b) Lf

*=0.78

(c) Lf
*=0.80 (d) Lf

*=0.82

图 10    动力系统不同弦向位置排布方式

Fig. 10    Different chord positions of power system
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(a) Lf
*=0.75 (b) Lf

*=0.78

(c) Lf
*=0.80 (d) Lf

*=0.82

图 11    动力系统不同弦向位置方案上表面压力分布对比

Fig. 11    Comparison of surface pressure distribution on different

chordal positions for power system
 

 

(a) 升力系数随弦向位置的变化曲线
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图 12    巡航气动参数随弦向位置的变化曲线

Fig. 12    Variation curve of cruise aerodynamic parameters with

chordal position
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时近似满足约束条件，且升阻比较大。

 2.3　动力系统展向位置的影响

L∗f

根据 2.2节确定的后掠角 θ 为−12°，弦向位置

为 0.80构型为基础分析推进系统沿机身展向的

不同分布方式对气动特性的影响。如图 13所示，

case A是将核心机和风扇看成一个连贯整体，展向

上占据中心体整个上表面。case B为将核心机和风

扇分开，单独置于中心体两侧，整流罩也分为风扇

和核心机两部分。case C为在保证推进系统进出口

面积不变的情况下缩短其展向占比。

巡航状态下，迎角为 3.2°，计算得到不同展向分

布构型的气动参数，如表 11所示。

图 14为动力系统不同展向分布方案的上表面

压力分布对比，图 15为 3种方案不同特征截面的

 

表 11    动力系统不同展向布置方案计算结果

Table 11    Calculation results for different spanwise

configurations of power system

构型 CL Cd CM K

Case A 0.366 8 0.016 38 −0.005 6 22.39

Case B 0.364 4 0.016 49 −0.002 7 22.09

Case C 0.334 0 0.015 49   0.017 7 21.56

 

(a) Case A (b) Case B (c) Case C

图 13    动力系统不同展向排布方式

Fig. 13    Different spanwise configurations of power system
 

 

(a) Case A

(c) Case C

(b) Case B

压力/kPa 363432302826242220181614121086

图 14    动力系统不同展向布置方案上翼面压力分布对比

Fig. 14    Comparison of airfoil pressure distribution on different

spanwise configurations of power system
 

 

(a) 中心体内侧翼型压力分布对比

(b) 中心体外侧翼型压力分布对比

(c) 融合段翼型压力分布对比

(d) 外翼段翼型压力分布对比
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图 15    不同方案各特征截面翼型压力分布对比

Fig. 15    Comparison of pressure distribution in each

characteristic section airfoil
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压力系数 Cp 分布曲线。可知，case A 和 case B 上表

面压力分布基本相同，根据特征截面的压力分布曲

线可以看出，case A 和 case B 方案只在整流罩上表

面和动力系统进口位置处压力分布存在较小区别，

该部分影响较小，所以 case A 和 case B 的升力系数、

阻力系数、升阻比等气动参数基本相同。case A
和 case C 相比，随着动力系统展向占比减小，推进

系统入口处翼面高压区增加，由特征截面压力分布

可以看出，case C的整流罩上表面低压区明显减

小，使得升力减小、阻力减小。因此，减小动力系统

展向占比会使得飞机巡航升力减小、阻力减小、升

阻比下降。综合考虑约束条件，case A 的动力系统

展向排布方式较为合理，在尽可能满足约束条件的

情况，升阻比也相对较高。

 2.4　典型构型气动特性分析

本节针对 2.3节得到的较优构型 case A进行

了不同飞行状态下的气动特性分析， 图 16为 case A

构型巡航状态下各气动系数随迎角的变化规律。

可知，在 0°～5°迎角下，升力系数 CL 随迎角增大线

性增加；5°～8°迎角下，升力系数仍逐渐增加，升力

线斜率减小，在 8°迎角下，升力线斜率减小为 0；之

后继续增大迎角，升力系数先减小后增加。阻力

系数 Cd 随着迎角的增加呈现先减小后增大，在迎

角 1.5°左右时阻力系数达到最小，约为 0.010 9。随

着迎角的增加，巡航升阻比 K 先增大后减小，在小

迎角范围内，升力线斜率大于阻力系数的增长率，

所以升阻比 K 呈增大趋势，当迎角大于 4°时，阻力

系数增长率逐渐提高，导致升阻比 K 随迎角增加

逐渐减小，当迎角为 3.2°左右时，升阻比近似达到

最大值，约为 22.39。0°～5°迎角下，俯仰力矩系数

CM 随着迎角增大，低头力矩逐渐增加，具有静稳

定性；在 6°～8°迎角下，随着迎角增大，飞机的抬

头力矩逐渐增加；当迎角大于 8°时，俯仰力矩系数

在 0附近出现波动。总体来看，飞机在巡航迎角

3.2°左右，具有最大升阻比，且升力系数为 0.366 8，

满足巡航升力需求，俯仰力矩系数较小，满足配平

条件。

图 17为 case A构型在起飞状态下各气动系数

随迎角的变化曲线。可知，升力系数 CL 随迎角的

增加增大，在 0°～8°迎角下，升力系数呈线性增

加；8°迎角时，出现局部失速，升力线斜率变小；迎

角在 10°以上时，升力系数随着迎角增大线性增

大，相比于小迎角状态，该段升力线斜率较小，在

10°迎角下，升力系数可达到 1.054 1，满足起飞时

升力系数的需求。阻力系数 Cd 随着迎角增大不断

上升，整体呈抛物线形状。起飞时升阻比 K 随着

迎角增加先增大后减小，当迎角在 4°左右时，升阻

比近似达到最大值，约为 13.15。俯仰力矩系数方

 

(a) 升力系数曲线

(b) 阻力系数曲线

(c) 升阻比曲线

(d) 俯仰力矩系数曲线
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图 16    巡航气动特性曲线

Fig. 16    Cruise aerodynamic characteristics curves
 

第 5 期 贾媛，等：动力系统布置对于翼身融合飞机气动特性的影响 1163



面，当在 0°～10°时，随着迎角增加，飞机抬头力矩

逐渐增加，迎角在 10°～15°范围内，俯仰力矩系数

在 0.3左右波动。

 3　结　论

1） 在风扇构型的基础上，增加了核心机的影响

后，由于动力系统边界层吸入作用减弱，上翼面后

缘高压区增大，使得巡航状态下飞机升阻力均减

小，升阻比基本不变，飞机抬头力矩增加。另外，核

心机展向位置不同，主要对整流罩表面和进气位置

处翼面的压力分布有影响且区别较小，气动性能差

别不大。

L∗f

2）考虑约束条件的要求，当后掠角 θ 为−12°，弦

向位置 为 0.8时，飞机的巡航性能相对最优，升阻

比达到 22.39。推进系统进口位置后移，有利于提

高升阻比，同时增大抬头力矩，不利于飞机配平。

3）在动力系统面积和流量不变的情况下，缩小

其展向宽度会导致升力减小、阻力减小、升阻比下

降，抬头力矩增加。另外，核心机是否独立于风扇

放置对巡航气动特性基本没有影响。

4）飞机巡航迎角为 3.2°，且升阻比在该点达到

最大值，约为 22.39，俯仰力矩系数为−0.005 6，有利

于飞机配平；起飞状态下，在 10°迎角下，升力系数

CL 达到 1.054 1，满足起飞时的升力系数要求。
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Fig. 17    Take-off aerodynamic characteristic curves
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Effect of powertrain arrangement on aerodynamic characteristics of
blended-wing-body aircraft

JIA Yuan，YANG Yuteng，WU Jianghao*

(School of Transportation Science and Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstract： In order to investigate the joint influence of the fan and the core on the aerodynamic characteristics of
the  cruise,  this  paper  takes  a  350-seat  blended-wing-body  aircraft  as  the  object  of  study,  using  the  method  of  first
changing the spanwise position of the core and, on this basis, later changing the chordwise and spanwise positions of
the power system. The study results show that:  Under cruise conditions, the core position has little influence on the
pressure distribution on the fairing surface and the aerodynamic characteristics of the aircraft; under cruise conditions,
the lift-to-drag ratio can reach 22.39 when the power system swept back angle is −12° and the chord position is 0.8;
under the condition that the power system area and flow rate remain unchanged, reducing its spread width will lead to
a reduction in lift, drag, lift-to-drag ratio and an increase in the lifting moment. The aircraft reaches a maximum lift-to-
drag ratio of 22.39 at a cruise angle of attack of 3.2° and a lift coefficient of 1.054 1 at a take-off angle of attack of
10°, which meets the take-off lift coefficient requirement.

Keywords： blended-wing-body； power  system； core； aerodynamic  performance； chordwise  and  spanwise
distribution
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基于 CEEMD与改进的 ELM旋转整流器故障诊断
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摘　　　要：针对目前应用于航空发电机旋转整流器故障诊断中的人工智能算法存在诊断速度

慢、参数选取困难等问题，提出一种基于互补式集合经验模态分解（CEEMD）与樽海鞘优化的极

限学习机（SSA-ELM）故障诊断方法。在有限元软件 Maxwell 与 Simplorer 中搭建三级式电机模

型，采集励磁电流信号，利用 CEEMD 将励磁电流信号分解为一系列模态分量，构建故障特征参

量，再通过樽海鞘群算法（SSA）优化极限学习机的训练参数 和 ，并对故障进行诊断，最后通过

实验平台验证所提方法。结果证明了三级式同步电机有限元模型的有效性，所提方法相校于现有方

法，具有更高的故障诊断准确率与分类速度。

关　键　词：互补式集合经验模态分解；极限学习机；旋转整流器；故障诊断；有限元；樽海

鞘群算法
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多电/全电飞机的应用迅猛发展 [1]，这对飞机供

电系统的稳定性提出了更高要求[2]。三级式无刷同

步发电机是当前飞机主电源系统的关键设备，其一

旦发生故障将严重影响飞机的飞行安全[3]。文献 [4]

针对三级式同步电机故障模式，结合基于危害程度

矩阵定量分析的方法指出，旋转整流器二极管故障

是同步交流发电机故障模式中频率最高且需要优

先考虑的故障。因此，为提高飞行的安全，在旋转

整流器故障时，必须采取措施，及时准确地对故障

进行检测。

旋转整流器故障诊断流程主要包括信号采集、

提取故障特征和故障分类[5]。目前针对航空发电机

旋转整流器的故障特征提取与诊断方法分为以下

3类。

1） 基于解析模型的故障诊断 [6-7]。该方法深入

分析发电机的运行原理，建立准确的系统解析模

型。通过可观测输入输出量构成残差信号，然后对

残差信号进一步地分析和处理，达到故障仿真、故

障分析和故障诊断的目的。文献 [6]通过对发电机

进行相域建模分析，并利用观测器来判断飞机发电

机旋转整流器是否故障。文献 [7]定性分析发电机

励磁电流与输出电压的关系，来实现对旋转整流器

的故障诊断。这种故障诊断方法需要对系统的运

行机理有充分的认识，当模型与实际系统一致时，

故障诊断准确率很高。但是由于发电机是一个非

线性、强耦合、多参数的系统，很难准确建立其真

实模型。

2） 基于信号分析的故障诊断[8-10]。该方法是对

反应故障的可测信号进行信号分析与故障特征提

取。其中最典型的方法是对励磁电流信号进行傅

里叶变换（Fourier  transform，FFT）分析 [8],但 FFT分

析更适合处理平稳信号，而故障状态下的励磁电流

信号一般是非平稳信号。针对励磁电流信号非平

稳、非线性的特点，文献 [9]提出对励磁电流基于小
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波包分解的时频分析，以第 1～第 7层能量系数作

为故障特征。该方法对故障特征提取较为准确，但

是小波包分析存在小波基函数不具备适应性的问

题。文献 [10]通过经验模态分解（empirical  mode
decomposition，EMD）对励磁电流信号进行故障特

征提取，克服了基函数无自适应性的问题，但 EMD
的分解方法也会带来频率混叠的现象。

3） 基于智能算法的故障诊断 [11-13]。随着智能

算法的成熟发展，其已被广泛的应用到电机故障诊

断领域。文献 [11]利用基于灰色关联度分析的堆

栈自动编码器（stack autoencoder，SAE）方法对励磁

电流信号实现故障特征，同时利用分类器对所提取

的特征实现故障诊断。文献 [12]提出基于深度置

信网络（depth belief network，DBN）的故障特征提取

方法，并利用 BP神经网络实现故障分类。文献 [13]
将宽度学习（broad learning system，BLS）引入航空发

电机旋转整流器的故障特征提取中。但智能算法

缺点是在系统很大、数据量很多的情况下，网络的

建立和训练需要花费较长的时间。

ω b

为解决上述 3类故障诊断方法的问题，本文首

先在有限元软件 Maxwell与 Simplorer搭建三级式

同步电机非线性模型，并采集励磁电流信号分析处

理，提出基于 CEEMD与改进的极限学习机（extreme

learning machine，ELM）无刷同步发电机旋转整流器

故障诊断的方法。CEEMD能对励磁电流信号自适

应故障特征提取，同时抑制了模态混合问题。

ELM相比于传统分类器 BP、支持向量机（support

vector machine，SVM）等具有分类速度快、泛化能力

强的特点，在快速故障诊断中具备较大优势。但

ELM的缺点是其性能取决于训练参数 和 ，两者

在模型建立中容易陷入局部最优，因此，本文提出

了基于樽海鞘群算法（salps algorithm，SSA）优化的

ELM故障诊断模型，并在相同的研究环境下，与遗

传优化算法、粒子群优化算法进行对比分析。

 1　基于 Maxwell与 Simplorer同步发

电机非线性建模

目前航空发电机大部分为三级式无刷同步发

电机，主要包括副励磁机（永磁机）、主励磁机、旋

转整流器、主发电机、调压器 5部分。本文以某型

115 V/400 Hz三级式同步发电机为研究对象。

在 Maxwell中分别搭建副励磁机、主励磁机、

主发电机模型。以主发电机为例，其模型基本参数

如表 1所示，定转子磁钢材料为 DW465_50。主发

电机有限元 2D模型如图 1所示。

将副励磁机、主励磁机、主发电机模型分别导

入有限元软件 Simplorer中，并在 Simplorer中搭建

旋转整流器模块与调压器模块，设置求解器仿真步

长为 100 µs，仿真时间为 45 ms，三级式同步电机整体

模型与调压器模型分别如图 2和图 3所示，D1～D10

均为二极管，I1为调压器输出信号，w(t)为电机转

 

表 1    主发电机基本参数

Table 1    Basic parameters of main generator

额定功率/kVA 额定电压/V 额定频率/Hz 极对数

40 115 400 2

 

图 1    主发电机有限元 2D模型

Fig. 1    2D finite element model of main generator
 

 

D1主励磁机 主发电机副励磁机
D2 D3

RMxprt
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GND
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VM1

V
V

V
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VM3

图 2    三级式同步电机整体模型

Fig. 2    Integral model of three stage synchronous motor
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速，VM1～VM3为主发电机三相输出电压，GND表

示接地，1/S为积分模块，GAIN为增益模块，COMP
为信号比较模块，RMS为有效值计算模块，Urmf 为

参考电压。

由图 2可知，连接主励磁机与主发电机的旋转

整流器由 6个二极管 D1～D6组成，角速度模块中

设置电机转速为 12 000 r/min。

KP

KI KD

由图 3可知，调压器通过采集主发电机输出三

相电压的有效值，与给定参考电压比较，产生误差

经比例积分微分（PID）控制器校正，再与三角波交

截 产 生 脉 宽 可 调 的 脉 冲 宽 度 调 制 （pulse  width
modulation，PWM）波，驱动主励磁机上的功率开关

管，实现控制主励磁机励磁电流最终达到调压目

的。经调试 PID参数设置为：比例增益 =25，积分

增益 =370，微分增益 =0.05。
  

方波发生器1

方波发生器2

Ua

Ua

Ua

RMS

RMS

COMP

I1

1/S

1/S

PI

+

+

GAIN

GAIN

Urmf

RMS

图 3    调压器模型

Fig. 3    Voltage regulator model
 

三级式同步发电机模型运行后，主发电机三相

输出电压波形如图 4所示。图中 Ua1、Ub1、Uc1 分别

为主发电机三相输出电压，在主发电机输出电压波

形中随机选取 m1、m2、m3 这 3点可得，经过 PID调

压器调压后，主发电机输出电压满足 400 Hz/115
V的要求，验证了模型的准确性。

  
250.00

电
压

有
效

值
/V

时间/ms

125.00

0

−125.00

−218.83
0 20 40 60 80 100

Ua1 Ub1 Uc1
m3 m2m1

m1: x=38.840 0,
y=160.805 1

m2: x=41.350 0,
y=162.511 3

m3: x=36.360 0,
y=163.267 9

图 4    主发电机三相输出电压波形

Fig. 4    Three phase output voltage waveform of main generator
 

 2　CEEMD与 ELM
 2.1　CEEMD方法

s(t)EMD自适应的将非平稳时间序列信号 分解

为 n 阶相对平稳的的本征模态函数（intrinsic mode
function，IMF）及一个标准的残差量[14]。记为

s(t) =
n∑

i=1

Mi(t)+Re(t) （1）

Mi (t) Re(t)式中： 为第 i 阶 IMF分量； 为残差量。

为抑制 EMD中模态混合问题，CEEMD首先在

信号处理的整个时频段加入正、负相对的高斯白噪

声。记为{ s+j (t) = s(t)+w+j (t)

s−j (t) = s(t)+w−j (t)
（2）

w+j (t) w−j (t)

s+j (t) s−j (t)

式中： 、 分别为正、负随机高斯白噪声；

、 分别为加入正、负高斯白噪声后的信号

序列。

Re(t)

随后分别对加入的正、负高斯白噪声序列信号

进行经验模态分解，得到对应的 IMF分量与残差

量，再对正、负高斯噪声下的各 IMF分量与残差量

求取平均值，作为 CEEMD信号处理的最终结

果，表达式为
Cm =

1
2n

n∑
i=1

(Cim+C−im)

Re =
1

2n

n∑
i=1

(Rei+R−ei)

（3）

Cm Re

Re(t) Cim C−im

s+j (t) s−j (t)

Rei R−ei s+j (t) s−j (t)

式中： 和 分别为 CEEMD信号处理后得到的第

m 个 IMF分量与 残差量； 和 分别为正、

负高斯白噪声下 与 分解的第 m 个 IMF
分量； 和 为正负高斯白噪声下 与 分解

的残差量。

CEEMD信号分解流程如图 5所示。

 

原始信号
s(t)

总体平均
的IMFs

…

加入高斯白噪声
w+(t)与w−(t)

EMD分解

x+
1(t)=s(t)+w+

1(t){ x−1(t)=s(t)+w−
1(t)

x+
n(t)=s(t)+w+

n(t){ x−n(t)=s(t)+w−
n(t)

IMFx+
1

IMFx−1

IMFx+
n

IMFx−n
…

…

+

IMFx1=
IMFx+

1+IMFx−1
2

IMFxn=
IMFx+

n+IMFx−n

2

图 5    CEEMD信号分解流程

Fig. 5    Signal decomposition flow chart of CEEMD
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 2.2　改进的 ELM方法

 2.2.1　ELM 方法

ω

b

(Xl，

tl) Xl、tl

ELM是一种单隐层的前馈神经元网络[15]，训练

过程中输入层和隐含层之间的连接权值 和隐含层

的阈值 可以随机设定，设定后无需进行调整，隐含

层与输出层的连接权值通过解方程求得，无需迭代

产生。ELM的计算特征在保证学习精度的前提下

让其算法速度更快。假设有 N 个任意的样本

，其中 均为一个 l 维列向量。对于一个有 H

个隐层节点的单隐层神经网络，为使输出无误差，

其可以表示为

L∑
l=1

Wlg(ωl ·Xl + bl) = tl （4）

Wl ωl bl l

ωl ·Xl ωl

Xl

式中： 为输出权重； 为输入权重； 为第 个隐层

单元的偏置向量；g(x)为激活函数； 表示 与

的内积。

式（4）可简化为

Hβ = T （5）

H β

T

式中： 为隐含层输出矩阵； 为隐层与输出层间的

权矩阵； 为期望输出矩阵。

则输出层权值为

β = H+T （6）

H+ H式中： 为隐藏层输出矩阵 的广义摩尔逆矩阵。

 2.2.2　基于 SSA 的 ELM 方法

ω b

ωbest bbest

传统群优化算法中 (如粒子群，蚁群，灰狼群

等) ，因领导者前期搜索不充分而容易陷入局部最

优问题，SSA利用“链”结构模式有效避免了此缺

点且该算法能够有效寻找全局最优解。因此，本文

采取 SSA对 ELM的权值 和偏置 进行优化，从而

得到最优的 与 。

设置参数优化后的目标函数为

min f (ω, b) = ŷa− ya （7）

ŷa ω b ya a

ω b
式中： 为权值 和偏置 的期望值； 为 次寻优后

权值 和偏置 的实际值。

ω b

对数据预处理选取训练集，并根据目标函数，

构建基于 SSA优化输入权值 和偏置 的 ELM分

类模型，对 CEEMD的特征向量分类处理，其流程

如图 6所示。
  

初始化种群

计算初始目标函数

选定食物

位置更新

计算目标
函数

是否满足
终止条件?

输出食物
坐标

选定领导者与
追随者

更新种群
N

Y

励磁电流
信号

CEEMD

IMFtotal

SSA-

ELM

分类诊断

误差分析

图 6    SSA-ELM算法流程

Fig. 6    Flow chart of SSA-ELM algorithm
 

 3　仿真实验

 3.1　故障模式分类与信号采集

本文研究旋转整流器二极管开路故障，为对比

分析，将二极管正常状态定义为特殊故障状态，最

终得到二极管开路故障下的 5类故障状态，如

表 2所示，2个二极管之间不加逗号表示这 2个二

极管同时故障。
 
 

表 2    二极管开路故障下的 5类故障状态

Table 2    Five kinds of fault states under diode open circuit fault

故障类型 状态描述 故障二极管

类别Ⅰ 二极管正常

类别Ⅱ 单个二极管开路 D1、D2、D3、D4、D5、D6

类别Ⅲ 同桥臂双二极管开路 D1D6、D2D5、D3D4

类别Ⅳ 不同桥臂双二极管开路（同为上桥臂或下桥臂） D1D2、D1D3、D2D3、D6D5、D6D4、D5D4

类别Ⅴ 不同桥臂双二极管开路（一个为上桥臂一个为下桥臂） D1D5、D1D4、D2D6、D2D4、D3D6、D3D5
 

由于旋转整流器位于三级式同步发电机转子

上，高速旋转下无法准确的获取其内部的故障信

号。考虑到旋转整流器二极管故障时，主励磁机的

电枢绕组的电流会处于不对称状态，最终通过电磁
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感应现象，主励磁机励磁电流将产生交流谐波成

分。因此，可选择励磁电流作为旋转整流器二极管

故障的检测信号。

考虑到负载对发电机运行状态的影响，分别在

负载条件为空载、1.5 kW负载、3 kW下进行数据

采集，每种负载条件下每种类型故障采集样本 100

组。由于发电机实际运行过程中，负载可能发生改

变，故将不同负载类型样本数据混合在一起，即共

计 1 500组励磁电流数据，其中按照 1∶1比例将数

据样本分为训练集与测试集。以发电机空载为例，

旋转整流器二极管处于开路的 5类故障状态下的

励磁电流信号如图 7所示。
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(e) D1与D2开路

图 7    5类故障状态下的励磁电流信号

Fig. 7    Excitation current signals under five fault states
 

 3.2　故障特征提取与分类

E

以旋转整流器 D1二极管开路为例，D1二极管

开路时主励磁机励磁电流经过 CEEMD处理后得

到励磁电流的 4个 IMF分量 (IMF1～ IMF4)，并将

其转换成能量熵，将对应的能量熵作为故障特征信

号记为 ，即

E = [E1,E2,E3,E4] （8）

励磁电流 4个 IMF分量的时域特征与对应的

能量熵分别如图 8和图 9所示。

重复本节故障特征的提取方法，分别选取一组

剩余 4种故障状态的数据进行特征提取，不同故障

状态下其能量熵如图 10所示。由图可知，通过

CEEMD对不同故障状态下励磁电流信号处理分析

获得的能量熵可以作为故障特征。

根据提取的故障特征，首先通过本文方法进行

故障分类，然后分别和 ELM、PSO-ELM、SVM、SSA-

SVM这 4种故障诊断方法进行对比分析，参数设置

具体如下。

ω b

1） 本文方法、ELM与 PSO-ELM。SSA与 PSO

用于对 ELM的权值 和偏置 进行优化，SSA的搜

索动因子数为 40，最大迭代次数为 300次；PSO的

最大迭代次数 300次，粒子数量为 40；ELM隐含层

节点数为 100，激活函数为‘sig’。
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图 8    D1二极管开路时励磁电流 IMF分量的时域图

Fig. 8    Time domain diagram of IMF component of excitation

current in D1 diode open circuit
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图 9    D1二极管开路时 IMF分量能量熵

Fig. 9    Energy entropy of IMF component in

D1 diode open circuit
 

1170 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



c g

c g

2） SVM与 SSA-SVM。SSA用于对 SVM的惩

罚参数 与 RBF参数 的寻优，设置 SVM的惩罚参

数 与 RBF参数 初始值为 1和 0.1，svmtrain训练样

本，svmpredict测试样本，SSA的参数同上。

 3.3　仿真分析

故障特征提取与分类的方法均在 MATLAB
2016a中运行，运行环境 Windows10系统。在混合

负载条件下，将空载、1.5 kW负载、3 kW负载条件

下分别对应的 5类故障状态分别定义标签 1～5、
6～10和 11～15。基于本文方法的故障诊断结果

如图 11所示，故障诊断率达到了 100%（750/750），
证明了本文方法优异的故障诊断准确性。
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试
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本
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别

真实类别
预测类别

图 11    本文方法的故障诊断结果

Fig. 11    Fault diagnosis results based on proposed method
 

同时为对比诊断方法的准确性与快速性，依

次在空载、 1.5  kW负载、 3 kW负载、混合负载

4种条件下对 5种方法对比测试，选取训练时间、

测试时间、准确率、诊断方差为性能对比指标，

其中训练时间、测试时间、准确率为测试样本的

平均值，诊断方差为测试样本的总方差，结果如

表 3所示。由表可知，SVM相对于 ELM其故障诊

断准确率更高，但是其故障诊断训练与测试时间

明显长于 ELM，对 2个分类器分别加入相同寻优

算法 SSA改进时，SVM的训练与测试时间仍长

于 ELM，这表明 SVM计算机资源占用更大，不利

于工程实践。

ELM实现开路故障诊断的时间短，但是其

故障诊断准确率较低，4种负载条件下均未到达

90%，且诊断方差大，诊断稳定性较低。本文方法

相对于 ELM故障诊断准确率有了明显提高，4种

负载条件下均达到了 100%，诊断方差均为 0。在

高准确率的前提下，本文方法相对于基于传统群

优化算法 PSO-ELM故障诊断所花费时长较短，

诊断准确率与稳定性更高，表明了 SSA寻优算法

较好的克服了局部最优问题。以上均表明了本

文方法在工程实践中故障诊断的可行性与可

靠性。

 4　实验分析

 4.1　平台简介

因条件所限，实验平台采用改装的三级式同步

发电机，将现有的 2个同步电机试验台进行连接，

其与仿真的三级式同步发电机组成结构与运行原

理完全一致，因此可用其验证本文提出的各种故障

诊断方法并比较，平台照片如图 12所示。
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图 10    不同故障状态下的能量熵

Fig. 10    Energy entropy under different fault states
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该实验平台包括三相异步电动机（拖动高压

直流发电机）、高压直流发电机、高压直流电动

机（恒定转速驱动励磁电机与主发电机）、启动变

阻器（弱磁调速）、交流励磁机（外接电源激磁，励

磁频率 50 Hz，额定励磁电流 2.9 A）、主发电机（额

定转速 3 000  r/min，频率 400  Hz，额定输出电压

200/115 V）、旋转整流器模块、负载箱、数据采集

模块（电流传感器、带模数转换（AD）模块的嵌入

式开发板）。

人为设置整流器二极管不同故障模式，通过电

机的电刷与滑环将励磁机的电枢电流引出，外接整

流器，并将整流桥上的每个二极管串联一个开关，

通过控制开关的通断从而达到人为设置二极管开

路故障的目的，最终模拟旋转整流器 5类开路故障

模式。

 4.2　数据采集

实验选择主励磁机励磁电流为采样参数，采样

频率 10 kHz，在空载、1.5 kW负载、3 kW负载条件

中，通过霍尔电流传感器分别测量 5类故障状态下

励磁电流信号各 100组励磁电流数据 (每组数据

400个采样点)，并通过采集板卡将数据发送至 PC

机，将最终采集的数据混合，得到对应的混合负载

样本。

以空载条件下 D1二极管开路为例，通过断开

 

表 3    不同负载条件下各分类方法仿真结果性能对比

Table 3    Simulation result of performance comparison of different classification methods under different load conditions

负载条件
训练时间/s 测试时间/s

本文方法 ELM PSO-ELM SVM SSA-SVM 本文方法 ELM PSO-ELM SVM SSA-SVM

空载 10.259 8 0.012 8 100 0 0.012 9 0.012 7 84.00 10.965 3 14.652 5 0.012 7

1.5 kW负载 10.356 4 0.013 5 100 0 0.014 5 0.013 6 86.00 11.325 6 14.786 9 0.014 5

3 kW负载 10.325 6 0.013 9 100 0 0.014 2 0.013 7 87.60 10.256 9 14.659 8 0.014 4

混合负载 29.857 9 0.040 5 100 0 0.043 5 0.041 2 81.20 32.154 6 44.269 8 0.041 2

负载条件
准确率/% 诊断方差

本文方法 ELM PSO-ELM SVM SSA-SVM 本文方法 ELM PSO-ELM SVM SSA-SVM

空载 95.60 2.568 9 82.532 0 0.023 2 91.60 0.236 5 20.301 2 0.036 2 100 0

1.5 kW负载 96.40 3.256 4 83.236 5 0.021 0 94.00 0.258 9 20.256 2 0.035 9 100 0

3 kW负载 95.60 2.354 6 82.456 2 0.023 4 93.20 0.354 5 20.256 4 0.036 2 100 0

混合负载 95.60 8.254 6 247.602 0 0.069 4 89.6 0.845 6 60.652 6 0.108 9 100 0
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图 12    三级式同步发电机实验台

Fig. 12    Three stage synchronous generator experiment bed
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其串联的开关来模拟开路故障，给出实验平台在空

载时采集的励磁电流的前 400个采样点波形，如

图 13所示。

 4.3　故障特征提取与诊断

同 4.2结仿真实验步骤一致，首先对励磁电流

信号进行 CEEMD分解提取对应能量熵，从而获取

故障特征，并按照 1∶1的比例随机划分训练集与测

试集，并分别采用 5种方法进行故障诊断，其诊断

结果如表 4所示。

对比表 3和表 4，实验结果与仿真结果接近，表

明了基于 CEEMD与本文方法在提取旋转整流器

故障特征并进行诊断分类的高效性与可靠性。

 5　结　论

1） 针对三级式同步电机非线性、复杂性的特

点，本文建立了电机有限元模型，有限元模型中旋

转整流器开路故障的故障特征与实验验证时的故

障特征一致，证明了该模型的有效性。

2） CEEMD避免了 EMD特征信号提取的缺

点，通过选取适当的 IMF分量，可以高效的提取旋

转整流器二极管故障时的特征。

3） 本文通过引入较强寻优能力的 SSA对 ELM

的权值与阈值参数优化，在保证 ELM快速诊断的

前提下，提高了 ELM故障分类的准确率与诊断的

稳定性。

4） 本文所提出的故障诊断与分类方法对于非

平稳型号具备很好的效果，对于其他故障诊断领域

具有较好的借鉴推广意义。

参考文献（References）

 孔祥浩, 张卓然, 陆嘉伟, 等. 分布式电推进飞机电力系统研究综

述[J]. 航空学报, 2018, 39(1): 021651.

KONG X H, ZHANG Z R, LU J W, et al.  Review of electric power

system of distributed electric propulsion aircraft[J]. Acta Aeronautica

et Astronautica Sinica, 2018, 39(1): 021651（in Chinese）.

[  1  ]

 MADONNA V,  GIANGRANDE P,  GALEA M.   Electrical  power

generation  in  aircraft:  Review,  challenges,  and  opportunities[J].

IEEE  Transactions  on  Transportation  Electrification,  2018,  4(3):

646-659.

[  2  ]

 唐军祥. 航空三级式发电机旋转整流器故障诊断技术研究[D]. 南

京: 南京航空航天大学, 2017: 1-3.

TANG J X. Research on fault diagnosis technology of aircraft three-

stage generator rotating rectifier[D]. Nanjing: Nanjing University of

Aeronautics and Astronautics, 2017: 1-3(in Chinese) .

[  3  ]

 BATZEL T D, SWANSON D C.  Prognostic health management of

aircraft  power  generators[J].  IEEE  Transactions  on  Aerospace  and

Electronic Systems, 2009, 45(2): 473-482.

[  4  ]

 任磊, 韦徵, 龚春英, 等. 电力电子电路功率器件故障特征参数提[  5  ]

 

表 4    不同负载条件下各分类方法实验结果性能对比

Table 4    Experimental results of performance comparison of different classification methods under different load conditions

负载条件
训练时间/s 测试时间/s

本文方法 ELM PSO-ELM SVM SSA-SVM 本文方法 ELM PSO-ELM SVM SSA-SVM

空载 10.259 8 0.012 8 100 0 0.012 9 0.012 7 84.00 10.248 9 14.652 5 0.012 7

1.5 kW负载 10.356 4 0.013 5 100 0 0.014 5 0.013 6 86.00 10.258 7 14.786 9 0.014 5

3 kW负载 10.325 6 0.013 9 100 0 0.014 2 0.013 7 87.60 10.859 6 14.659 8 0.014 4

混合负载 29.857 9 0.040 5 100 0 0.043 5 0.041 2 81.20 30.215 6 44.269 8 0.041 2

负载条件
准确率/% 诊断方差

本文方法 ELM PSO-ELM SVM SSA-SVM 本文方法 ELM PSO-ELM SVM SSA-SVM

空载 95.60 2.356 8 82.532 0 0.023 2 91.60 0.215 6 20.301 2 0.036 2 100 0

1.5 kW负载 96.40 2.958 6 83.236 5 0.021 0 94.00 0.269 8 20.256 2 0.035 9 100 0

3 kW负载 95.60 2.478 8 82.456 2 0.023 4 93.20 0.256 8 20.256 4 0.036 2 100 0

混合负载 95.60 7.896 4 247.602 0 0.069 4 89.6 0.754 9 60.652 6 0.108 9 100 0

 

0 50 100 150 200 250 300 350 400

采样点数

2.65

2.75

2.85

2.95

3.05

3.15

励
磁

电
流

幅
值

/A

图 13    空载条件下 D1二极管开路励磁电流

Fig. 13    Waveform of D1 diode open circuit excitation current

under no load condition
 

第 5 期 朱佩荣，等：基于 CEEMD与改进的 ELM旋转整流器故障诊断 1173

https://doi.org/10.1109/TTE.2018.2834142
https://doi.org/10.1109/TAES.2009.5089535
https://doi.org/10.1109/TAES.2009.5089535
https://doi.org/10.1109/TTE.2018.2834142
https://doi.org/10.1109/TAES.2009.5089535
https://doi.org/10.1109/TAES.2009.5089535


取技术综述[J]. 中国电机工程学报, 2015, 35(12): 3089-3101.

REN L,  WEI  Z,  GONG C  Y,  et  al.   Fault  feature  extraction   tech-

niques  for  power  devices  in  power  electronic  converters:  A

review[J].  Proceedings  of  the  CSEE,  2015,  35(12):  3089-3101（in

Chinese）.

 TANTAWY  A,  KOUTSOUKOS  X,  BISWAS  G.   Aircraft  power

generators:  Hybrid  modeling  and  simulation  for  fault  detection[J].

IEEE  Transactions  on  Aerospace  and  Electronic  Systems,  2012,

48(1): 552-571.

[  6  ]

 BATZEL  T  D,  SWANSON D  C,  DEFENBAUGH J  F.  Predictive

diagnostics for  the  main  field  winding  and  rotating  rectifier   as-

sembly in  the  brushless  synchronous generator[C]//4th  IEEE Inter-

national  Symposium  on  Diagnostics  for  Electric  Machines,  Power

Electronics and Drives. Piscataway: IEEE Press, 2003: 349-354.

[  7  ]

 叶纪青. 航空发电机旋转整流器故障特征提取技术研究[D]. 南

京: 南京航空航天大学, 2017: 29-40.

YE J Q. Research on feature extraction method for rotating rectifier

of aircraft  generator[D].  Nanjing:  Nanjing University  of  Aeronaut-

ics and Astronautics, 2017: 29-40(in Chinese).

[  8  ]

 张敬, 李颖晖, 朱喜华, 等. 三级式发电机旋转整流器故障特征提

取[J]. 微电机, 2011, 44(7): 92-96.

ZHANG J, LI Y H, ZHU X H, et al.  Fault feature extraction for ro-

tating rectifie of three-stage generator[J]. Micromotors, 2011, 44(7):

92-96（in Chinese）.

[  9  ]

 刘勇智, 刘聪. 基于EMD和LS-SVM的旋转整流器故障诊断方法

研究[J]. 微电机, 2012, 45(4): 21-24.

LIU Y Z, LIU C.  Fault diagnose of rotating rectifier based on EMD

and LS-SVM[J]. Micromotors, 2012, 45(4): 21-24（in Chinese）.

[10]

 王潇雅, 崔江, 唐军祥, 等. 基于极限学习机的航空旋转整流器故

障诊断技术研究[J]. 机械制造与自动化, 2017, 46(5): 219-222.

WANG X Y, CUI J, TANG J X, et al.  Fault diagnosis technology

research  of  aircraft  generator  rotating  rectifier  based  on  extreme

learning machine[J]. Machine Building & Automation, 2017, 46(5):

219-222（in Chinese）.

[11]

 崔江, 郭瑞东, 张卓然, 等. 基于改进DBN的发电机旋转整流器故

障特征提取技术[J]. 中国电机工程学报, 2020, 40(7): 2369-2376.

CUI J,  GUO R D, ZHANG Z R, et al.   Generator rotating rectifier

fault  feature extraction technique based on improved DBN[J]. Pro-

ceedings of the CSEE, 2020, 40(7): 2369-2376（in Chinese）.

[12]

 崔江, 冯赛, 张卓然, 等. 基于BLS的无刷发电机旋转整流器特征

提取技术研究[J]. 中国电机工程学报, 2020, 40(12): 4004-4013.

CUI J, FENG S, ZHANG Z R, et al.  Research on feature extraction

technology  of  brushless  generator  rotating  rectifier  based  on

BLS[J].  Proceedings  of  the  CSEE,  2020,  40(12):  4004-4013（in

Chinese）.

[13]

 周小麟, 童晓阳. 基于CEEMD-SBO-LSSVR的超短期风电功率组

合预测[J]. 电网技术, 2021, 45(3): 855-864.

ZHOU X L,  TONG X Y.   Ultra-short-term  wind  power  combined

prediction based on CEEMD-SBO-LSSVR[J]. Power System Tech-

nology, 2021, 45(3): 855-864（in Chinese）.

[14]

 韩宏泉, 吴珊, 侯本伟. 采用核极限学习机的短期需水量预测模

型[J]. 哈尔滨工业大学学报, 2022, 54(2): 17-24.

HAN H Q, WU S, HOU B W.  Short-term water demand prediction

model  using  kernel-based  extreme  learning  machine[J].  Journal  of

Harbin Institute of Technology, 2022, 54(2): 17-24（in Chinese）.

[15]

1174 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年

https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.2015.12.021
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.2015.12.021
https://doi.org/10.1109/TAES.2012.6129655
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2011.07.022
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2011.07.022
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2012.04.006
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2012.04.006
https://doi.org/10.19344/j.cnki.issn1671-5276.2017.05.056
https://doi.org/10.19344/j.cnki.issn1671-5276.2017.05.056
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/J.0258-8013.PCSEE.190983
https://doi.org/10.13334/J.0258-8013.PCSEE.190983
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.2015.12.021
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.2015.12.021
https://doi.org/10.1109/TAES.2012.6129655
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2011.07.022
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2011.07.022
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2012.04.006
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2012.04.006
https://doi.org/10.19344/j.cnki.issn1671-5276.2017.05.056
https://doi.org/10.19344/j.cnki.issn1671-5276.2017.05.056
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/J.0258-8013.PCSEE.190983
https://doi.org/10.13334/J.0258-8013.PCSEE.190983
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.2015.12.021
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.2015.12.021
https://doi.org/10.1109/TAES.2012.6129655
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2011.07.022
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2011.07.022
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2012.04.006
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2012.04.006
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.2015.12.021
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.2015.12.021
https://doi.org/10.1109/TAES.2012.6129655
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2011.07.022
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2011.07.022
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2012.04.006
https://doi.org/10.3969/j.issn.1001-6848.2012.04.006
https://doi.org/10.19344/j.cnki.issn1671-5276.2017.05.056
https://doi.org/10.19344/j.cnki.issn1671-5276.2017.05.056
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/J.0258-8013.PCSEE.190983
https://doi.org/10.13334/J.0258-8013.PCSEE.190983
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.19344/j.cnki.issn1671-5276.2017.05.056
https://doi.org/10.19344/j.cnki.issn1671-5276.2017.05.056
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/j.0258-8013.pcsee.190858
https://doi.org/10.13334/J.0258-8013.PCSEE.190983
https://doi.org/10.13334/J.0258-8013.PCSEE.190983
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.13335/j.1000-3673.pst.2020.0584
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.11918/202012021
https://doi.org/10.11918/202012021


Fault diagnosis of synchronous generator rotating rectifier based on
CEEMD and improved ELM

ZHU Peirong1，LIU Yongzhi2，*，LIU Zongcheng2，CHEN Junbai1，NIE Kai1

(1.   School of Graduate，Air Force Engineering University，Xi’an 710038，China；

2.   School of Aviation Engineering，Air Force Engineering University，Xi’an 710038，China)

Abstract： Aiming  at  the  problems  of  slow  diagnostic  speed  and  difficulty  in  pardmeter  selection  in  artifical
intelligence algorithms currently used in fault diagnosis of aviation generator rotating rectifiers, an extreme learning
machine (SSA-ELM) and complementary  ensemble  empirical  mode decomposition (CEEMD) based fault  diagnosis
approach is investigated. In the finite element software Maxwell and Simplorer, the three-stage motor model is built,
the  excitation  current  signal  is  collected,  the  excitation  current  signal  is  decomposed  into  a  series  of  modal
components  by  CEEMD,  and  the  fault  characteristic  parameters  are  constructed.  Then  the  training  parameters  and
parameters of the extreme learning machine are optimized by the SSA algorithm, and the fault is diagnosed. Finally, it
is  verified  by  the  experimental  platform.  The  results  show  the  effectiveness  of  the  three-stage  synchronous  motor
finite element model.Compared with the existing methods, the rotating rectifier diode fault diagnosis method based on
CEEMD and SSA-ELM has higher fault diagnosis accuracy and classification speed.

Keywords： complementary  ensemble  empirical  mode  decomposition； extreme  learning  machine； rotating
rectifier；fault diagnosis；finite element method；salps group algorithm
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基于分层优化的多源融合定位方法

刘傲，修春娣*

(北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 100191)

摘　　　要：为实现复杂室内环境下行人的精确连续定位，提出一种基于分层优化的多源融合

定位方法。先利用 Wi-Fi 定位结果约束地磁匹配范围，再将粒子群优化 (PSO) 引入 BP-AdaBoost 集
成学习算法，利用优化后的 BP-AdaBoost-PSO 算法融合 Wi-Fi 定位结果与约束后的地磁匹配定位结

果。最后利用粒子滤波 (PF) 实现上述融合结果与行人航位推算 (PDR) 结果的融合定位。仿真结果表

明：所提方法能够有效提升行人运动状态下的连续定位精度，并具有较好的鲁棒性。

关　键　词：室内定位；多源融合；神经网络；集成学习；粒子滤波；粒子群优化
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行人精确连续定位是复杂室内环境下位置服

务、应急疏散、智能管理等应用领域共同关注的问

题。随着智能便携终端的普及，基于地磁、Wi-Fi、

视觉、超宽带及惯导等定位源的定位技术得到了广

泛应用[1-3]。然而，单一定位源由于自身特征上的局

限性，往往难以满足行人连续定位的精度需求。例

如，地磁在特征相似区域易产生误匹配，Wi-Fi动态

定位可能产生信号堆积，行人航位推算 (pedestrian

dead reckoning, PDR)定位存在误差累积 [4-5]。因此，

多源融合室内定位逐渐成为研究热点。

目前，国内外在多源融合室内定位方面展开

了较多研究。文献 [6]提出基于双层级联架构的

滤波融合算法。在下层结构中，利用卡尔曼滤波

(Kalman filter,  KF)获取行人的航向及步长信息，

并引入零速修正和非完全约束对惯导进行初步

校正。在上层结构中，利用下层传递的信息进行

PDR定位，并将定位结果和地图利用辅助粒子滤

波 (particle filter, PF)进一步融合。仿真结果显示，

当 PF中设定的粒子数能够使定位精度与计算负

载两者之间达到平衡时，行人的平均定位误差为

1.67 m。为了改善滤波性能，文献 [7]提出一种基

于 改 进 扩 展 卡 尔 曼 滤 波 (extended  Kalman  filter,

EKF)的融合算法，利用 Wi-Fi、PDR与地磁间的相

互关系建立三级质量控制机制，对融合过程中的

不可靠观测量和不匹配搜索空间进行滤除。该

算法在一定程度上降低了定位误差，但代价是算

法复杂度的显著提升。文献 [8]提出一种基于滤

波与因子图的融合方法，利用 EKF融合惯导与里

程计信息实现位姿估计，随后结合 Kinect传感器

数 据 送 入 即 时 定 位 与 地 图 构 建 (simultaneous

localization and mapping, SLAM)框架进行融合，实

验结果表明，该方法提高了导航系统的可靠性与

实用性。除了滤波和因子图融合方法，近年来，

伴随机器学习技术的发展，神经网络在多源融合

室内定位中的应用逐渐得到了更多关注。文献 [9]

提出一种包含深度卷积神经网络的融合定位方

法，采用神经网络进行图像匹配定位，同时利用

定位结果约束地磁匹配范围，随后利用 PDR对结

果进一步修正。该方法在普通光照场景下的平

均定位误差为 1.46 m，但由于定位精度还受到相
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机分辨率影响，在低光照场景下该方法的定位性

能较为受限。为了优化定位性能，文献 [10]提出

了一种基于粒子群优化 (particle swarm optimization,
PSO)与 极 限 学 习 机 (extreme  learning  machine,
ELM)神经网络的双层融合算法，同时引入静态

反馈对惯导进行校正，该算法在一定程度上降低

了定位误差。

本文提出了一种基于分层优化的多源融合定

位方法。利用 Wi-Fi定位结果约束地磁匹配范围，

优化地磁定位可能存在的误匹配问题；将集成学习

引入神经网络，并利用 PSO减少算法耗时；为了降

低 Wi-Fi信号堆积导致的定位误差，利用 PF将上述

融合结果与 PDR定位结果进一步融合。由此，实

现分层优化的多源融合定位。

 1　基于Wi-Fi约束的地磁定位方法

选用静态采集方式构建 Wi-Fi与地磁指纹库。

采用指纹法实现 Wi-Fi定位，进一步利用 Wi-Fi定
位结果约束地磁。

将定位场景划分为若干网格，在各网格顶点重

复采集多组 Wi-Fi信号强度 (received signal strength
indication, RSSI)数据，计算信号强度均值并与对应

网格顶点的坐标组合，构成对应点的 Wi-Fi指纹序

列。地磁数据的采集利用手机内置的磁传感器完

成，由于 x，y，z 三轴的磁场强度会随着手机的位姿

变化，但三轴的合磁场强度不会随之改变，因此，将

合磁场强度作为地磁指纹，进行克里金插值获得细

粒度的地磁全局基准图。

Ra

室内地磁特征相对稳固，但不同区域的地磁特

征可能相似，实际定位时可能存在较大的误匹配概

率。为有效解决这一问题，采用基于 Wi-Fi约束的

地磁匹配定位方法，如图 1所示。图中 为约束区

域半径，其值为Wi-Fi的平均定位误差，由定位场景

中对大量坐标已知的静态测试点进行 k邻近（k-
nearest neighbor，k-NN）算法定位的方式获得。在约

束区域内进行地磁匹配，有效降低了地磁定位的误

匹配概率。

 2　基于PSO优化的BP-AdaBoost算法

γi ε j

ε j

后向传播 (back propagation, BP)神经网络属于

监督式学习算法。进行样本训练时，通过反向传播

方式不断调整网络的权值和阈值，最终达到设定迭

代次数或误差小于设定值时停止训练 [11]。BP神经

网络的拓扑结构图如图 2所示。图中 和 分别为

神经网络的输入值和预测值。在实际训练过程中，

单一 BP神经网络易陷入局部最优，可能导致预测

值 的精度下降。
 
 

γ1

γi

ε1

εj

...

...

...

图 2    BP神经网络拓扑结构图

Fig. 2    Topological structure of BP neural network
 

 2.1　BP-AdaBoost算法

为提高任意学习算法的预测精度，Freund[12] 将
集成学习领域的 Boosting算法进行改进，提出

AdaBoost算法。该算法的核心思想是，在迭代过程

中更加关注预测错误的样本，迭代结束后，将多个

弱学习器按照某种结合策略生成强学习器，利用强

学习器进行预测并输出预测结果。

将 BP神经网络作为 AdaBoost中的弱学习器，

利用 BP-AdaBoost算法融合 Wi-Fi定位结果与约束

后地磁的定位结果，其主要步骤如下。

步骤 1　划分数据集与初始化

wm,i

将数据集划分为训练集、验证集和测试集。其

中训练集包含 s 个训练样本，将第 i 个训练样本的

初始权重 设为

wm,i =
1
s
　i = 1,2, · · · , s （1）

式中：m 为弱学习器轮数。

BP-AdaBoost的输入与输出分别为

input = [Xa,Ya,Xb,Yb]T （2）

output = [Xe,Ye]T （3）

Xa Ya Xb Yb

Xe Ye

式中： 和 为 Wi-Fi定位结果； 和 为约束后地

磁的定位结果； 和 为融合定位结果。

根据 BP-AdaBoost的输入输出维数确定弱学习

器结构，并通过随机设定的方式初始化弱学习器的

权值和阈值。

步骤 2　计算弱学习器的定位误差率与权重

Hm当第 m 轮弱学习器 训练时，每个训练样本的

相对定位误差为

 

Ra

定位区域

图 1    基于Wi-Fi约束的地磁定位方法

Fig. 1    Wi-Fi constraint-based geomagetic positioning method
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em,i =

√
[Xe(m, i)−Xr(i)]2+ [Ye(m, i)−Yr(i)]2

Em
（4）

Xr Yr

Em

式中： 和 分别为待定位点的真实位置坐标；

为该轮训练中训练样本的最大定位误差，其表达

式为

Em =max
√

[Xe(m, i)−Xr(i)]2+ [Ye(m, i)−Yr(i)]2

i = 1,2, · · · , s （5）

则第 m 轮弱学习器的定位误差率为

αm =

s∑
i=1

wm,iem,i （6）

可得第 m 轮弱学习器的权重为

βm = ln
(

1−αm

αm

)
（7）

步骤 3　更新训练样本权重

em,i βm根据 和 对训练样本权重进行更新

ŵm+1,i =
wm,i

Zm
βm

1−em,i （8）

Zm式中： 的计算式为

Zm =

s∑
i=1

wm,iβm
1−em,i （9）

wm+1,i

由于 BP神经网络属于样本无法带权重的弱学

习器，因此，需利用 对训练样本进行重采样的

方式实现实际更新过程。

步骤 4　生成强学习器

达到设定迭代次数 T 后，将 T 轮弱学习器按照

结合策略生成强学习器 G。选取的结合策略为加

权平均法：

G =
M∑

m=1

βmHm （10）

式中：M 为弱学习器总轮数。

G 的输出即为 Wi-Fi与约束后地磁的融合定位

结果。

 2.2　BP-AdaBoost-PSO算法

BP-AdaBoost算法能够有效提升定位精度，但

迭代过程导致算法耗时相应增加。为了减少集成

学习算法耗时，进一步利用 PSO对 BP-AdaBoost算
法进行优化。

PSO是一种通过搜索当前最优以获取全局最

优的随机搜索算法 [13]，优化后的 BP-AdaBoost-PSO
算法主要步骤如下。

步骤 1　参数初始化

将 PSO的初始位置向量设为 BP-AdaBoost的
权值与阈值，同时对 PSO中的有关参数进行初始设

定。其中，将粒子维度设定为

dim = dinputdhidden （11）

dinput dhidden式中： 和 分别为输入层与隐含层神经元个数。

步骤 2　更新粒子的速度与位置

vh ph对粒子的速度 与位置 进行更新，其表达式

分别为

v̂h = f vh+ c1r1(pbesth− ph)+ c2r2(gbest− ph) （12）

p̂h = ph+ vh （13）

h = 1,2, · · · ,Q f

c1 c2 r1 r2

pbesth gbest

式中： ，Q 为粒子总数； 为惯性权重；

和 为学习因子； 和 为 (0,1)之间的随机数；

为第 h 个粒子的个体极值； 为所有粒子

的全局极值。

步骤 3　更新个体与全局极值

定义适应度函数 fit为

fit =
100
Esum

（14）

Esum式中： 为测试集所有点的定位误差之和。

依据各粒子的适应度对个体和全局极值进行

不断更新。当满足 PSO终止条件时，将最优个体作

为权值和阈值赋给 BP-AdaBoost。

 3　粒子滤波融合

运动状态下利用 BP-AdaBoost-PSO进行连续定

位时，仍可能存在由 Wi-Fi信号堆积导致的定位误

差。针对这一问题，在本层融合定位方法中，利用

PF将 PDR定位结果与 BP-AdaBoost-PSO算法结果

进一步融合。

PDR通过智能便携设备中的惯性传感器信息

实时解算出行人的步频、步长与航向 [14]，再根据行

人的上一位置推算出当前的位置信息，其定位原理

如图 3所示。

 
 

x

y

(x0, y0)

L1

L2

Lk

Ln

θk

(x2, y2)

(x1, y1)

(xn, yn)

图 3    PDR定位原理

Fig. 3    Positioning principle of PDR
 

(x0,y0)

(xn−1,yn−1)

(xn,yn)

假设已知行人的初始位置为 。由行人第

n−1步 的 位 置 递 推 可 得 第 n 步 的 位 置

为{
xn = xn−1+Ln cosθn

yn = yn−1+Ln sinθn
（15）
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Ln θn式中： 为第 n 步的步长； 为第 n 步的航向角。

采用文献 [15]中的基于三重约束的波峰波谷

检测计步模型，实现对步态的准确检测。步长估计

采用 Weinberg在文献 [16]中提出的经验模型：

Lk=η
4
√

amax(t)−amin(t) tk−1 < t ⩽ tk,1< k ⩽ n（16）

η tk−1 tk

amax(t) amin(t)

式中： 为常数； 和 分别为第 k−1步和第 k 步对

应的时刻； 和 分别为间隔 t 内加速度的

最大值和最小值。

利用陀螺仪积分计算航向时易产生误差累积，

利用加速度计和磁力计计算航向时易受铁磁性物

质干扰 [17]。为了提高航向估计精度，采用互补滤波

对上述 2种方式解算出的航向角进行融合。综合

利用检测计步模型、步长估计和航向估计方法 [15-17]

解算出的步频、步长与航向信息，经推算可得 PDR
定位结果。

利用 PF将 PDR定位结果与 BP-AdaBoost-PSO
算法定位结果进行融合。将第 α 个粒子的初始坐

标向量设定为

ξα0 =
[

Uα
0

Vα
0

]
（17）

Uα
0 Vα

0式中： 、 为第 α 个粒子的横、纵坐标，二者分别

服从以上一层 BP-AdaBoost-PSO得到的横、纵坐标

为均值，1为方差的高斯分布。

由 PDR状态方程建立粒子的状态转移方程为

ξαk =

[
xαk−1

yαk−1

]
+

[
Lk sinθk

Lk cosθk

]
+φαk （18）

xαk−1 yαk−1

φαk

式中： 、 分别为第 k−1步时第 α 个粒子的横、

纵坐标； 为状态噪声。

将 BP-AdaBoost-PSO定位结果作为观测量，对

粒子权重进行更新：

qαk =
1√
2πΓ

e
−Dα

k

2Γ （19）

qαk Dα
k

Γ

式中： 为第 α 个粒子第 k 步时的权重； 为第 α 个

粒子第 k 步时观测量的欧氏距离； 为观测噪声。

得到第 k 步的融合定位结果为

pos =
Q∑
α=1

qαk ||ξαk || （20）

 4　仿真结果与分析

基于分层优化的多源融合定位方法的总体框

架如图 4所示。第 1层优化利用 Wi-Fi约束地磁匹

配范围，第 2层优化利用 PSO降低 BP-AdaBoost算
法耗时，第 3层优化利用 PF融合减少 Wi-Fi信号堆

积。进一步利用真实定位场景中的实测数据对所

提定位方法的定位性能进行仿真验证。

在北京航空航天大学新主楼内部选取 2个不

同的定位场景。定位场景 1由封闭走廊和半露天

走廊 2种环境特征构成，长 30.0 m，宽 15.6 m。定位

场景 2长 48.0 m，宽 22.2 m，沿线途经走廊、大厅、

天井等设施，环境特征较为丰富。在这 2个场景中

分别选取原点 O 建立基准坐标系，如图 5和图 6所

示。选用搭载自主开发 APP的小米 6s作为数据采

集设备。Wi-Fi的采集频率设为 10 Hz，加速度计、

陀螺仪与磁力计的采集频率设为 50 Hz。
 
 

C B

AO
y

x

图 5    定位场景 1平面图

Fig. 5    Plan of positioning site 1
 

 
 

F G

x

y
OE

图 6    定位场景 2平面图

Fig. 6    Plan of positioning site 2
 

离线阶段，将 2个定位场景划分为 1.2 m × 1.2 m
的网格，在各网格顶点采集 Wi-Fi信号强度和地磁

强度数据，经预处理后建立指纹库。

在线阶段，分别采集行人静止和运动状态下在

2个场景中的实验数据。对于每个场景，在 730个

 

Wi-Fi

指纹法

地磁
指纹

基于Wi-Fi

约束的地磁
定位方法

BP-AdaBoost-

PSO算法

PF

PDR

图 4    融合定位方法框架

Fig. 4    Framework of fusion positioning algorithm
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真实坐标已知的待定位点采集行人静止状态下的

数据，用于训练神经网络及获取 Wi-Fi的平均定位

误差。行人运动状态下，为了便于对定位性能进行

分析，沿预先设定的坐标已知的地标行走，每行走

一步触发一次数据采集，沿 O-A-B-C-O 方向在定位

场景 1中的不同路径重复行走 100圈，沿 O-E-F-G-
O 方 向 在 定 位 场 景 2中 的 不 同 路 径 重 复 行 走

100圈。

 4.1　地磁定位方法的定位性能

地磁定位方法的定位误差累积分布函数 (cum-

ulative distribution function, CDF)曲线如图 7所示。

当 CDF为 0.7时，本文的约束方法和 k-NN算法的

定位误差在场景 1中分别为 2.06 m和 7.11 m，在场

景 2中分别为 2.03 m和 7.43 m。结果表明，基于

Wi-Fi约束的地磁定位方法能够有效降低行人运动

状态下由地磁误匹配导致的定位误差。
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(a) 定位场景1
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(b) 定位场景2

图 7    不同地磁定位方法定位误差的 CDF曲线

Fig. 7    CDF curves of position errors with different geomagnetic

positioning algorithm
 

对应的平均定位误差如表 1所示。可见，相较

于 k-NN算法，基于 Wi-Fi约束的方法的平均定位

误差在场景1中降低了72.5%，在场景2中降低了73.1%，

定位精度得到了较大程度提升。

 4.2　神经网络融合算法的定位性能

1） 定位精度

图 8为神经网络融合算法的定位误差 CDF曲

线。当 CDF为 0.7时，BP算法、BP-AdaBoost算法

和 BP-AdaBoost-PSO算法的融合定位误差在场景 1

中分别为 1.25， 1.18， 1.17  m，在场景 2中分别为

1.27，1.16，1.16 m。结果表明，集成学习算法能够降

低单一 BP易陷入局部最优导致的定位误差，提高

Wi-Fi与地磁的融合定位精度。而 PSO优化前后的

算法定位精度基本保持不变。
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图 8    神经网络融合算法定位误差的 CDF曲线

Fig. 8    CDF curves of position errors of neural network

fusion algorithms
 

对应的平均定位误差如表 2所示。相较于 BP，

BP-AdaBoost和 BP-AdaBoost-PSO的平均定位误差

在定位场景 1中分别降低了 6.5% 和 7.6%，在定位

场景 2中分别降低了 8.2% 和 9.3%，而 BP-AdaBoost

和 BP-AdaBoost-PSO两者的平均定位误差在 2个场

景中均较为相近。

2） 算法耗时

以平均执行耗时作为评价指标，对神经网络融

合算法耗时进行比较分析。

 

表 1    不同地磁定位方法的平均定位误差
 

Table 1    Average position errors of different

geomagnetic positioning algorithms m　

定位法
平均定位误差

定位场景1 定位场景2

k-NN算法 7.41 7.32

基于Wi-Fi约束的方法 2.04 1.97

 

表 2    神经网络融合算法的平均定位误差
 

Table 2    Average position errors of neural

network fusion algorithms m　

定位法
平均定位误差

定位场景1 定位场景2

BP 1.85 1.83

BP-AdaBoost 1.73 1.68

BP-AdaBoost-PSO 1.71 1.66
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在 2个定位场景下，分别执行 100次融合算法

并统计各自的平均执行耗时，如表 3所示。为了更

加直观地显示耗时情况，分别在各场景下随机选取

5次统计结果，制成如图 9所示的柱状图。由于

BP-AdaBoost和 BP-AdaBoost-PSO存在迭代过程，

在定位场景 1中，其平均执行耗时相较于 BP分别

增加了 49.4% 和 29.1%。但利用 PSO优化后的执

行耗时较优化前减少了 28.6%。在定位场景 2中，

其平均执行耗时相较于 BP分别增加了 49.8% 和

29.4%。但利用 PSO优化后的执行耗时较优化前减

少了 28.9%。结果表明，利用 PSO对 BP-AdaBoost
进行优化，能够降低平均执行耗时，加快算法收敛。
 
 

表 3    平均执行耗时
 

Table 3    Average execution time s　

定位算法
平均执行耗时

定位场景1 定位场景2

BP 3.48 3.46

BP-AdaBoost 6.88 6.89

BP-AdaBoost-PSO 4.91 4.90
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图 9    执行耗时示意图

Fig. 9    Diagram of execution time
 

 4.3　分层优化融合定位方法的定位性能

在 2个定位场景中，分别比较了 PDR、 BP-
AdaBoost-PSO和分层优化融合定位方法的定位轨

迹，如图 10所示，图中行人起始点的真实坐标分别

为 (0.9  m,  1.8  m)和 (0.6  m,  0.6  m)。可以观察到，

2个定位场景下 PDR定位轨迹均在刚出发的 6 m
左右，与真实轨迹接近，随着时间推移，累积误差逐

渐增大，行走结束时的坐标与真实起始点坐标存在

较大偏离。

利用 BP-AdaBoost-PSO算法进行 Wi-Fi/地磁融

合定位时无误差累积，其定位轨迹与真实轨迹较为

贴合，但由于 Wi-Fi信号堆积等原因，BP-AdaBoost-

PSO的部分 Wi-Fi/地磁融合定位轨迹与真实轨迹

仍存在一定程度偏离。利用 PF进一步融合 PDR

得到的定位轨迹与真实轨迹的偏离程度最小，定位

精度得到了较大程度提升。

图 11为不同定位法对应的定位误差 CDF曲

线。当 CDF为 0.7时，在定位场景 1中，PDR和 BP-

AdaBoost-PSO融合定位误差分别为 2.46 m和 1.17 m，

分层优化融合定位方法为 1.06  m。在定位场景

2中，PDR和 BP-AdaBoost-PSO融合定位误差分别

为 2.52 m和 1.16 m，分层优化融合定位方法为 1.03 m。

结果表明，本文方法能够降低由于 Wi-Fi信号堆积

导致的定位误差，同时降低 PDR误差累积的影响，

提高行人运动状态下的连续定位精度，进一步提高

系统整体定位性能。

表 4为不同定位法的平均定位误差。相较于

PDR和 BP-AdaBoost-PSO，本文方法的平均定位误

差在定位场景 1中分别降低了 50.4% 和 25.7%，在

定位场景 2中分别降低了 52.1%和 24.7%，均具有

更优的定位性能。
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图 10    定位轨迹对比

Fig. 10    Comparison of positioning trajectories
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 5　结　论

1） 基于 Wi-Fi约束的地磁定位算法的定位精

度较传统 k-NN算法大幅提升。

2） 优化后的 BP-AdaBoost-PSO算法能够在保

证定位性能的同时，降低算法耗时。

3） 不同场景下的定位性能仿真结果显示，本文

方法能够较好解决行人运动状态下定位的连续性

和稳定性问题。

本文方法有效降低了行人运动状态下由地磁

误匹配、Wi-Fi信号堆积和 PDR误差累积导致的定

位误差，实现了在复杂室内环境下的精确连续定

位，为解决行人室内定位问题提供了一种新的思路。
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Fig. 11    Comparison of CDF curves of position errors
 

 

表 4    融合定位的平均定位误差
 

Table 4    Average position errors of fusion

positioning algorithms m　

定位法
平均定位误差

定位场景1 定位场景2

PDR 2.56 2.61

BP-AdaBoost-PSO 1.71 1.66

本文方法 1.27 1.25
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Multi-source fusion positioning method based on hierarchical optimization
LIU Ao，XIU Chundi*

(School of Electronic and Information Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China)

Abstract： To  achieve  accurate  and  continuous  pedestrian  positioning  in  complex  indoor  environments,  we
propose  a  multi-source  fusion  positioning  algorithm  based  on  hierarchical  optimization  is  proposed.  First,  the
geomagnetic matching range is constrained with the Wi-Fi positioning result. Afterwards, particle swarm optimization
(PSO)  is  adopted  to  optimize  the  BP-AdaBoost  ensemble  learning  algorithm.  The  optimized  BP-AdaBoost-PSO  is
employed to fuse the Wi-Fi and the constrained geomagnetic positioning results. Particle filter (PF) is then applied to
fuse  the  above  fusion  result  and  the  pedestrian  dead  reckoning  (PDR)  result.  Simulation  results  indicate  that  the
proposed  algorithm  has  sufficient  robustness  and  can  effectively  improve  the  continuous  positioning  accuracy  in  a
pedestrian motion state.

Keywords： indoor  positioning；multi-source  fusion；neural  network；ensemble  learning；particle  filter；particle
swarm optimization
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执飞任务中剩余脑力负荷量化评估模型

陆旭1，王天博2，*，庞丽萍3，张成龙1，毛晓东4，王鑫5
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摘　　　要：为评估飞行员在执飞任务中的脑力负荷，建立了基于任务需求负荷（TDL）和人

员负荷能力（SWC）的脑力负荷量化评估模型，并据此提出剩余脑力负荷（SMWL）和脑力负荷占

用率（ORMWL）的评估方法。采用信息熵法对信息显控界面上的信息量进行量化。基于多属性任

务组（MATB）平台设计的执飞情境实验，对 15 名被试人员在不同任务水平下的脑力负荷状态进行

评估，以验证所建模型的有效性。结果表明：SMWL 模型方法的脑力负荷值与 NASA-TLX 主观量

表值存在显著相关性。此外，任务水平的增加对人员的脑力负荷值有显著的 U 型影响。因此，通过

所建模型，基于 SMWL 和 ORMWL 的概念，可以对飞行员执行飞行任务时的脑力负荷进行实时、

定量的评估，为脑力负荷的量化提供了一种新的思路。

关　键　词：任务需求负荷；人员负荷能力；剩余脑力负荷；脑力负荷占用率；多属性任务组
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脑力负荷（mental work load，MWL）是一个多维

的概念，其涉及到工作要求、时间压力、操作者的

能力及努力程度、行为表现和其他许多因素 [1]。近

年来，飞机驾驶舱尤其是驾驶舱人机界面的设计在

不断变化，飞行自动化程度也越来越高[2]，这使得飞

行员在飞机驾驶舱人机交互系统中所扮演的主要

角色从人工操作者转变为飞机运行状态的监督

者。这种角色的转变加之所面临的严格信息处理

要求，使得飞行员的脑力负荷越来越大 [3]。研究表

明，过多的脑力劳动会导致快速疲劳、降低灵活

性、增加错误和挫败情绪，并导致信息获取、分析

和决策错误 [4]，脑力负荷是分析和实现人机协作任

务的关键因素。因此，对脑力负荷的评估也变得越

来越重要。

目前，针对脑力负荷的评估，已有大量的研究，

主要是采用主观评测法、行为绩效测评法和生理测

评法[5]。近年来，一些研究者对飞行员的脑力负荷评

估已展开了大量研究。1969年，Siegel和 Wolf[6] 提
出一种时间压力模型，Siegel和 Wolf认为时间压力

可以被定量的描述，他们把时间压力定义为完成任

务所需要的时间与给定的完成任务时间之比。由

于时间压力是能否完成任务的一个关键因素，而时

间压力与脑力负荷已非常接近 [7]，所以用时间压力

评估脑力负荷。王洁等 [8] 利用多资源理论的方法，

综合考虑视觉、听觉、认知和运动 4种信息处理方

式，以得到操作任务的工作负荷。文献 [9-11]提出

一种基于 Rasmussen框架的认知任务负荷（cognitive
task load, CTL）模型，利用时间占有率、信息处理水

平和任务集切换次数这 3个负荷因素综合评估脑

力负荷。张安等 [12] 在此基础上，给出了 CTL模型

的定量描述。Xiao等 [13] 综合考虑了信息量、时间

压力、视觉编码、注意力资源分配等因素，建立多
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指标脑力负荷预测模型。Heiligers等[14-15] 将任务需

求负荷（task demand load , TDL）作为飞行员脑力负

荷的一部分进行研究。通过对飞行模拟器数据的

分析，得出影响飞行员 TDL的因素，并预测出区域

导航进场过程中飞行员可能的 TDL。
因此，为了评估飞行员在执飞任务中的脑力负

荷，本文利用 TDL和人员负荷能力（staff workload
capacity，SWC）的概念，建立了脑力负荷量化评估

模型，据此得到剩余脑力负荷（surplus mental workload，
SMWL）和脑力负荷占用率（occupancy rate of MWL，
ORMWL）指标，用以评估和预测系统的安全性。并

进一步根据信息熵法对信息显控界面上的信息量

进行量化，并基于多属性任务组平台进行模拟实

验，对所建模型进行验证。

 1　基于 TDL和 SWC的脑力负荷量

化评估模型

 1.1　TDL和 SWC的定义

TDL可定义为任务内容的复杂度及紧迫程度

的描述，代表的是任务需求量。TDL包含 2个变

量：任务复杂度和最长响应时间。任务复杂度用来

表征任务的难度，最长响应时间用来表征任务的紧

迫程度。TDL的表达式为

TDL(i) =
Htdl(i)
Ttdl(i)

（1）

式中：Htdl(i)为任务 i 的复杂度；Ttdl(i)为任务 i 的最

长响应时间。

SWC为人员负荷能力，可理解为人员完成任务

的能力或努力程度。SWC包含 2个变量：任务复杂

度和实际响应时间。任务复杂度用来表征任务的

难度，实际响应时间用来表征操作人员从任务出现

到响应任务的时间。SWC的表达式为

SWC(i) =
Htdl(i)
Tswc(i)

（2）

式中：Tswc(i)为任务 i 的实际响应时间。

 1.2　脑力负荷模型

众多研究表明，脑力负荷与 TDL有着密切的关

系，一般认为脑力负荷随 TDL的增加而增长[16]。而

不同的人在相同的 TDL下有着不同的脑力负荷，

因此，脑力负荷也取决于人员本身完成任务的能

力[17]。所以，脑力负荷是 TDL和 SWC的函数。图 1
为脑力负荷同 TDL和 SWC的关系。

由图 1可知，作业人员的脑力负荷由任务触

发，受客观的 TDL和主观的 SWC影响。主观 SWC
可以表征作业人员对任务的熟练、积极、疲劳和适

应性等。客观 TDL表征任务的复杂度及紧迫程度。

例如对于一个有经验的机长来说，在正常天气下降

落飞机是一项微不足道的任务，而对于一个首次飞

行的实习飞行员来说，则是一项相当具有挑战性的

任务。同理，对于一个已经连续飞行数小时的疲劳

飞行员和一个精力充沛的飞行员来说，完成同样的

任务，也会产生不同的脑力负荷。因此，描述脑力

负荷的表达式为

MWL(i)× (SWC(i)−TDL(i)) =C （3）

式中：MWL(i)为人员完成任务 i 的脑力负荷；SWC(i)
为人员完成任务 i 的负荷能力；TDL(i)为任务 i 的
需求负荷；C 为常数。

式（3）可理解为人员的脑力负荷同 SWC和 TDL
的差值成反比。这就解释了人员的脑力负荷不仅

取决于客观的任务量，还决定于人员本身完成任务

的能力。

 1.3　剩余脑力负荷和脑力负荷占用率

根据脑力负荷计算式，剩余脑力负荷应为 TDL
与 SWC之差。因此，人员剩余脑力负荷的计算式

可表示为

SMWL(i) = SWC(i)−TDL(i) （4）

剩余脑力负荷可解释为人员完成新任务的能

力，剩余脑力负荷越大，当前占用的脑力负荷就越

小，即系统的安全性越高。

脑力负荷受多种因素的影响，因此，不能简单

的认为人员的总脑力负荷等于剩余脑力负荷与当

前脑力负荷之和，而应该视人员本身的情况所定，

不同的人有其不同的脑力负荷。同样，人员的总脑

力负荷也不是一成不变的，不同的任务水平下可以

激发出不同的脑力负荷。因此，可以这样认为，将

在某一任务序列下人员的最大剩余脑力负荷等价

于人员的总脑力负荷。即在该任务下人员激发出

最好的潜能和负荷能力，因此，可得最大剩余脑力

负荷即为人员的总脑力负荷，其表达式为

SMWLmax = SWCmax−TDLmin （5）

式中：SWCmax 为任务序列中最大的 SWC，即人员所

能激发的最大负荷能力；TDLmin 为任务序列中最小

的 TDL，即最小任务需求。

可得脑力负荷占用率的表达式为

 

熟练、积极性
疲劳、适应性

SWC TDL

复杂度
紧迫程度

任务

脑力负荷

图 1    脑力负荷同 TDL和 SWC的关系

Fig. 1    MWL in relation to TDL and SWC
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ORMWL(i) =
MWL(i)

SMWLmax
（6）

 1.4　任务复杂度

对于像监控飞行状态，判读仪表信息等任务，

其复杂度是由显示界面的信息量决定的。信息量

可以用 Shannon[18] 提出的信息熵来表示。同时，结

合 Mowshowitz[19] 提出图的二类熵法，确定显示界

面的信息内容、信息位置和信息显示形式。然后，

根据二类熵法的节点分类准则，计算出图的信息

熵，即显示界面的复杂度。信息熵的表达式为

Htdl =

M∑
j=1

p(F j) ln
1

p(F j)
（7）

p(F j)

式中：M 为节点类别总数；Fj 为第 j 个节点类别；

为第 j 个节点类别在图中出现的频率。

 2　模型验证实验

 2.1　被试者

本次实验的被试者为 15名具有工程学背景的

男性，身体健康，并通过人格心理测试。记为 Sub01～
Sub15。为确保实验数据的客观性，要求被试者在

实验前 24 h内禁止使用药物、酒精和咖啡等兴奋

剂，保证充分的睡眠及良好的精神状态。实验前，

对被试者进行实验任务培训，使被试者充分了解实

验流程，熟悉任务操作。

 2.2　MATB 任务

由美国航空航天局（National Aeronautics and Spa-
ce Administration，NASA）开发的 MATB任务是一种

基于计算机界面的心理任务性能测试 [20-21]，可用于

设计不同脑力负荷水平的任务，并被证明是评估任

务绩效的有效工具 [22-23]。许多学者在 MATB任务

的基础上探讨了脑力负荷与生理变量的关系 [24-25]。

本文 MATB任务由 4个子任务组成，分别为系统监

控、追踪、通信和资源管理 [26]。用户界面如图 2所

示。4个子任务的详细信息如表 1所示。本研究中

每个 MATB任务的持续时间被设置为 12 min，每个

子任务在 12 min内被触发的次数分别设置为 2、
12和 36，分别代表低负荷任务水平、中负荷任务水

平和高负荷任务水平。被试者需要依次进行 3种

不同任务水平的实验，同时软件自动记录 MATB子

任务的响应时间。

 2.3　基于MATB任务的剩余脑力负荷的量化评估

本文依据 MATB信息显控界面进行脑力负荷

量化评估，图 3为基于 MATB任务的脑力负荷量化

评估流程。

脑力负荷量化评估主要包括 4个步骤:显示界

面信息复杂度的度量，量化 TDL和 SWC，计算脑力

负荷、剩余脑力负荷，计算脑力负荷占用率。

 2.4　实验流程

根据生物钟时间表，确定实验时间为上午 9:00-
12:00[27]。被试者到达实验室，先接受实验培训。实

验准备工作完毕，先进行静息实验，即交替进行睁

眼、闭眼活动。接着为了平衡练习和疲劳效应，实

验采用拉丁方设计顺序依次开展 3种不同任务水平

实验。每一任务水平的任务实验结束后，均要求被
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图 2    MATB任务用户界面

Fig. 2    User interface of MATB task
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试者填写 NASA-TLX量表 [24]，NASA-TLX量表从

6个因素评估 MATB任务的主观脑力负荷，即心理

需求、身体需求、时间需求、努力程度、自身表现

和挫败程度。NASA-TLX量表由 2部分组成，一部

分是对每个因素进行评分，另一部分是通过成对比

较 6个因素的重要性来得到每个因素的权重。总

脑力负荷值为 6个因素的加权平均值。实验流程

如表 2所示。
 
 

表 2    实验流程表

Table 2    Experimental process

步骤序号 实验内容 时间/min

1 实验培训与准备 60
2 静息实验 5
3 正式实验1 12
4 填表 2
5 休息 6
6 正式实验2 12
7 填表 2
8 休息 6
9 正式实验3 12
10 填表 2
11 确定量表维度权重 1

 

 2.5　实验测量指标

从 MATB程序收集 15名被试者低、中、高负

荷任务水平的子任务触发及人员响应的时间数据，

根据 MATB-II的不同任务水平状态，依次收集到每

个被试者低负荷任务水平 8个数据，中负荷任务水

平 64个数据，高负荷任务水平 144个数据。为了

保证数据分析的有效性，排除了软件记录作业人员

误操作的数据。得到了被试者在各负荷任务水平

下脑力负荷随时间变化的状态数据。每次被试者

在不同任务水平下完成实验后进行 NASA-TLX量

表填写，分别整理不同任务水平下 NASA-TLX量表

中 6个评价维度的评估值，同时为了保证实验结果

的一致性，对 15名被试者的 NASA-TLX量表中的

数据进行了分析，并以问卷结果与低、中、高负荷

任务水平一致作为选择标准，其中，有 3名被试者

的主观问卷结果不符合标准，所以没有对他们的数

据进行分析。

 2.6　实验数据处理

采用 SPSS Statistics22.0对 3种任务水平的模型

测量结果进行统计学分析，所有统计检验均使用

0.05的置信度。为了确定脑力负荷量化评估模型

对任务水平的主效应，使用了重复测量方差分析。

采用 Mauchly测试检验球型假设 ,当球型假设不满

足时，使用 Greenhouse-Geisser校正。事后检验是通

过最小显著性差异（least signific-ant difference, LSD）

方法进行的。

 3　结　果

 3.1　信息复杂度

MATB设置各子任务的最长响应时间，以及

 

表 1    MATB子任务信息

Table 1    Details of MATB subtasks

任务名称 区域 任务内容

系统监控 1 要求被试监控F1～F4刻度栏的指针，当动态指针触及任意刻度栏的上下3格时，用鼠标左键点击对应的刻度栏

追踪 2 要求被试在手动模式下用摇杆将目标保持在网格中心，在自动模式下不需要任何动作

通信 3
要求被试监控通信刻度中激活的通信任务，当激活的通信任务，即左侧的（绿色）方形滑块触碰到上方圆（红）点时，按键

盘的右方向键进行响应

资源管理 4 要求被试监控编号为1～8的油泵状态，当油泵出现故障（变红）时，用鼠标左键点击对应的油泵进行响应
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Fig. 3    Flow chart of MWL quantitative evaluation based on MATB task
 

第 5 期 陆旭，等：执飞任务中剩余脑力负荷量化评估模型 1187



计算得到的各子任务界面的信息复杂度如表 3
所示。

由表 3可知，系统监控界面的信息复杂度为

2.302 6，追踪界面的信息复杂度为 1.748 1，通信任

务界面的复杂度为 0.885 6，资源管理界面的复杂度

为 0.983 1。可以看出 4种 MATB任务中系统监控

任务界面的信息复杂度相对较大，因此，显示的信

息量较大，人员判读困难，导致 TDL较大。追踪任

务界面次之，而通信界面显示信息复杂度最小，任

务较简单。
  

表 3    MATB子任务最大响应时间及信息复杂度

Table 3    MATB subtask maximum response time and

information complexity

任务名称 最长响应时间/s 信息复杂度

系统监控 6 2.302 6

追踪 8 1.748 1

通信 10 0.885 6

资源管理 8 0.983 1
 

 3.2　任务负荷主观评价

NASA-TLX 量表数据分析结果如下：

1） 低负荷任务水平下 NASA-TLX量表得分的

平均值为 25.04，标准差为 16.44。中负荷任务水平得

分的平均值为 36.34，标准差为 13.40。高负荷任务

水平得分的平均值为 50.79，标准差为 17.53。这表

明随着实验任务水平的增加，NASA-TLX得分平均

值不断增大。

2） 对 NASA-TLX量表重复测量方差分析表明，

任务水平对 NASA-TLX 得分的主效应具有统计学

意义（显著性水平 F=30.277，差异性水平 P<0.05）。
事后经  LSD 方法分析表明，低负荷任务水平的

NASA-TLX 得分显著低于中负荷任务水平 (p<0.05)
和高负荷任务水平（p<0.05）；中负荷任务水平的

NASA-TLX得分显著低于高负荷任务水平（p<0.05）。
结果表明该实验成功地诱发了不同的脑力负荷水

平，为后续定量数据的分析奠定了基础。

 3.3　剩余脑力负荷量化模型的验证

为验证式（1）的正确性，本文以 3.2节 NASA-
TLX量表的问卷结果作为人员的脑力负荷值，同时

计算该任务序列的 SWC和 TDL。经验算 NASA-
TLX量表的脑力负荷值与 SWC和 TDL的差值关

系如图 4所示。

由图 4可知：

1） 随着 SWC与 TDL差值的增加，NASA-TLX
量表的主观脑力负荷值逐渐降低，总体上看，问卷

得到的主观脑力负荷值与 SWC和 TDL的差值成

反比关系。

2） 通过对散点进行拟合，可以得出曲线的斜率

为 0.319 8，因此常数 C 取值为 0.319 8。需要注意的

是该取值仅限于此实验数据，针对其他任务，常数

C 的取值也会不同。

3） 本节分析可以证明式（1）的有效性，从而为

后续脑力负荷的量化评估提供依据。
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 3.4　剩余脑力负荷模型实验结果分析

 3.4.1　脑力负荷量化值

图 5为被试者脑力负荷量化评估结果，图 6 为
脑力负荷与任务水平的关系。由图 5和图 6可知：

1） 低负荷任务水平下个体的脑力负荷水平在

0.502  8～ 1.438  5之间，平均值为 0.89，标准差为

0.25。中负荷任务水平下，个体脑力负荷水平在

0.452  9～ 1.041  1之间，平均值为 0.73，标准差为

0.18。高负荷任务水平下，个体脑力负荷水平在

0.551  1～ 2.015  7之间，平均值为 1.37，标准差为

0.41。总体来看，脑力负荷量化评估模型结果表明

了 MATB任务与脑力负荷的 U型曲线关系，即中

负荷任务水平下的脑力负荷水平最低，MATB任务

绩效最好，被试者 5和被试者 7具有较好的模型吻

合性。

2） 对实验结果进行重复测量方差分析表明，
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MATB任务负荷水平对脑力负荷模型测量值的主

效应具有统计学意义（F=19.904，P<0.05）。事后 LSD

法分析表明，中负荷任务水平的模型评估值显著低

于任务负荷任务水平（P<0.05）和高负荷任务水平

（P<0.05）；低负荷任务水平的模型评估值显著低于

高负荷任务水平（P<0.05）。

 3.4.2　剩余脑力负荷量化值

被试者在各任务负载下的剩余脑力负荷值

SMWL及其平均值，如图 7和图 8所示。

由图 7和图 8可知：

1） 低负荷任务水平被试者的 SMWL水平在

0.381 9～1.123 6之间，平均值为 0.704 0，标准差为

0.21。中负荷任务水平被试者的 SMWL水平在

0.548 7～0.954 2之间，平均值为 0.753 6，标准差为

0.12。高负荷任务水平被试者的 SMWL水平在

0.400 7～0.911 9之间，平均值为 0.623 7，标准差为

0.14。
2） 重复测量方差分析表明，低、中、高负荷

3种任务水平下被试者的 SMWL具有显著性差异，

且 SMWL与任务水平的增加呈 U型关系。

3） 总体来看，对于 MATB触发的任务水平，被

试者可以较好的完成任务在中等任务水平，且有较

多的 SMWL，系统的安全性也越高。而在低和高负

荷任务水平下，SMWL相对较小，即系统的安全性

较低。这与 de Waard[28] 提出的倒 U型模型的结果

一致，即在低负荷任务水平下，由于警觉性等问题，

易导致系统的安全性较低，而高负荷任务，由于过

载等问题，也易导致低的系统安全性。

 3.4.3　脑力负荷占用率量化值

图 9为被试者脑力负荷占用率，图 10为脑力负

荷占用率与不同任务水平的关系。由图 9和图 10
可知：

1） 高负荷任务占用了较多的脑力负荷，而中负

荷任务占用的脑力负荷最少。

2） 重复测量方差分析表明，低、中、高负荷

3种任务水平下被试者的脑力负荷占用率具有显著

性差异，  且脑力负荷占用率与任务水平的增加呈
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U型关系。

3） 总体来看，对于MATB触发的任务水平，被试

者可以较好的完成任务，且脑力负荷占用率水平较低，

即人员还有一定的剩余脑力负荷来应对新任务。

 4　讨　论

本文研究了作业人员与人机界面交互时脑力

负荷的变化情况。提出了基于显控界面的剩余脑

力负荷量化模型，通过设置不同的 MATB任务触发

频率，设计了 3个任务水平，来验证所建模型的有

效性。

实验的 MATB任务水平与模型测量结果的显

著性表明，实验用的测量指标对于 SMWL的评估

具有一定的敏感性。实验表明，随着 MATB任务水

平的增加，模型的结果符合倒 U型曲线的特征。该

模型理解为低任务需求，导致任务难度增加，从而

提高了脑力负荷，随着任务量的增加脑力负荷的变

化趋势为先降低再增加，即呈 U型曲线。而任务绩

效呈现倒 U型曲线。即任务绩效首先上升到一个

被称为最佳激励水平的点，然后随着脑力负荷的增

加，任务绩效再次下降。Zhang等 [20] 在研究任务水

平与绩效的关系时，也观察到较高的脑力负荷；脑

力负荷对 MATB任务表现存在显著的倒 U型效

应，即中任务负荷下的表现最优，这与脑力负荷对

MATB任务表现的影响一致。而 Kim等 [29] 通过实

验得出，脑力负荷与任务水平增加的一致性，这也

可解释为脑力负荷受任务水平的影响较大，当任务

水平低时，脑力负荷也较低，任务水平高时，脑力负

荷越高。实验中部分被试者出现了高负荷任务水

平的脑力负荷低于低负荷任务水平的脑力负荷情

况，可以解释为 SWC受人的影响很大，当中枢神经

兴奋程度高的情况下，即使 TDL高，SWC仍然较

高，高负荷任务实验中通过以较高频率执行低的

TDL，使得人员产生自适应性刺激了中枢神经兴

奋，这种自适应通过调节 SWC从而降低人员的脑

力负荷。

通过分析 MATB任务对人员脑力负荷的占用

情况，可以看出尽管任务频率不断增加，但人员的

ORMWL并未增高。这可能与本文所研究的是基

于视觉界面的脑力负荷量化评估有关，并没有考虑

其他因素对脑力负荷的影响。

NASA-TLX主观评价结果显示，随着任务水平

的提高，脑力负荷呈递增趋势，这符合实际认知。

因为主观评价法是一种针对脑力负荷评价的事后

分析方法，得出的是人员对于整个任务的脑力负荷

感觉，并不能识别出某一时刻脑力负荷的变化情

况。实际上，脑力负荷与任务水平应该符合 U型曲

线的特征，即中任务水平下，人员可以展现出较好

的工作绩效和较低的脑力负荷。对于本文实验通

过控制子任务的触发频率来设置低、中、高负荷任

务水平，因此，人员的主观评价显示脑力负荷与任

务水平的相关性。但本文所建模型，通过计算人员

在各负荷任务水平下完成每个子任务的脑力负荷

值，并通过分析比较从而验证了脑力负荷与任务水

平的 U型曲线，克服了主观评价法的事后性和主观

性等局限。

 5　结　论

1） 为验证模型的有效性，基于 MATB任务界

面对 15名被试分别开展了低、中、高负荷任务水

平的脑力负荷实验测量，NASA-TLX量表的主观脑

力负荷结果显示，通过设置 MATB子任务唤醒频次

可诱发不同的脑力负荷水平。

2） 剩余脑力负荷量化评估模型结果显示，本文

模型能较好地区分了低、中、高负荷任务水平，且

测量结果符合倒 U型曲线的特征。
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Quantitative evaluation model of surplus mental workload in flight task
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Abstract： In  order  to  evaluate  the  mental  workload of  pilots  in  flight  task,  a  quantitative  evaluation model  of
mental  workload  based  on  task  demand  load  (TDL)  and  staff  workload  capacity  (SWC)  was  established.  Based  on
this,  the  evaluation  methods  of  surplus  mental  workload  (SMWL)  and  occupancy  rate  of  mwl  (ORMWL)  were
proposed. The information entropy method was used to quantify the amount of information on the information display
and control interface, based on the flight situation experiment designed by the MATB task platform, in order to verify
the validity of the model, the mental workload of 15 subjects at different task levels was evaluated. Based on the flight
situation experiment designed by the MATB task platform, the information entropy method was used to quantify the
amount of information on the information display and control interface. In order to verify the validity of the model, the
mental workload of 15 subjects at different task levels was evaluated. The results show that the SMWL value of the
SMWL model  method  was  correlated  with  the  NASA subjective  scale  value.  And,  the  increase  of  task  level  had  a
significant  U-shaped  impact  on  the  mental  workload  of  the  staff.  Meanwhile,  the  increase  of  task  level  had  a
significant U-shaped impact on the mental  workload of the staff.  Therefore,  the model established in this paper and
based on the concepts of SMWL and ORMWL can be used to conduct a real-time and quantitative evaluation of the
mental workload of pilots during flight tasks, providing a new idea for the quantification of mental workload.

Keywords： task  demand  load； staff  workload  capacity； surplus  mental  workload； occupancy  rate  of  mental
workload；multi-attribute task battery
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基于 ERWOA的多输出MPRM电路面积优化

何俊才1，2，何振学1，2，*，王福顺1，霍志胜3，4，肖利民5

(1.   河北农业大学 智能农业装备研究院，保定 071001； 2.   河北农业大学 河北省农业大数据重点实验室，保定 071001；

3.   北京航空航天大学 高性能计算平台，北京 100191； 4.   北京航空航天大学 软件学院，北京 100191； 5.   北京航空航天大学 计算

机学院，北京 100191)

摘　　　要：混合极性 Reed-Muller（MPRM）电路面积优化已成为集成电路设计领域的研究热

点。MPRM 电路面积优化是在众多的 MPRM 表达式中寻找与项个数最少的 MPRM 表达式，属于组

合优化问题。为此，提出一种具有爆炸和重启机制的鲸鱼优化算法（ERWOA）。同时，提出一种

多输出 MPRM 电路面积优化方法，该方法利用改进的鲸鱼优化算法和改进的混合极性转换算法搜

索含与项个数最少的 MPRM 电路。基于 MCNC Benchmark 测试电路的实验结果表明：改进后的混

合极性转换算法与基于列表技术的混合极性转换算法相比，转换效率最大提升了 99.93%，与基于列

表技术的极性间转换算法相比，转换效率最大提升了 99.96%；改进后的鲸鱼优化算法与遗传算法相

比，节省电路面积百分比最高为 18.32%，平均为 5.54%，与人工蜂群算法相比，节省电路面积百分

比最高为 14.41%，平均为 5.00%。

关　键　词：组合优化问题；鲸鱼优化算法；重启机制；爆炸机制；遗传算法

中图分类号：V443；TP391.72
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）05-1193-08

  
逻辑函数可以使用 Boolean逻辑表示或使用

(Reed-Muller,  RM)逻辑表示 [1]。Boolean逻辑表达

式是以 AND/OR/NOT为运算基础，而 RM逻辑表

达式是以 AND/XOR为运算基础 [2]。对部分电路来

说，RM逻辑电路在面积、功耗、可测试性等方面

比 Boolean逻辑电路更有优势 [3-4]。混合极性 Reed-

Muller(mixed polarity Reed-Muller, MPRM)逻辑电路

优化得到了广泛关注，并已成为集成电路设计领域

的研究热点[5-6]。

n 3n

3n

3n

输入变量的 Boolean逻辑电路有 个 MPRM

电路表达式 [7]，对应着 个不同极性。表达式所含

与项个数多少决定了 MPRM电路的面积大小 [8]。

因此，在 个 MPRM表达式中寻找一个与项个数最

少的MPRM表达式属于组合优化问题[9]。李辉等[9-10]

利用模拟退火遗传算法和枚举法求解多输出MPRM

电路面积。卜登立等 [11] 利用遗传算法解决多输出

MPRM电路面积与 SER折中优化，用混合多值离

散粒子群算法解决多输出 MPRM电路面积优化问

题 [12]，得到了较好的效果，但是还存在收敛速度较

慢的问题。实际电路大多都是多输出电路，而现有

多输出 MPRM电路面积优化研究较少。因此，研

究多输出 MPRM电路面积优化具有重要意义和应

用价值。

澳大利亚学者Mirjalili于 2016年提出了一种新

的启发式群体智能算法—鲸鱼优化算法 (whale

optimization algorithm, WOA) [13]。鲸鱼优化算法具有
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原理简单、易于计算机编程实现和参数较少的优

点 [14]。鲸鱼优化算法已成功应用于大规模函数

优化 [14]、0-1背包 [15]、云计算资源调度 [16]、噪声图像

边缘检测[17] 等问题。然而，传统鲸鱼优化算法无法

直接用于求解多输出 MPRM面积优化这样的三值

组合优化问题。

针对上述问题，本文提出一种多输出 MPRM电

路面积优化方法。与现有多输出 MPRM电路面积

优化方法相比，本文的主要创新点如下：

1） 提出一种基于爆炸机制和重启机制的鲸鱼

优化算法（explosion strategy and restart strategy based
whale  optimization  algorithm,  ERWOA）。爆炸机制

提高了鲸鱼优化算法的收敛速度，重启机制提高了

算法的稳定性。

2） 提出一种基于二叉树的极性转换算法。因

为二叉树的查找效率较高，所以本文基于二叉树来

描述多输出 MPRM电路，以提高多输出 MPRM电

路的极性转换效率。

3） 提出一种多输出 MPRM电路面积优化方

法。该方法基于改进的鲸鱼优化算法和改进的极

性转换算法来搜索含与项个数最少的多输出MPRM
电路，以实现多输出MPRM电路面积优化。

 1　基础知识

 1.1　多输出MPRM表达式

n m

F = {0,1}n→ {0,1}m m

n

一个输入变量位数为 和输出变量位数为 的

Boolean函数系统   [18] 由 个 (1)[8]

所示的 输入变量位的 Boolean函数对应的乘积和

的标准形表示。

f (xn−1, xn−2, xn−3, · · · , x0) =
2n−1∑
i=0

aiXi （1）

Xi ai i式中： 为最小项表达式； 为第 个最小项是否存

在，1为存在，0为不存在。

n任意输入变量位数为 的单输出 Boolean逻辑函

数都可以由基于AND/XOR的MPRM展开式表示，即[8]

f p(xn−1, xn−2, xn−3, · · ·, x0) = ⊕
2n−1∑
i=0

biπi （2）

πi式中：P 为MPRM表达式的极性； 为与项。

n

m

因此，一个输入变量位数为 且输出变量位数

为 的MPRM表达式可表示为

f (xn−1, xn−2, xn−3 · · · , x0) =
f p
0 (xn−1, xn−2, xn−3, · · · , x0)

...

f p
t (xn−1, xn−2, xn−3, · · · , x0)

0 ⩽ t ⩽ m−1 （3）

f p
t (xn−1, xn−2, xn−3, · · ·, x0)式中： [8] 为第 t 位输出变量的

MPRM表达式。

 1.2　极　性

πi

ẋn−1, ẋn−2, ẋn−3, · · · , ẋ0 i

ẋk (pk, ik) 0 ⩽ k < n

ẋk (pk, ik)

ẋk xk (pk, ik)

ẋk x̄k bi

πi bi bi

在多输出 MPRM表达式中， 可以展开为

，极性和式 (2)中的下标 共同决

定了 的表现形式。当  ( )的取值为

(0，0)或者 (1，0)时， 取值为 1。当 的取值为

(0，1)或者 (2，1)时， 取值为 。当 的取值为

(1，1)或者 (2，0)时， 取值为 。 是与项系数，当

与项 存在时， 值取 1，否则 值取 0[8]。
例如，给定一个 3输入和 2输出的 Boolean逻

辑函数表达式，如下：{
f0 = x2 x̄1 x0+ x̄2 x̄1 x0+ x2 x1 x̄0

f1 = x2 x̄1 x0+ x2 x̄1 x̄0+ x̄2 x1 x̄0

（4）

0(000)3其对应极性为 的MPRM表达式为{
f0 = x2 x1⊕ x0⊕ x2 x1 x0⊕ x1 x0

f1 = x2⊕ x1⊕ x1 x0⊕ x2 x1 x0

（5）

26(222)3其对应极性为 的MPRM表达式为{
f0 = x2 x1 x̄0⊕ x̄2 x̄1 x0⊕ x2 x̄1 x0

f1 = x2 x̄1 x̄0⊕ x̄2 x1 x̄0⊕ x2 x̄1 x0

（6）

0(000)3

26(222)3

可以看出，极性为 的 MPRM表达式含

有 6个与项，极性为 的 MPRM表达式含有

5个与项。因此，对于同一电路来说，极性不同，对

应的 MPRM表达式所含有的与项个数也不同。多

输出 MPRM电路面积优化是在极性优化空间中搜

索对应电路面积最小的最佳极性，故多输出 MPRM
电路面积优化属于组合优化问题。

 2　快速多输出MPRM电路极性转换算法

 2.1　快速混合极性转换算法

基于列表技术的混合极性转换算法 [8]，本文提

出一种基于二叉树的极性转换算法，该算法的主要

步骤如下：

n m

i

步骤  1　将 个输入变量和 个输出变量的

Boolean逻辑函数展开成最小项表达式，并将最小

项表达式存放在 2棵二叉树中，分别记为 A-Ⅰ树

和 A-Ⅱ树。令 =0，目标极性为 P。
Pi

Pi i Pi

步骤  2　若 =2，则跳转到步骤 6。否则根据

的值在 A-Ⅰ树的第 层节点中找到和 相等的权

值边，并将这条边的权值取反。

步骤  3　记录 A-Ⅰ树中从根节点到叶节点的

路径中权值改变过的路径 (最小项)，在 A-Ⅱ树中查

找 A-Ⅰ树中新生成的最小项是否存在于 A-Ⅱ树

中。如果 A-Ⅱ树中不存在，则将新生成的最小项加

入 A-Ⅱ树。否则将 A-Ⅰ树中新生成的最小项的输

1194 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



出项和 A-Ⅱ树中相同的最小项的输出项按位异或，

如果异或值为 0，则将 A-Ⅱ树中对应的最小项删

除，否则用异或结果替换 A-Ⅱ树中对应最小项的输

出项。

Pi i步骤 4　如果 =1，则将 A-Ⅱ树中第 层节点的

所有权值取反。否则不进行任何处理。

i步骤 5　释放 A-Ⅰ树。如果 +1<n，新生成一个

包含 A-Ⅱ树中所有有效最小项的 A-Ⅰ树。

i i步骤 6　 ++，如果 <n，转步骤 2，否则结束算法。

 2.2　快速极性间转换算法

基于列表技术的极性间转换算法 [8]，本文提出

一种基于二叉树的极性间转换算法，该算法主要步

骤如下：

n m

i

步骤 1　将 个输入变量和 个输出变量且极性

为 P 的 MPRM表达式以二叉树的形式表示出来，

分别存放在 A-Ⅰ树和 A-Ⅱ树上。令 =0，目标极性

为 T。
Xi = Pi⊕Ti Xi

Xi Xi Pi i

Xi

Xi Pi i

步骤  2　 。如果 =0，转步骤 6。如

果 =1或者当 =3时 =2，将 A-Ⅰ树第 层节点中

权值为 1的边的权值修改为 0。如果 =2或者当

=3时 =1，将 A-Ⅰ树第 层节点中权值为 0的边

的权值修改为 1。
步骤  3　判断 A-Ⅰ树中新生成的与项在 A-Ⅱ

树中是否存在。如果不存在，将与项存进 A-Ⅱ
树，否则将 A-Ⅰ树中新生成的与项的输出项和 A-
Ⅱ树中相同与项的输出项按位异或。如果异或值

为 0，则将 A-Ⅱ树中对应的与项删除，否则用异或

值把 A-Ⅱ树中对应与项的输出项替换掉。

Xi i步骤 4　如果 =3，把 A-Ⅱ树中第 层节点的所

有权值取反。

i步骤  5　释放 A-Ⅰ树，如果 +1<n，新生成一个

包含 A-Ⅱ树中所有有效与项的 A-Ⅰ树。

i i步骤 6　 ++，如果 <n 返回步骤 2，否则结束算法。

 3　多输出MPRM电路面积优化

多输出 MPRM电路面积优化属于组合优化问

题。现有多输出 MPRM电路面积优化方法存在收

敛速度较慢的问题。 因此，在鲸鱼优化算法的基础

上，提出一种基于爆炸机制和重启机制的鲸鱼优化

算法。此外，提出一种多输出 MPRM电路面积优

化方法，该方法使用鲸鱼优化算法搜索面积最小的

最佳极性，以实现多输出MPRM电路面积优化。

 3.1　鲸鱼优化算法

鲸鱼优化算法是针对连续问题提出的，不能直

接处理像多输出 MPRM电路优化这样的三值组合

优化问题。因此，本节提出一种基于爆炸机制和重

启机制的鲸鱼优化算法。引入爆炸机制以提高算

法的收敛速度，引入重启机制提升算法的稳定性。

 3.1.1　编码方案

n n

根据多输出 MPRM表达式的特点，将极性作为

鲸鱼个体，并且编码为三进制。若逻辑电路的输入

变量位数为 ，则解空间的维度为 。

 3.1.2　面积模型和适应度函数

以多输出 MPRM表达式含有的与项个数作为

面积模型[8]。适应度函数的值等于通过面积模型得

到的值。

 3.1.3　包围猎物

在包围猎物阶段，由于个体位置更新以后的位

置可以在目标猎物和个体位置之间的任何一个位

置，因此，在包围猎物阶段只需保证个体和猎物之

间的距离不再扩大即可。具体的操作如下:

Xd
i (t+1) =

{
Xd

i (t) Xd
i (t) = X∗d(t)

randInt(0,2) Xd
i (t) , X∗d(t)

（7）

randInt(0,2)

Xd
i (t) i X∗d(t)

式中： 表示随机生成一个属于集合

{0,1,2}的数； 为第 个体第 d 维的位置； 为

猎物第 d 维的位置。

 3.1.4　螺旋泡沫网攻击

在螺旋泡沫网阶段，鲸鱼个体需要不断地向猎

物靠近。随机选择一个猎物和个体维度值不相同

的维度 d，使个体和猎物第 d 维的值保持一致。

Xd
i (t+1) =

{
X∗d(t) (Xd

i (t) , X∗d(t))&d = r

Xd
i (t+1) 其他

（8）

Xi(t)

X∗(t)

式中：r 为一个随机数，表示在鲸鱼个体 和猎物

的所有值不相同的维度上随机产生的一个数。

 3.1.5　随机搜索

在随机搜索阶段，随机选择一个个体作为猎物

并靠近。具体操作如下:

Xd
i (t+1) =

{
Xd

i (t) Xd
i (t) = X∗d

rand(t)

randInt(0,2) Xd
i (t) , X∗d

rand(t)
（9）

X∗d
rand(t)式中： 表示随机选择的猎物第 d 维的位置。

 3.2　爆炸机制

r2

在大量实验中发现，鲸鱼优化算法针对中大规

模电路优化存在如下现象：从当前最优解搜索到下

一个解往往只需要在当前最优解的基础上变换几

个维度就能找到一个更优的解。因此，只要在最优

解的附近进行大量的搜索，就有可能找到比当前最

优解更优的解，进而提高算法的收敛速度。但是鲸

鱼优化算法存在从当前最优解搜索到下一个更优

解收敛速度不快的问题。由于烟花算法 [19] 的爆炸

机制有很强的局部爆发能力 [20]，将烟花算法的爆炸

思想引入鲸鱼优化算法，以提升算法的局部搜索能

力。主要操作如下：假设爆炸半径为 ，需要生成的
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n

r r
n n

n

火花数为 。生成一个火花时，以最优解为基准，随

机选择 维，然后在 维上随机生成属于集合{0,1,2}
的随机数，重复执行 次，直到生成 个火花。最后

评估生成的 个火花的适应度值。图 1为爆炸半径

为 2，生成一个火花的过程。
  

0A

B

1 2 1 0

1 00 2 1

图 1    爆炸过程

Fig. 1    Explosion process
 

 3.3　重启机制

在传统鲸鱼优化算法中，存在 2个问题：①在

种群质量极差的情况下，经过离散后的原始鲸鱼优

化算法可能存在不迭代的情况，导致算法在 20次

的重复运行过程中可能存在鲸鱼优化算法最终找

到的最优值相差较大的情况。②原始鲸鱼优化算

法容易陷入局部最优。以图 1为例，假设极性 B 是

理论上的最佳极性，鲸鱼优化算法要从极性 A 搜索

到极性 B 需要将极性 A 中的第 1位的 1变为 2，第
2位的 2变为 1。当维数较低时，鲸鱼优化算法很

容易从极性 A 搜索到极性 B。如果极性 A 和极性

B 的维数增加，且从极性 A 到极性 B 需要改变的维

数越多，鲸鱼优化算法很难在有限次的迭代过程中

从极性 A 搜索到极性 B。因此，受文献 [21]的启发

引入重启机制，当鲸鱼优化算法陷入局部最优以

后，重新生成种群，并重新执行鲸鱼优化算法。由

于在重启的过程中，鲸鱼优化算法可能会找到在前

面的重启过程中找到的最优值，为了避免鲸鱼优化

算法陷入相同的局部最优，引入三叉树存放在整个

过程中搜索到的最优值。主要操作如下：

n

步骤 1　将鲸鱼优化算法每次迭代找到的最优

值存储在三叉树中。当最优值连续 代不变时， 重
新生成新的种群并重新执行鲸鱼优化算法。

步骤 2　在执行重启机制的过程中，如果生成

的最优解在三叉树中存在，判断三叉树中存在的解

是不是在本次重启过程中生成的。如果是本次重

启过程中生成的，继续执行重启机制，否则执行一

次爆炸机制，判断是否可以找到一个更优且未在三

叉树中储存的解。如果不能找到一个满足条件的

解，本次重启结束，执行下次重启。否则继续执行

本次重启操作。

 3.4　多输出MPRM电路面积优化方法

本节提出一种多输出 MPRM电路面积优化方

法，该方法使用提出的鲸鱼优化算法搜索对应电路

面积最小的最佳极性。方法流程如图 2所示，其实

现步骤如下：

步骤 1　读取逻辑网表，生成最小项并确定算

法搜索空间维度。

步骤  2　将生成的最小项存储在 2棵二叉树

中，通过基于二叉树的混合极性转换算法转换到

0极性。

步骤 3　设置算法的最大迭代次数 Iter，历史迭

代次数 history_iter=0，种群规模 N。

步骤 4　初始化鲸鱼优化算法参数和种群，设

置当前迭代次数 now_iter=0，记录种群的最优值。

L ⩾ 0.5

p < 0.5 F < 1

p < 0.5 A ⩾ 1

步骤 5　更新鲸鱼算法参数的值。如果

则根据式 (8)更新位置，如果 且 则根据

式 (7)更新位置，如果 且 根据式 (9)更新

位置[13]。

步骤 6　计算种群的适应度值，确定最优值。

步骤 7　执行爆炸机制，在最优值附近搜索是

否还有更优的解。如果存在更优的解，更新最优解

 

开始

初始种群

初始化参数

更新参数

P<0.5?

计算种群适应度值

执行爆炸机制

符合重启条件?

符合结束条件?

输出最优解

结束

Y

N

Y

N

N

A<1?
YY

N

读取MCNC电路

设置种群大小、
总迭代次数

计算种群
适应度值

根据式(7)

更新位置

根据式(9)

更新位置 根据式(8)更新位置

图 2    方法流程

Fig. 2    Algorithm flowchart
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的相关信息。再判断最优解是否好于全局最优解，

如果好于全局最优解，更新全局最优解的相关

信息。

n步骤 8　如果最优值连续 代没有变化，执行步

骤 10，否则执行步骤 9。
步骤  9　now_iter++，history_iter++。如果 now_

iter<Iter并且 history_iter<Iter，返回步骤 5。否则结

束算法，输出全局最优值。

步骤  10　 history_iter++，如果 history_iter<Iter
执行重启机制，返回步骤 4。否则结束算法，输出全

局最优值。

 4　实验结果及分析

实验的运行环境基于 windows10 64位操作系统，

Intel(R) Core(TM) i7-10700 CPU @ 2.90 GHz，32 GB
RAM，visual  studio  community  2019×64。本文实验

算法均用 C语言实现。为了充分验证方法的有效

性，实验分为以下 3部分：①改进的混合极性转换

算法有效性验证。②改进的极性间转换算法有效

性验证。③改进的鲸鱼优化算法有效性验证。

改进的鲸鱼优化算法的参数通过引入 5因素

4水平的正交表确定。鲸鱼优化算法、遗传算法

(GA)和人工蜂群算法 (ABC)的参数通过大量实验

获得。为了公平比较各个算法，设置评估次数 4 000
作为每个算法的结束条件。算法参数设置如表 1
所示。
 
 

表 1    算法参数

Table 1    Algorithm parameters

参数 种群
最大迭
代次数

值不变
次数

火花数 变异率 交叉率
蜜源位置
不变次数

WOA 80 110

GA 50 0.08 0.8  

ABC 60   9

ERWOA 40 130     5   30
 

 4.1　混合极性转换算法验证

Rsave

为测试改进以后的混合极性转换的效率，选取

13个标准 MCNC Benchmark电路进行测试。进行

混合极性转换效率的测试时，将选择电路的最小项

转换到 0极性。测试方法为：对每个电路独立运行

10次，统计每次从最小项转换到 0极性的运行时

间，取 10次运行时间的平均值。算法 1表示基于

列表技术的极性转换算法，算法 2表示基于二叉树

的极性转换算法。为了验证算法 2的正确性，执行

极性转换算法的同时计算 MPRM表达式的面积。

area1表示通过算法 1进行极性转换得到的面积，

area2表示通过算法 2进行极性转换得到的面积。

I/O分别代表电路的输入位数和输出位数。 表

示算法 2比算法 1节省时间的百分比，具体计算公

式为

Rsave =
TimeALGO_1−TimeALGO_2

TimeALGO_1
×100% （10）

TimeALGO_1

TimeALGO_2

式 中 ： 为 算 法 1的 平 均 运 行 时 间 ；

为算法 2的平均运行时间。

从表 2可以看出，13个 MCNC Benchmark电路

的 area1和 area2分别保持一致，验证了算法 2的正

确性。随着电路输入位数的增多，算法 2执行极性

转换所用的时间明显少于算法 1，特别对 table5、
in2、 shift、mark1四个电路的时间节省率达到了

99.60% 以上。造成以上实验结果的原因可能是用

二叉树表达 MPRM电路时生成新项和查找重复项

的效率较高。
 
 

表 2    混合极性转换实验数据

Table 2    Experimental data of mixed polarity conversion

电路 I/O
运行时间/s

Rsave/% area1 area2
算法1 算法2

misex1 8/7 0 0 0 60 60

ex1010 10/10 0.01 0.01 0 1 023 1 023

misex3 14/14 0.41 0.07 82.93 6 028 6 028

table3 14/14 2.31 0.12 94.81 5 509 5 509

t481 16/1 6.54 0.23 96.48 41 41

al2 16/47 20.68 0.46 97.78 358 358

ryy6 16/1 3.55 0.17 95.21 80 80

spla 16/46 95.48 1.04 98.91 34 852 34 852

t2 17/16 17.01 0.54 96.83 2 490 2 490

table5 17/15 319.47 1.17 99.63 74 504 74 504

in2 19/10 750.73 2.01 99.73 6 315 6 315

shift 19/16 7 306.43 4.75 99.93 128 128

mark1 20/31 5 792.21 5.26 99.91 163 838 163 838

 

 4.2　极性间转换算法验证

(22 · · ·22)3

Rsave

在混合极性间转换的过程中，可能会转换到任

意极性。极性间的转换采取从极性 0到极性

 (n 位)。所选择的电路和 4.1节中选取的

电路一致。算法 3表示基于列表技术的极性间转

换算法，算法 4表示基于二叉树的极性间转换算

法， 的计算公式和式（10）一致。

从表 3可以看出，对于电路 misex1、ex1010，算
法 3的运行时间和算法 4相同。对于表中的其他

电路，算法 3的运行时间长于算法 4的运行时间。

特别是对于电路 mark1，算法 3的运行时间达到了

15 102.41 s，而算法 4的运行时间只有 6.42 s。出现

以上实验结果的原因可能受与项个数、去除重复的

与项操作、生成新与项操作的影响。
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 4.3　多输出MPRM电路面积优化效果验证

为了测试改进的鲸鱼算法的优化效果，选择

WOA、GA、ABC作比较实验。通过式 (11)得到节

省电路面积百分比：

Rsave =
AVEOTHER_ALGO−AVEERWOA

AVEOTHER_ALGO
×100% （11）

AVEOTHER_ALGO

AVEERWOA

式中： 为WOA、GA、ABC三个算法在

每个电路上运行 20次得到的最优值的平均值；

为 ERWOA算法在每个电路上运行 20次

得到的最优值的平均值。从表 4中可以看出，相比

于 WOA、GA、ABC，EROWA的标准差为 0的个数

达到了 8个。和WOA相比，ERWOA的平均电路面

积节省为 3.45%，最大平均电路面积节省为 9.72%。

和 GA相比，ERWOA的平均电路面积节省为 5.54%，

最大平均电路面积节省为 18.32%。相比于 ABC，

ERWOA的平均电路面积节省为 5.00%，最大平均

电路面积节省为 14.41%。 

表 4    算法实验数据

Table 4    Experiment data of algorithm

电路 I/O
WOA GA ABC ERWOA

最优值 最差值 标准差 平均值 最优值 最差值 标准差 平均值 最优值 最差值 标准差 平均值 最优值 最差值 标准差 平均值

max512 9/6 201 295 20.46 205.85 201 215 3.13 202.75 201 204 0.78 201.30 201 201 0 201.00

ex1010 10/10 810 1 011 45.16 823.15 810 926 26.15 890.10 810 879 24.16 820.15 810 810 0 810

newcond 11/2 48 52 1.30 49.00 48 51 0.78 48.30 48 52 1.19 48.70 48 48 0 48.00

br1 12/8 23 46 5.04 24.50 23 25 0.44 23.10 23 27 1.07 23.50 23 23 0 23.00

amd 14/24 104 108 1.16 104.60 104 118 3.04 107.40 104 125 4.60 106.50 104 104 0 104.00

misex3 14/14 1 421 1 731 82.15 1 493.65 1 421 1832 114.48 1 632.00 1 421 1 964 143.53 1 663.25 1 421 1 472 11.12 1 423.55

in0 15/11 242 408 35.82 254.15 242 269 8.32 251.75 242 265 7.35 251.00 242 243 0.46 242.30

newtpla 15/5 38 40 0.59 38.45 38 39 0.46 38.30 38 45 1.50 38.80 38 39 0.22 38.05

b2 16/17 333 373 12.57 344.90 333 370 11.25 347.50 333 453 30.43 362.20 333 333 0 333.00

b9 16/5 105 251 32.06 116.30 105 161 14.63 128.55 105 233 28.80 117.15 105 105 0 105.00

in1 16/17 333 376 14.54 345.20 333 390 15.18 359.15 333 482 43.55 371.65 333 333 0 333.00

pdc 16/40 683 752 17.69 696.10 694 757 27.02 724.10 683 917 55.12 714.20 683 693 4.00 685.00
 

通过以上数据说明，ERWOA在稳定性和搜索

能力方面均优于 WOA、GA、ABC。出现上述实验

结果的原因可能如下:
1） WOA、GA、ABC容易陷入局部最优解且不

容易跳出。因为 ERWOA引入了重启机制，所以可以

有效跳出局部最优解，从而增强了算法的稳定性。

2） WOA、GA、ABC搜索精度比 ERWOA低。

因为 ERWOA引入了爆炸机制，所以可以在有限的

迭代次数内搜索到更优解。

 4.4　收敛性对比

为了进一步说明 ERWOA算法的性能，选择

4个测试电路绘制收敛曲线。其中，横坐标代表算

法前 30次的迭代次数，纵坐标代表算法运行 20次

找到的面积的平均值。

从图 3～图 6中可以看出，和 WOA、GA、ABC

 

表 3    极性间转换实验数据

Table 3    Experimental data for conversion between

different polarities

电路 I/O
运行时间/s

Rsave/% area3 area4
算法3 算法4

misex1 8/7 0 0 0 128 128

ex1010 10/10 0.01 0.01 0 810 810

misex3 14/14 4.58 0.16 96.51 12 281 12 281

table3 14/14 0.54 0.07 87.04 3 273 3 273

t481 16/1 16.74 0.25 98.51 42 016 42 016

al2 16/47 70.71 0.54 99.24 65 536 65 536

ryy6 16/1 1.98 0.09 95.45 19 710 19 710

spla 16/46 51.34 0.59 98.85 42 177 42 177

t2 17/16 313.76 1.07 99.66 50 032 50 032

table5 17/15 45.14 0.75 98.34 28 668 28 668

in2 19/10 6 405.11 3.40 99.95 420 176 420 176

shift 19/16 5 774.48 2.29 99.96 524 033 524 033

mark1 20/31 15 102.41 6.42 99.96 524 512 524 512
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图 3    newcond电路收敛曲线

Fig. 3    Convergence curves of newcond circuit
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三种算法相比，ERWOA在收敛速度、找到最优值

方面效果较好。

 5　结　论

本文提出一种基于爆炸机制和重启机制的鲸

鱼优化算法用于求解基于 MPRM电路的面积优化

问题，主要结论如下:

1） 提出一种基于二叉树的极性转换算法。和

基于列表技术的混合极性转换算法相比，转换效率

最高提升 99.93%，和基于列表技术的极性间转换算

法相比，转换效率最高提升 99.96%。

2） 多输出 MPRM电路面积优化方法与 GA算

法相比，节省的电路面积百分比最高为 18.32%，平

均为 5.54%；与 ABC算法相比，节省电路面积百分

比最高为 14.41%，平均为 5.00%；与 WOA相比，最

大电路面积节省为 9.72%，平均为 3.45%。
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Abstract： Mixed polarity Reed-Muller (MPRM) circuit area optimization has become a research hotspot in the
field of integrated circuit design. It is a combinatorial optimization, aiming at finding the MPRM expression with the
least  number  of  terms  among  many  MPRM  expressions.  A  explosion  strategy  and  restart  strategy  based  whale
optimization algorithm (ERWOA) is proposed. In addition, a multi-output MPRM circuit area optimization method is
proposed, which uses the improved whale algorithm and the improved polarity conversion algorithm to search for the
MPRM circuit with the least number of AND terms. Results on the MCNC Benchmark circuits show that the proposed
algorithm increases the conversion efficiency by 99.93% and 99.96% at most, compared with the mixed polarity and
inter-polarity conversion algorithms based on the list technology, respectively. Compared with the genetic algorithm
and the artificial bee colony algorithm, the improved whale optimization algorithm saves the circuit area up to 18.32%
with an average of 5.54%, and 14.41% with an average of 5.00%, respectively.

Keywords： combinatorial  optimization；whale  optimization  algorithm； restart  strategy； explosion  mechanism；

genetic algorithm
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基于双频扩张状态观测器的无人机抗扰控制

夏笠城，王姝旸，张晶，杨凌宇*

(北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 100191)

摘　　　要：针对实际系统中普遍存在的非匹配快变扰动和量测噪声问题，提出了一种基于双

频扩张状态观测器（BESO）的反步抗扰控制方法。双频扩张状态观测器通过方向转换因子和双带

宽比例因子调整观测器的带宽，在准确估计快变扰动的同时可避免放大量测噪声。在此基础上结合

反步控制，形成一种逐级补偿的控制结构，通过 Lyapunov 方法设计了控制律，可保证系统对非匹

配扰动的渐进稳定。针对工程应用，进一步给出了控制器参数调节的建议。将所提控制律应用于微

型四旋翼无人机的定高控制，仿真结果验证了其补偿非匹配扰动和抑制量测噪声方面的有效性。
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系统建模中的不确定性和系统运行过程中的

干扰是控制理论与工程界需要解决的核心问题之

一。在多种不确定性和扰动中，无法直接利用控制

输入补偿的非匹配、快变/突变扰动是最为复杂的，

但同时在工程应用中最为常见，如高超声速滑翔飞

行器的气动特性 [1]、磁悬浮控制敏感陀螺的外部突

变扰动[2] 及系统突发故障引起的参数跳变等。

在无人机控制领域，体重在 100 g以下的微型

四旋翼无人机具有体积小、质量轻等特点：①其运

动更容易受到周围环境扰动的影响，对质量、载荷

和执行机构的不确定变化也更加敏感 [3]；②由于旋

翼的动态带来的时滞特性，导致控制输入无法对外

部扰动直接补偿，使扰动呈现典型的非匹配特征。

针对非匹配快变/突变扰动，探索工程可用的估计和

补偿控制方法，可有效提升微小型无人机的动态性

能和控制精度，同时对类似系统的自适应、容错控

制技术研究也具有重要的意义。

在快变 /突变扰动的估计中，扩张状态观测器

（extended  state  observer,  ESO）是最为有效的手段

之一[4]，被广泛应用于航空[5]、机器人[6] 及其他领域[7]

中。理论上，若扩张状态观测器的带宽覆盖了扰动

的频段，其可以获得足够的估计精度，且带宽越大，

估计的精度越高，快速性越好；但当实际系统存在

量测噪声时，增大观测器带宽会显著放大噪声的影

响，造成精度下降甚至估计失效[8]。近年来，学者们

针对估计扰动和抑制噪声存在矛盾的问题进行了

大量的研究。Xue等提出了自适应扩张状态观测

器，利用卡尔曼滤波的思想自适应调整误差的增

益，在准确估计扰动和噪声抑制之间寻求折中值[9]。

Rsetam等提出了分离扩张状态观测器，该观测器将

一个高阶系统拆分成若干个低阶系统，对于每个子

系统都用一个低阶线性扩张状态观测器进行观测

从而降低误差的增益[10]。Prasoy和 Khalil等提出了

一种非线性高增益观测器，把观测值与量测值的误

差作为判断系统瞬态与稳态的依据，分别配置合适

的误差增益 [11]。Jo等提出了一种噪声抑制扰动观

测器，在线性系统中扰动观测器的基础上改善了

其反馈形式，并通过 Q滤波器抑制噪声的影响 [12]。
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Tamhane[13] 和 Sun[14] 等对滑模观测器进行了改进，

将输出量的积分作为新的状态变量，并选择合适的

滑模面来有效抑制噪声的影响。Wang等提出了一

种非线性信号校正观测器，并用于无人机系统中的

信号观测和校正 [15]，但为提高扰动的估计速度，观

测器的误差增益需要增大，此时噪声可能无法被有

效抑制。其他研究也存在类似的问题，在扰动突变

较小的情况下，观测器才能抑制噪声对扰动估计效

果的影响。此外，上述研究均采用了较为复杂的观

测结构和参数，这导致其调参难度大大增加，或者

过多依赖于扰动的先验知识，严重影响了上述方法

的工程应用。

从上述研究可以看出，有效估计扰动和抑制噪

声之间的矛盾虽然能够抑制，却是不可消除的，尤

其是在存在快速变化、高幅值扰动的系统中，观测

器的误差增益会为快速跟踪扰动而相应增大，量测

噪声对观测结果的影响会随之变大，此时的折中解

将更难选取。此外，对于非匹配的扰动，反步法可

以通过 Lyapunov方法设计控制律，保证系统对非

匹配不确定性和扰动的渐进稳定。Wan[16] 和 Zhang[17]

等利用反步法对非匹配不确定性和扰动进行补偿，

但是上述反步法补偿的不确定性和扰动都是慢变

的且没有考虑系统的量测噪声，需要进一步研究。

因此，如果能够对非匹配快变扰动进行准确的估

计，就可以使用反步法设计控制律补偿扰动，从而

提高系统对不确定性和扰动的鲁棒性。

针对上述问题，本文提出了基于双频扩张状态

观 测 器 （bi-bandwidth extended state observer, BESO）

的反步抗扰控制方法，并以微型四旋翼无人机的定

高控制为例进行了对比分析和验证。

 1　问题描述

l

不失一般性，带有非匹配扰动和量测噪声的单

输入单输出 阶线性系统可表示为
ẋ1 = x2+d1

ẋ2 = x3+d2

...

ẋl = f (x1, x2, · · · , xl)+bu+dl

（1）

x̃i = xi+ni （2）

xi(i = 1,2, · · · , l) u b

f (x1, x2, · · · , xl)

xi di

式中： 为状态变量； 为输入； 为输入

增益； 为已知状态转移方程。设系统

的各个状态量 均存在不同程度的时变扰动 ，且

满足：{
ḋi = δi(t)

|δi| ⩽ θi

（3）

u xl由于控制输入 只作用于 ，无法直接完成对所

有扰动的补偿，因此属于典型的非匹配不确定性

问题。

xi x̃i

ni σi

ni ∼ N(0,σ2
i )

实际系统中，状态 的测量值 往往受到噪声

污染，表示为式 (2)的形式，其中， 为方差 的高斯

白噪声， 。

理论上，在不考虑量测噪声情况下，现有干扰

估计器的性能可以通过增大观测增益任意提升，从

而实现对快变甚至突变扰动的快速估计；但当量测

噪声存在时，高增益对噪声的放大将直接影响扰动

的估计精度，甚至导致观测器失效。如何实现对快

变/突变扰动的快速估计，同时有效抑制噪声的影响

是干扰估计方法能否工程应用的重要问题之一。

因此，本文的目标是在系统存在量测噪声的情

况下，完成对非匹配快变扰动的准确估计并设计抗

扰控制律，完成对期望指令的快速准确跟踪，提高

系统对不确定性和扰动的鲁棒性。

 2　双频扩张状态观测器

对于系统不确定性和未知扰动的估计，线性扩

张状态观测器（linear extended state observer, LESO）

可以通过增大观测器的带宽提高扰动估计的精度，

但是误差的高增益会放大量测噪声，估计扰动和抑

制噪声之间存在矛盾。当系统同时存在快速时变

扰动和量测噪声时，LESO无法设计合理的带宽以

克服这个矛盾。本节基于文献 [18]，针对式 (1)和
式 (2)所描述的系统结构设计了 BESO的结构，使

得观测器不需要知道扰动的先验信息，能在准确估

计快变扰动的情况下抑制量测噪声的影响。

l

l−1

对于式 (1)和式 (2)表示的系统，构造如式 (4)
所示的 BESO，该观测器由 组 BESO共同构成，其

中，前 组具有相同的结构。

˙̂xi =

{
x̃i+1+ d̂i+βi1γiei i , l

f (x̃1, x̃2, · · · , x̃l)+bu+ d̂l +βl1γlel i = l

˙̂di = βi2γ
2
i ei

ei = x̂i− x̃i

γi = η
−sign(d|ei |/dt)

i

（4）

ei x̃i βi1 βi2

(−ωi,−ωi) βi1 βi2

式中:  为对测量值 的观测误差； 和 为对应的

观测器的增益，可按 LESO的带宽配置方法，将观

测器极点配置到 处。由此得到 和 的

值如下：{
βi1 = −2ωi

βi2 = −ω2
i

（5）

ωi > 0式中:  表示 BESO的中心带宽。与 LESO不同
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γi

ηi

的是，BESO的工作带宽还与方向转换因子 和双

带宽比例因子 相关，这 3个参数对 BESO性能的

影响特点如下：

ωi ωi

di

di ωi

ωi

1） 中心带宽 决定了观测器的总体性能， 越

大，BESO对 的估计越准确，收敛速度越快。对于

频率较大的 ，其变化较快，应选取较大的 ，反之，

则选取较小的 就可以达到较准确的估计。因此，

适当地选取中心带宽可以对不同频率的扰动进行

有效的估计。

ηi = 1 ηi , 1

0 <

ηi < 1

di

2） 当 时，BESO等价于 LESO，当 时，

BESO具备双带宽的特点，即观测器工作带宽会随

着观测误差的收敛方向动态调整。特别是取

时，若观测误差趋向于 0，观测器的工作带宽

变小，从而在稳态抑制量测噪声的影响；反之，若观

测误差增大，则观测器的工作带宽也会变大，从而

提高观测器的快速性，使 BESO可以在 发生突变

时进行有效的估计。

ωi ηi

ωi

3） 当中心带宽 固定时， 选取的越小，可切换

的 2个工作带宽相较于 差距越大，BESO对噪声

抑制的效果越好，同时对系统瞬态的观测结果也越

准确。

ωi ηi4） BESO的可调参数只有 2个： 和 ，参数的

调节过程相对简单。

γi

exi = x̂i− xi edi = d̂i−di exi = ei−ni

由式 (4)可以看出， 是随观测误差绝对值的导

数符号改变的，因此可以采用切换系统理论对

BESO的稳定性进行分析。令真实观测误差为

， ，注意有 ，结合式 (1)

可以得到真实误差的状态方程如下：{
ėxi = βi1γiexi + edi −βi1γini+∆ fi

ėdi = βi2γ
2
i exi −δi−βi2γ

2
i ni

（6）

式中：

∆ fi =

{
ni i , l

f (x̃1, x̃2, · · · , x̃l)− f (x1, x2, · · · , xl) i = l
（7）

l

i

由于 组观测误差方程中的误差项具有相同的

形式，且相互独立，为推导方便，省略下标 ，将式 (6)
改写为[

ėx

ėd

]
= A

[ex

ed

]
+ h （8）

式中：
A =

[
β1γ 1

β2γ
2 0

]

h =
[
∆ f −β1γn

−δ−β2γ
2n

] （9）

h ∆ f

f (·) xi ∆ fl = f (n1,n2, · · · ,nl)

注意 中包了 项，结合式 (7)可做如下分析：

当 为 的线性函数时， ，其只

[ex,ed]

A f (·) xi

∆ fl xi ∆ fl

∆ fl

A

是噪声的函数，与 无关，此时式 (8)表示的系

统稳定性完全由 阵确定；特别的，若 为 的非

线性函数时，理论上 与 相关，但由于 主要是

量测噪声导致的误差，考虑到噪声均值是 0且幅值

微小，因此 由噪声项主导且相对较小，在工程应

用中可以忽略其对系统稳定性的影响，则式 (8)的
稳定性可近似由 阵确定。

A
P

进一步考虑到 阵参数的切换变化，为分析系

统的稳定性，需要找到一个正定实对称矩阵 满足：{
AT
1 P+ PA1 ⩽ −2µI

AT
2 P+ PA2 ⩽ −2µI

（10）

µ > 0 A1 A2式中： ； 和 表示为
A1 =

[
β1η 1
β2η

2 0

]

A2 =

[
β1/η 1
β2/η

2 0

] （11）

P当 存在时，该切换系统存在公共二次 Lyapunov
函数，即系统稳定 [19]。下面给出定理 1得到 BESO
稳定的参数范围。

定理 1　式 (4)表示的 BESO公共 Lyapunov存

在即观测器稳定的充分条件如下：

ω > 0。1） √
3−2

√
2 < η <

√
3+2

√
2。2） 

基于以上结论，BESO的参数调节方法如下：

ωi

ωi

ωi

步骤  1　 从较小的值逐渐增大，由于噪声的

存在，观测器的观测误差会先减小后增大。因此，

可以在增大 的过程中通过观察观测器的观测误

差变化寻找到一个合适的 值。

ηi

ηi

ηi ηi

ηi

ηi

步骤 2　 应尽可能选取接近定理 1中的下界

值，从而达到更好的噪声抑制效果。如果 选取到

下界时仍无法达到理想的观测结果，可以适当地继

续减小 。这是因为定理 1中给出的 的范围只是

一个充分条件，适当减小 可以得到更好的观测结

果，此时 BESO可能是不稳定的。因此，具体放宽

取值的程度还必须结合进一步的仿真和测试

验证。

 3　基于 BESO的反步抗扰控制律设计

反步法是通过对闭环系统的 Lyapunov函数进

行递归设计，从而使闭环系统的响应有界且能够收

敛到平衡点的一种递归设计方法 [20]，但其控制效果

依赖于建模模型精度，本节将 BESO与反步控制相

结合，利用 BESO估计系统扰动，利用反步法实现

非匹配不确定性的补偿。

x1d z1 = x̃1− x1d x̃2

对于式 (1)和式 (2)表示的系统，首先给定指令

跟踪目标为 ，并定义跟踪误差为 ， 为
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虚拟输入，可构造 Lyapunov函数：

V1(z1) =
1
2
z2

1 （12）

求导得

V̇1(z1) = z1ż1 = z1(x̃2+d1− ẋ1d) （13）

V̇1(z1) x̃2为使 负定， 需满足：

x̃2 = ẋ1d −d1− k1z1 k1 > 0 （14）

x̃2由式 (14)可设计 的期望跟踪目标为

x2d = ẋ1d −d1− k1z1 （15）

z2 = x̃2− x2d x̃2→ x2d V̇1(z1)可知，当 趋向于 0，即 时， 负

定条件满足。

x2d x̃3进一步以 为期望动态， 为虚拟输入，设计

反步控制律，可构造 Lyapunov函数：

V2(z1,z2) =
1
2
z2

1+
1
2
z2

2 （16）

对其求导得

V̇2(z1,z2) = z1ż1+ z2ż2 = z1(x̃2+d1− ẋ1d)+ z2ż2 =

z1(x̃2+d1−d1− k1z1− x2d)+ z2ż2 = −k1z2
1+

z2(z1+ ż2) = −k1z2
1+ z2(z1+ x̃3+ d̂2− ẋ2d) （17）

V̇2(z1,z2) x̃3为使 负定， 需满足：

x̃3 = ẋ2d −d2− z1− k2z2 k2 > 0 （18）

x3d = ẋ2d −d2− z1− k2z2同理可得， 。

x jd（1 < j ⩽ l−1）

x̃ j + 1

重复上述过程，设 为期望动态，

为虚拟输入，构造 Lyapunov函数：

V j(z1,z2, · · · ,z j) =
1
2

j∑
i=1

z2
j （19）

其导数为

V̇ j(z1,z2, · · · ,z j) = −
j−1∑
i=1

kiz2
i + z j(z j−1+ x̃ j+1+d j− ẋ jd)

（20）

V̇ j(z1,z2, · · · ,z j)为使 负定，期望动态需满足：

x( j+1)d = ẋ jd −d j− z j−1− k jz j （21）

k j > 0, j = 1,2, · · · , l−1式中： 。

u为综合形成控制律 ，可构造 Lyapunov函数：

Vl(z1,z2, · · · ,zl) =
1
2

l∑
i=1

z2
i （22）

求导得

V̇l(z1,z2, · · · ,zl) = −
l−1∑
i=1

kiz2
i+

zl(zl−1+ f (x̃1, x̃2, · · · , x̃l)+bu+dl − ẋld) （23）

可得

u =
ẋld −dl − zl−1− klzl − f (x̃1, x̃2, · · · , x̃l)

b
kl > 0 （24）

u V̇l(z1,z2, · · · ,zl)

zi

当 满足式 (24)时， 负定，系统各

级跟踪误差 将渐进收敛至 0。
exi、edi

di d̂i

l ki

由于 BESO的观测误差 是有界且按指数

收敛的，式 (13)～式 (24)中的 均可替换为 [21]。为

得到式 (24)，反步控制律设计了 个可调参数 。基

于 BESO的反步控制律参数调节方法如下：

ωi、ηi d̂i

1） 根据不同状态扰动的特点，按照第 2节方法

确定各自 BESO的参数 ，获得 。

k1 k j > 4k j−1,1 < j ⩽ l

k1,k2, · · · ,kl

2） 反步法中的参数首选根据快速性要求确定

，然后可按照 的原则得到各级控

制增益的初始值，在此基础上逐次微调

改善平稳性和超调。

k1

x2d

考虑到实际系统输入幅值限制， 增大虽然会

提高系统响应的快速性，但被控对象的实际输入也

会随之增大，输入一旦超过边界值被限幅系统会产

生较大的超调量，因此 可做如下修改：

x2d = ẋ1d −d1−g(z1) （25）

g(z1) =


z1

εα
|z1| ⩽ ε

|z1|αsign(z1) |z1| > ε
（26）

0 < α < 1 V̇i

|z1| ⩽ ε z1 |z1| >
ε z1

式中： ，修改后的 依然是负定的。这样在

时， 的增益较大，保证系统的快速性，

时， 的增益较小，避免输入限幅导致系统超调量

过大的问题。

 4　仿真结果与分析

为验证本文方法的有效性，选取微型四旋翼无

人机的悬停模态过程进行验证，在悬停过程中，其

核心控制变量为飞机的悬停高度。

首先电机环节的传递函数如下：

N(s)
u(s)

=
4 045

0.08s+1
（27）

N u式中： 为电机转速； 为输入电压；输入范围为

[0,10] V。

无人机的升力主要由 4个旋翼产生的拉力提

供，在平衡状态下，单个旋翼的拉力与电机转速的

关系如下：

F =
0.284 2
17 400

N （28）

F式中： 为单个旋翼的拉力。

为使无人机保持水平悬停状态，4个旋翼产生

的拉力相等，且俯仰角和滚转角近似为 0，因此无人

机的动力学方程如下：

z̈ = 4F
m
−g （29）

z m = 58 g =式 中 ： 为 高 度 ；   g为 无 人 机 的 质 量 ；
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9.8 m/s2为重力加速度。

d1 d2 x1 = z
x2 = ż x3 = z̈

由于该微型无人机体积小、质量轻，其飞行过

程极易受到外界扰动的影响，如周边扰动气流、载

荷的移动、飞机姿态的动态运动、甚至桨叶或机身

的变形等，这些问题给无人机高精度控制带来了一

定的难度。由于作用机理的不同，可能会影响到高

度运动的速度或者加速度。将各种不确定性与扰

动综合在一起，作为总扰动体现在速度和加速度

2个方程中，分别用 和 表述，进一步设 ，

， ，式 (27)～式 (29)可改写成：
ẋ1 = x2+d1

ẋ2 = x3+d2−g

ẋ3 = −12.5x3+57.125u

（30）

u

x3 d1、d2 d1、d2

d1、d2

由于输入电压是通过控制电机转速来改变升

力的大小，进而控制无人机的高度，因此 只作用于

，无法对 进行直接补偿，因此 属于非

匹配不确定性和扰动。为综合验证控制器的抗扰

性能，仿真中 选择为快变、慢变、突变的混合

形式，使得扰动的形式更具一般性，如下：

d1 =


0.2sin t 0 < t < 5

0.2sin t+0.5 5 < t < 10

0 t > 10

（31）

d2 =


5sin(0.5t)+6sin(4t) 0 < t < 5

5sin(0.5t)+6sin(4t)+5 5 < t < 10

0 t > 10

（32）

x1、x2、x3的测量受到量测噪声的影响，如下：

x̃1 = x1+n1 （33）

x̃2 = x2+n2 （34）

x̃3 = x3+n3 （35）

n1 ∼ N(0,0.01) n2 ∼ N(0,0.1) n3 ∼ N(0,0.5)式中： ， ， 。

针对式 (30)表示的系统设计基于 BESO的反

步控制律，系统结构框图如图 1所示。为体现该控

制律的效果，用 LESO替换 BESO做对比，系统结构

框图如图 2所示。

d1 ω1 = 18 η1 = 0.42

ω1 = 16

对比 BESO与 LESO扰动估计的结果。仿真时

间取 15 s。对于 的估计，BESO取 ， ，

LESO取 ，观测结果如图 3所示。

d2

ω2 ω2 = 35,η2 = 0.42

ω2 = 36

对于 的估计，由于其变化更迅速，幅值更大，

 应选取更大的值。BESO取 ，LESO
取 ，估计结果如图 4所示。

由图 3和图 4可以看出，在相近的噪声抑制情

况下，BESO的快速性明显优于 LESO。为定量对

比 2种方法的估计结果，给出性能指标如下：

J1 =
1

15

w 15

0
|d̂i(t)−di(t)|dt （36）

 

BESO1

反步控制器

BESO2

无人机
xi

ni

di

d1

^

d2

^

ux1d

图 1    基于 BESO的反步控制律

Fig. 1    Backstepping control based on BESO
 

 

LESO1

反步控制器

LESO2

无人机
xi

ni

di

d1

^

d2

^

ux1d

图 2    基于 LESO的反步控制律

Fig. 2    Backstepping control based on LESO
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d
1
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m
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d1图 3     估计结果

d1Fig. 3    Estimation results of 
 

 

17.5
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t/s

10 15

d2 d2, BESO^ d2, LESO^
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2
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m
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)

^

d2图 4     估计结果

d2Fig. 4    Estimation results of 
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J2 =
1

10

w 10

0
|d̂i(t)−di(t)|dt （37）

J3 =
1
5

w 15

10
|d̂i(t)−di(t)|dt （38）

J1 J2

J3

式中： 为总体估计性能指标； 为瞬态估计性能指

标； 为稳态估计性能指标。

性能指标越小，代表估计结果越好。分别计算

BESO与 LESO的性能指标如表 1所示。
 
 

d1,d2表 1    BESO与 LESO估计 性能指标

d1Table 1    Performance indexes of BESO and LESO on 

估计
J1 J2 J3 J1LESO

J1BESO
/% J2LESO

J2BESO
/% J3LESO

J3BESO
/%

BESO LESO BESO LESO BESO LESO

d1 0.210 0.241 0.233 0.256 0.163 0.211 114.8 109.9 129.4

d2 0.588 3 0.758 9 0.689 3 0.918 0 0.386 6 0.441 0 129.0 133.2 114.1
 

从图 3和图 4中可以看出，在 5 s和 10 s扰动

发生快速变化时，BESO都能比 LESO更快速地估

计扰动。从表 1可以看出，BESO的各项性能指标

都比 LESO的性能指标小，说明 BESO不但能在瞬

态准确估计扰动，同时在稳态不会放大量测噪声，

有效抑制了噪声对估计结果的影响。

x2d k2 = 40 k3 = 160

µ = 0.1 α = 0.2

ẋid

接下来调节反步控制律的参数，由于存在输入

限幅， 按式 (25)和式 (26)设计，取 ， ，

， ，输入为单位阶跃响应。对于反步法

中的 ，采用式 (39)方式构造滤波器生成：

ẋid(s) =
φ2

i s
s2+2ξφi s+φ2

i
xid(s) （39）

i = 1,2,3 ξ = 0.707 φ1 = 5 φ2 = 20 φ3 = 80式中： ， ， ， ， 。

未补偿扰动的反步法闭环响应如图 5所示。
 
 

−0.2

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

1.2

1.4

x 1

未补偿扰动系统
闭环响应

输入指令

0 5

t/s

10 15

图 5    未补偿扰动的反步法闭环响应

Fig. 5    Closed-loop response of backstepping

controller without  disturbance compensation
 

从图 5可以看出，闭环响应无法有效跟踪目标

指令，说明只使用反步法无法有效抑制扰动给系统

带来的影响。基于 BESO的反步控制律和 LESO

的反步控制律的闭环响应结果如图 6所示。

从图 6可以看出，2种方案的闭环响应超调量

均为 11%，在 5 s和 10 s出现快速变化的扰动时，基

于 BESO的反步控制律的闭环响应收敛速度快于

x2d

基于 LESO的闭环响应，而且受到扰动响应变化的

幅度较小， 的设计也克服了输入限幅带来的问

题。因此，基于 BESO的反步控制律在抑制扰动的

能力上较于 LESO有了明显的提高。

u接下来观察被控对象的实际输入 受噪声的影

响。将 2种方案仿真中噪声去掉时的实际输入作

为基准输入，基于 BESO的反步控制律的实际输入

曲线如图 7所示。

图 7中，1 s、 5 s、 10 s处都出现了输入限幅，这

是因为 1 s时系统给定了跟踪目标需要较大的输入

电压，5 s和 10 s时扰动都发生了突变需要较大的

输入电压。为定量评价量测噪声对实际输入的影
 

0 5

t/s

10 15

1.2

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

x 1

输入指令 BESO+反步法 LESO+反步法

图 6    补偿扰动的反步法闭环响应

Fig. 6    Closed-loop responses of two backstepping

disturbance compensation
 

 

−10

−5

0

5

10

电
压

/V

0 5
t/s

10 15

图 7    BESO+反步法实际输入

Fig. 7    Input of backstepping control based on BESO
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响，引入式 (40)所示的性能评价指标：

J4 =
1

15

w 15

0
(u(t)−u0(t))2dt （40）

u0 J4式中： 为无噪声下的基准输入。 越小代表系统

实际输入受量测噪声的影响越小。分别计算

BESO与 LESO的性能指标如表 2所示。

J4

从表 2可以看出，基于 BESO的反步控制律的

较小，且相较于 LESO提升了约 30%。因此，基

于 BESO的反步控制律的被控对象实际输入受量

测噪声的影响较小，该控制器有效抑制了量测噪声

对系统的影响。
  

表 2    BESO与 LESO实际输入性能指标

Table 2    Performance indexes of BESO and

LESO on actual input

J4 J4LESO

J4BESO
/%

BESO LESO

1.687 3 2.223 6 131.8
 

 5　结　论

针对补偿系统中非匹配快速时变扰动和抑制

量测噪声的问题，本文提出了基于双频扩张状态观

测器的反步抗扰控制律设计方法，应用于微型四旋

翼无人机的定高控制，结论如下：

1） 与线性扩张状态观测器相比，双频扩张状态

观测器可以对快速时变的扰动进行更准确的估计，

同时避免放大量测噪声，使得观测器估计扰动的性

能得到明显的提高。观测器的可调参数较少，参数

的调节过程比较简单，更容易推广到工程应用。

2） 基于双频扩张状态观测器的反步抗扰控制

律可以对系统中的非匹配扰动进行有效的补偿，使

得传统反步法受扰动影响大的问题得到了明显的

改善。同时在量测噪声存在的情况下，系统的实际

输入受噪声的影响也明显降低。
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Abstract： This  paper  addresses  the  problem  of  the  fast  time-varying  mismatch  disturbance  and  measurement
noise  that  inevitably  exist  in  actual  control  systems,  proposing  a  backstepping  disturbance  rejection  control  method
based on the bi-bandwidth extended state observer (BESO). The BESO adjusts the bandwidth of the observer through
a direction switching operator and a bi-bandwidth scaling factor.  Therefore,  it  can accurately estimate the fast  time-
varying  disturbance  while  avoiding  the  amplification  of  measurement  noise.  Then  the  backstepping  control  is
combined with the BESO to form a step-by-step compensation control scheme, and the corresponding control law is
given through the Lyapunov approach to ensure the asymptotic stability of the system for the mismatch disturbance.
Suggestions for the parameter tuning process are given for engineering practice. In the end, the proposed approach is
applied  to  the  height  control  of  a  quadrotor  micro-UAV.  The  results  verify  its  effectiveness  in  the  mismatch
disturbance compensation and measurement noise suppression.
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基于自适应神经网络鲁棒观测器的 EHA
故障诊断与容错控制

赵杰彦1，胡健1，*，姚建勇1，周海波2，王俊龙1，曹萌萌1

(1.   南京理工大学 机械工程学院，南京 210094； 2.   中南大学 高性能复杂制造国家重点实验室，长沙 410012)

摘　　　要：针对电静液作动器（EHA）功率密度高、工况复杂、元件集成度高、故障种类多

的特点，设计了一种基于自适应神经网络鲁棒观测器的电静液作动器故障诊断与容错控制器。对模

型的内部状态提出一种鲁棒观测器进行观测，对液压系统弹性模量等不确定性设计参数自适应率进

行估计，对摩擦扰动等非线性设计径向基函数（RBF）神经网络予以逼近。通过前馈补偿的方法对

故障和参数不确定性进行补偿，同时针对系统其他扰动设计鲁棒项加以克服。利用 Lyapunov 稳定

性定理证明了所提出的控制器在存在故障的情况下可以实现系统的有界稳定。联合仿真结果表明：

相对于传统的比例、积分、微分控制器（PID）和自适应鲁棒控制器（ARC），所提出的控制器具

有更高的控制精度与鲁棒性。

关　键　词：电静液作动器；径向基函数神经网络；鲁棒观测器；故障诊断；容错控制
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电静液作动器 (electro-hydrostatic actuator，EHA)

是一种功率电传作动器，其优势在于：能源系统和

液压用户集成在一起，减少了液压管路质量和液压

油泄漏污染[1]。EHA高度集成了功率放大电路、电

机、柱塞泵、单向阀、溢流阀、液压油缸等器件于

一体，因而其故障种类更多，包括控制器故障（如

DSP程序异常）、电机电路故障（如斩波、逆变电路

短路或断路、电机绕组短路或断路、传感器故障）、

液压管路故障（如油液污染引起的管路或阀芯堵

塞、管路严重泄漏、泵输出流量或压力异常）。由于

安装各类型传感器需要额外附加一部分质量同时

占用机舱体积，在航空航天等应用场景下，不能盲

目地增加传感器的数量，这就需要在有限传感器的

基础上，设计可靠、有效的故障检测策略，来实现

EHA各类型故障的检测[2-5]。

故障诊断可以分为基于信号的故障诊断和基

于模型的故障诊断。基于信号的故障诊断依赖于

信号测量及数据处理技术，提取故障特征以评估系

统是否异常。2019年，浙江理工大学陈换过团队建

立基于自组织特征映射神经网络（self-organizing

feature map, SOM）的 EHA故障诊断模型，并以神经

元 反 馈 分 布 作 为 故 障 标 识 ， 进 行 故 障 诊 断 [6]；

2020年，该团队在原有 SOM神经网络的基础上，引

入 主 成 分 分 析 法 （Principal  Component  Analysis,

PCA）对输入数据降维，并设置竞争域值贡献率，提

出基于 PCA的自组织特征映射神经网络（PCA-

SOM）算法，对 EHA的油滤堵塞故障进行诊断 [7]，对

故障状态的识别率可达 90%。

一般而言，基于信号的故障诊断较准确、虚警

率较低，但数据处理量较大，对硬件设施要求较
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高。基于模型的故障诊断则利用冗余的系统解析

模型输出与系统真实输出产生残差，进而判别系统

故障与否 [8-9]，易于在线实现，但需要建立较精准的

数学模型。哈尔滨工业大学沈毅团队较早地开展

了液压系统在线故障检测研究，2018年该团队提出

了一种基于 H−/L∞观测器的故障检测方法，利用有

限频域 H−性能指标来度量残差的故障敏感度, 并且

针对峰值有界的干扰信号, 通过 L∞范数来分析干扰

对残差的影响，由于模型存在不确定性，带来的误

差大于故障引起的残差，在故障幅值特别小时效果

并不理想[10]。

上述团队的主要研究成果体现在获取故障信

息，但在工程实践中仅获取故障信息还不够，为达

到更好的跟踪精度和鲁棒性，需要进一步设计容错

控制器。按照实现原理，容错控制可以分为被动容

错控制和主动容错控制 [11-12]。其中，被动容错控制

将系统故障看作干扰，本质是一个鲁棒控制器，结

构较简单、易于工程实现， Kim等使用反演法设计

了自适应鲁棒控制器实现对故障的被动容错，但该

方法缺乏针对性，因而系统的整体控制性能一般[13]。

而主动容错控制则利用在线故障检测结果做出针

对性的补偿，以使系统性能不受故障的影响或将故

障引起的影响降至最低，因此在故障发生后仍能保

持很好的跟踪精度[14-15]。戴邵武等在应用自适应卡

尔曼滤波进行系统状态和故障同步估计的基础上，

通过故障信息和状态估计进行状态反馈，对闭环系

统进行极点配置，从而修正执行器故障造成的系统

误差，实现了容错控制，但是没有考虑参数不确定

性、参数时变等因素，因而还有改进空间[16]。

针对上述分析中 EHA的特点及不同故障诊断

方法、容错控制方法的优缺点，采用基于模型的主

动容错控制方法，降低硬件开支的同时利用径向基

函数（radial basis function，RBF）神经网络逼近系统

中的非线性项，利用鲁棒观测器获取系统真实状态

与故障值，利用参数自适应率来获取真实参数供控

制器使用，同时控制器还将观测到的故障值、非线

性等予以补偿，实现了复杂工况下的高跟踪精度和

对故障的良好鲁棒性。

 1　系统建模

EHA基本工作原理如图 1所示。伺服电机驱

动双向液压泵旋转，产生高压油经过液压阀后流入

作动筒，活塞杆在压差的作用下克服负载，推动飞

机舵面偏转；通过传感器反馈作动器的位移，控制

电机的转速和方向，实现舵面偏转的动态控制。

根据牛顿运动定律，EHA的数学模型表示为

(P1−P2) Ac = Mẍ+Bẋ+ kx+Ff +Fd （1）

P1 P2 Ac

M

B k x

ẋ ẍ Ff

Fd

|Ff | ⩽ σ1 |Fd| ⩽ σ2

式中： 、 分别为油缸进油口、出油口压强； 为

液压缸活塞面积； 为液压缸活塞和负载总质量；

为黏滞阻尼系数； 为刚度系数； 为活塞杆位移；

为活塞杆速度； 为活塞杆加速度； 为故障引起

的负载变化， 为非线性引起的负载变化，且

， 。{Q1 = Dpωp−Lp (Pa−P0)

Q2 = Dpωp+Lp (Pb−P0)
（2）

Dp ωp Lp

Pa Pb

P0

式中：Q1 和 Q2 分别为进油口和出油口液压油流量；

为泵排量； 为泵转速，即实际控制量； 为液压

泵外泄漏系数； 、 分别为液压泵出油口、回油口

压力； 为液压泵的内泄漏口压力。

根据流量、压力关系可得
Qi = Ac

dx
dt
+

Va+Ac x
βe

· dP1

dt
+LepP1

Qo = Ac
dx
dt
− Va−Ac x

βe
· dP2

dt
−LepP2

（3）

Qi Qo Va

βe Lep

Qi = Q1 Qo = Q2 La = Lep+Lp

式中： 和 分别为油缸进油和回油流量； 为液

压管路和油缸平均容积；  为等效弹性模量； 为

泄漏系数。假设油缸、管路密封良好，不向系统外部

泄漏液压油，即 ， ， 。

整理式 (1)～式 (3)：

Dpωp =
Va M
2βeAc

...
x +

VaB+2βe MLa

2βeAc
ẍ+

A2
c +BLa

Ac
ẋ+ f +d

（4）

式中：f、d 分别为故障状态和扰动状态。

按如下规则选取系统状态：

X = [ x1 x2 x3 ]T = [ x ẋ ẍ ]T （5）

A =


0 1 0
0 0 1

0 −2βeA2
c +2βeBLa

Va M
−VaB+2βe MLa

Va M


（6）B =

[
0 0

2DpAcβe

Va M

]T

C = [ 1 0 0 ]
（7）

 

能量 补油回路 安全阀
指令 控制器

伺服电机

位置反馈

Uc P1

P2

M

图 1    EHA系统结构

Fig. 1    Structure of EHA system
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
u = ωp

U = [0　0　u]

F =
[
0　0　 f +d

]T
（8）

根据上述数学模型，系统的状态方程整合如下：{
Ẋ = AX+BU+F
Y = CX

（9）

 2　观测器设计

将系统状态方程进一步整理得{
Ẋ = ĀX+G+B̄d D̄

Y = C̄X
（10）

X =
[
x1　x2　x3　 f

]T
式中： 。

Ā =

 0 1 0 0
0 0 1 0
0 θ1 θ2 1
0 0 0 −1




θ1 = −
2βeAc

2+2βeBLa

Va M

θ2 = −
VaB+2βe MLa

Va M

θ3 =
2DpAcβe

Va M

（11）

G = [ 0 0 g(X,U) 0 ]T （12）
B̄d =

 0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 1
0 0 1 1


D̄ = [ 0 0 ḟ f ]T

（13）

C̄ = [ 1 0 0 0 ] （14）

g (X,U) = d+θ3 ∗U式中： 为系统中存在的非线性项。

g (X,U)

由于 RBF具有全局逼近能力，避免了误差反向

传播（back propagation，BP）神经网络的局部最优问

题，而且拓扑结构紧凑，收敛速度快，本文采用如

图 2所示的 RBF神经网络对 逼近。
  

∑

x1

h1

h2

hm

W1

W
2

Wm

i j

x2

xn

..
. ..

.

..
.

图 2    RBF神经网络结构

Fig. 2    Structure of RBF neural network
 

f (x)

h j = g
(

x− c2
i j/b

2
j

)
f (x) =W*T h (x)+ε

h j j x c j

j b

为了估计未知函数 ，可以使用如下算法进

行逼近： ， ，其中，

为隐层第 个神经元的输出， 为网络输入， 为隐

层第 个神经元的中心点矢量值， 为高斯函数的宽

W* ε g (·)
Ĝ (X) = ŴH

(
X̂
)

Ŵ H
(

X̂
)

W̃ = Ŵ−W∗

度矢量， 为理想权值， 为逼近误差， 为高斯基

函数。 为 RBF神经网络的输出，

为估计权值， 为神经元输出。同时定义权值

估计误差 。

设计如下形式的鲁棒观测器：{
˙̂X = ĀX̂+ Ĝ+ L(Y− C̄X̂)

Ŷ = C̄X̂
（15）

式中：L为观测器增益。

Ĝ = ŴH
(

X̂
)

将 代入式 (15)：{
˙̂X = ( Ā− LC̄)X̂+ŴH(X̂)+ LC̄X

Ŷ = C̄X̂
（16）

X̃ = X− X̂令 表示观测器的估计误差，两边同时

求导有

˙̃X = Ẋ− ˙̂X = ĀX− ĀX̂+G− Ĝ− L(C̄X− C̄X̂)+ B̄d D̄
（17）

G̃ = G− Ĝ令 表示神经网络误差，则{
G̃ = G− Ĝ = G−ŴH(X̂)
X = AX+G+ B̄d D̄

（18）

Ã = Ā− LC̄ （19）

X̃ = ÃX̃+ B̃1 F̃ （20）

B̃1 =
[

I B̄d

]
（21）

F̃ = [ G̃ D̄ ]T （22）

P Q[
PĀ+ ĀT P−QC̄− C̄TQT+ I PB̃1

B̃T
1 P −γ2 I

]
X̃

Ỹ J11 =

X̃T f −γ2
∥∥F̃
∥∥

T f x =
√

X̃T X̃ dT f =

√w T f

0
dT (τ)d (τ)dτ 

J12 =
w T f

0

(
dV
(

X̃
)

dt
+ X̃T X̃−γ2 F̃T F̃

)
dt

定 理 1　 当 存 在 对 称 正 定 矩 阵 、 满 足

<0时，估计误差 、

满足鲁棒性能指标。其中，鲁棒性能指标

<0， ， ，

哈密顿函数 。

V
(

X̃
)
= X̃T PX̃证明　构造李雅普诺夫方程 ：

V̇
(

X̃
)
= X̃T PẊ+ ˙̃XT PX̃ = X̃T P

(
ÃX̃+ B̃1 F̃

)
+(

ÃX̃+ B̃1 F̃
)T PX̃ （23）

代入式（23）：

J12 =
w T f

0

[
X̃T P

(
ÃX̃+ B̃1 F̃

)
+
(

ÃX̃+ B̃1 F̃
)T PX̃+

X̃T X̃−γ2 F̃T F̃
]

dt （24）

Z =
[

X̃ F̃
]T R =

[
PÃ+ ÃT P+ I PB̃1

B̃T
1 P −γ2 I

]

J12 =
w T f

0

(
ZT RZ

)
dt J12 < 0

R =

[
PÃ+ ÃT P+ I PB̃1

B̃T
1 P −γ2 I

]

令 、 ，

式 (24)改写为 ，为保证 ，需

满足 <0，结合式 (24)改
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[
PĀ+ ĀT P−QC̄− C̄TQT+ I PB̃1

B̃T
1 P −γ2 I

]
L = P−1Q

写为 <0。从而可

以计算出 ，观测器稳定证明完毕。

Ỹ设计 RBF神经网络，利用输出误差 逼近 G。
˙̂W=−η1Ỹ A−1H (X)−

ρ1ỸŴ W̃ η1 ρ1

定理2　当神经网络权值更新率

时， 有界。其中， 、 为大于 0的常数[17-20]。

证明　定义系统成本函数为

J2 =
1
2
(
ỸTỸ

)
（25）

netŴ = ŴH(X̂) （26）

∂J2

∂Ŵ
=
∂J2

∂Ỹ
∗ ∂Ỹ
∂X̂
∗ ∂X̂
∂netŴ

∗ ∂netŴ

∂Ŵ
（27）

∂J2

∂Ỹ
= ỸT （28）

∂Ỹ
∂X̂
= −C̄ （29）

∂
˙̂X

∂netŴ
= (Ā− LC̄)

∂X̂
∂netŴ

+ I （30）

∂ ˙̂X
∂netŴ

=

0
(

Ā− LC̄
) ∂X̂
∂netŴ

+ I = 0

考虑到神经网络快速收敛，可以假设

，即 ，进而得出

∂X̂
∂netŴ

= −(Ā− LC̄)−1 （31）

˙̂W = −η1

(
∂J2

∂Ŵ

)
−

ρ1

∣∣Ỹ∣∣Ŵ ˙̂W = −η1ỸA−1H (X)−ρ1ỸŴ

将式 (29)～式 (31)一起代入

： 。

 3　控制器设计

X =
[x1 x2 x3]T =

[
y ẏ ÿ

]T

根据第 1节数学模型，定义系统状态为

，系统的状态方程整合如下：


ẋ1 = x2

ẋ2 = x3

ẋ3 = θ1 x2+ θ2 x3+ θ3u+ f +d
y = x1

（32）

本文采用反步设计的思想来设计控制器，思路

如图 3所示。

x2eq

x1d x1 z1

步骤  1　设计虚拟控制量 。将理想的位置

状态设为 ，实际状态设为 ，引入 来表示位置的

跟踪误差，即{z1 = x1− x1d

ż1 = ẋ1− ẋ1d = x2− ẋ1d
（33）

V1 =
1
2
z2

1 V̇1 = z1ż1 = z1(x2− ẋ1d)

x1 x1d z1 V̇1 < 0 (x2− ẋ1d) =

−k1z1 k1

李雅普诺夫函数 ， ，

为使 趋向 ，即 趋于 0，则要求 ，令

， 表示反馈增益且恒为正数：

x2eq = ẋ1d− k1z1 （34）

x3eq

x2eq x2 z2

步骤  2　设计虚拟控制量 。将理想的速度

状态设为 ，实际状态设为 ，引入 来表示位置

的跟踪误差，即{z2 = x2− x2eq

ż2 = ẋ2− ẋ2eq = x3− ẋ2eq
（35）

V2 =
1
2
z2

1+
1
2
z2

2 V̇2 = z1ż1+ z2ż2 =

−k1z2
1+ z2(x3− ẋ2eq) x2 x2eq z2

V̇2 < 0 (x3− ẋ2eq) = −k2z2 k2

李雅普诺夫函数 ，

，为使 趋向 ，即 趋于 0，则要

求 ，令 ， 表示反馈增益且恒

为正数，有

x3eq = ẋ2eq− k2z2 （36）

u

x3eq x3 z3

步骤  3　设计真实控制量 。将理想的加速度

状态设为 ，实际状态设为 ，引入 来表示加速

度的跟踪误差，即

z3 = x3− x3eq （37）

ż3 = ẋ3− ẋ3eq = θ1 x2+ θ2 x3+ θ3u+ f +d− ẋ3eq （38）
 

神经网络权值自适应率

W=−η1YA−1H(X)−ρ1||y||W
·̂ ^~

~

鲁棒观测器

｛ ^
Ŷ=CX

·̂ ^ ^ ^
X=(A−LC)X+WH(X )+LCX

x1 x1d
x1 x2 x3 f^ ^ ^ ^

x 1
 x

2
 x

3

自适应鲁棒容错控制器

u= (−θ1x2−θ2x3−k3z3− z3−f−d+x3eq)1

θ3

hs
2

4ε
^

^ ^ ^ ^ ^ ^^

u

电静液作动器

｛
x1=x2

x2=x3

x3=θ1x2+θ2x3+θ3u+f+d

y=x1

·

·

·

参数自适应率

θ1 θ2 θ3 
^ ^ ^

θ=Projθ(−φz3)
·̂

图 3    控制器结构

Fig. 3    Structure of controller
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ẋ3eq = θ̂1 x̂2+ θ̂2 x̂3+ θ̂3u+ k3z3+ f̂ + d̂+
h2

s

4ε
z3 （39）

设计控制量

u =
1
θ̂3

(
−θ̂1 x̂2− θ̂2 x̂3− k3z3−

h2
s

4ε
z3− f̂ − d̂+ ẋ3eq

)
（40）

步骤 4　设计参数自适应律。为使参数不确定

性对控制性能的影响尽可能降低，设计一个参数不

连续映射，用以估计系统参数。在已知系统的不确

定性有界的前提下，设计参数自适应率为

˙̂θ = Projθ (−φz3) （41）

Projθ(.i) =


0 θi = θimax, .i > 0

0 θi = θimin, .i < 0

.i 其他

（42）

式中： Projθ(.i) 为变量 i 的映射。

上述设计满足如下性质：∣∣θ̃Tφ+ f̃ + d̃
∣∣ ⩽ hs （43）

θ̂ ∈ L∞ =
{
θ̂ : θmin ⩽ θ̂ ⩽ θmax

}
（44）

θ̃T
[
Projθ (−φz3)+φz3

]
⩽ 0 （45）

步骤 5　设计故障检测策略。由状态观测器的

观测误差，定义如下残差 用于故障检测：

ex(t) =
√

(x1− x̂1)2+ (x2− x̂2)2+ (x3− x̂3)2 （46）

ex(t)

ex(t)

f̂

f̂

ex(t) f̂

当传感器发生故障时，残差 将变大，一旦超

过一定阈值，则可判定系统存在故障。当传感器工

作正常而执行器发生故障时， 不会发生明显变

化，但 可以检测出系统中的故障，此时可以通过检

测 的值是否超过一定阈值来判断系统是否发生故

障。这样，通过综合 和  的检测结果判断系统中

是否发生了故障，从而提高系统故障的识别准确率。

 4　稳定性证明

f定理 3　当故障 对系统造成的影响不可忽略

时，系统可以按照规定的状态对速度和位置进行跟

踪，跟踪误差被限制在一个已知函数内，系统处于

有界稳定状态，保证了系统稳定性[21-23]。

证明　定义如下 Lyapunov函数：

V =
1
2
z2

3+
1
2
θ̃Tθ̃ （47）

V̇ = z3ż3+ θ̃
Tθ̃ = −k3z2

3+ z3

(
f̃ + d̃− h2

s

4ε

)
+

θ̃T
.

θ̂+θ̃Tφz3
（48）

V̇ = −k3z2
3+ z3

(
f̃ + d̃− h2

s

4ε

)
+ θ̃T

( .

θ̂+φz3

)
（49）

θ̃T
[
Projθ (−φz3)+φz3

]
⩽ 0由 有

V̇ = −k3z2
3+ z3

(
f̃ + d̃− h2

s

4ε

)
+ θ̃T

(
Projθ (−φz3)+φz3

)
⩽

− k3z2
3+ z3

(
f̃ + d̃− h2

s

4ε

)
⩽

− k3z2
3+εs = −2k3V +εs = λV +εs （50）

λ = −2k3 V (t) ⩽ V (0)e−λt+

εs

λ

[
1− e−λt

]
|z3| ⩽

√
2εs

λ

式中： 。由微积分原理有：

，进而得出 ，即系统可以实现有

界稳定。

λ由以上证明过程可以得出，控制器具有以 为

指数收敛速率的瞬态表现，能够实现有界稳定。

 5　仿真结果

x1d =

0.005sin(0.5πt)
(
1− e−0.5t

)
d = 0.35x1 x2+

2×10−5 f (x) =

{
0.05

[
1− e−0.5*(t−3)

]
  t ⩾ 3 s

0                             t < 3 s

为了验证本文所提控制策略的有效性，仿真时

使系统输出跟踪期望位置曲线为正弦信号

， 非 线 性 项

，故障项 ，采

样时间步长为 1 ms。
KP KI 

KD

1） PID。选取比例增益 =21，积分增益   =
93，微分增益  =17.4。

u =
1
θ̂3

(
−θ̂1 x2− θ̂2 x3− k3z3−

h2
s

4ε
z3+ ẋ3eq

)
K1 

K2 K3

2） ARC。根据反步思想及 EHA模型，设计

，选取 =200，

=300， =60。

K1 K2 K3 L

3） 基于 BP神经网络的自适应容错鲁棒控制器

（BP-FTARC）。采用参考文献 [20]提出的观测器，在

此基础上结合本文设计的自适应容错鲁棒控制器，

并选取 =400， =600， =350，观测器增益 =600。

K1 K2 K3 L

4） 本文提出的基于自适应神经网络鲁棒观测

器的容错控制器（RBF-FTARC）。为了更好逼近未

知参数，观测器中融合了 RBF神经网络，前馈项、

线性反馈项、鲁棒项等均按照第 3节所述设计，并

选取 =400， =600， =350，观测器增益 =600。
选用以下 3个性能指标用于衡量每种控制算

法的质量，即跟踪误差的最大值、平均值和标准差，

分别定义如下[24]：

Me = max
i=1,2,··· ,n

{|e1(i)|} （51）

µ =
1
N

N∑
i=1

|e1(i)| （52）

σ =

√√√√ 1
N

N∑
i=1

[
|e1(i)| −µ

]
（53）

给定期望位置曲线为正弦信号时，各控制器跟

踪误差如图 4所示。
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图 4    各控制器跟踪误差曲线

Fig. 4    Tracking error curves of each controller
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由图 4可见，在跟踪正弦曲线时，PID控制器跟

踪精度最低，跟踪误差可达 0.01 ；ARC控制器在

没有故障时精度较高，约为 2×10−6 ，故障发生后

跟踪精度显著变差，达到 1.4×10−4 ；尽管 BP-FTARC
控制器对故障有较好鲁棒性，但是由于 RBF收敛速

度比 BP显著提高，运算量显著降低，且不容易陷入

局部最优，更容易得到最优解，在本文设计的 RBF-
FTARC控制器中予以补偿后，能实现更高的跟踪

精度，在无故障时误差约为 5×10−8 ，在故障发生

后跟踪误差仍旧小于 1×10−7 ，显著优于 BP-FTARC
控制器。

给定期望位置曲线为正弦信号时，3种控制器

性能指标比较如表 1所示。
  

表 1    正弦信号工况下的性能指标

Table 1    Performance index under sinusoidal signal condition

控制器 Me µ σ

PID 0.008 948 3.456×10−5 0.004 752

ARC 2.0×10−6 0.000 123 4 3.862×10−5

BP-FTARC 1.4×10−7 2.079×10−9 9.09×10−8

RBF-FTARC 8.355×10−8 8.619×10−10 6.033×10−8

 

由表 1可见，在跟踪正弦曲线时，3个控制器各

自跟踪误差的最大值、平均值、标准差 3项指标，

FTARC控制器都明显优于 PID和 ARC控制器 3～
5个数量级。由此可见，本文所设计自适应容错鲁

棒控制器在精准观测了系统内部各状态的基础上，

能够及时准确观测故障信号并予以补偿，且同时考

虑了参数不确定性，因而其性能指标也最优。

x1 x2

x3

图 5～图 7为跟踪正弦曲线时内部状态 、 、

及其观测误差曲线。可见，各状态的观测误差约

为其真实幅值的 1‰，跟踪精度较高且能够及时修

正故障（t=3 s处）引起的误差，表明非线性观测器对

模型内部状态观测效果良好。

图 8中，t=3 s时，残差显著增大，并超过设定的

阈值，因而判定系统存在故障，对照仿真时注入的

故障函数，能够发现残差突变的时刻与故障注入时

 

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

时间/s

−5

0

5

x 1
估

计
值

/
10

−3
 m

x1估计值 x1真值

(a) 估计值

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

时间/s

−4
−2

0
2
4

x 1
估

计
误

差
/

10
−6

 m

(b) 估计误差
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Fig. 5    Estimation value and error of state x1
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Fig. 6    Estimation value and error of state x2
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刻一致，证明故障诊断方法有效。在整个仿真过程

中，对故障的估计误差最大约 3×10−4，显著低于故

障幅值，表明本文设计的观测器具有良好的精度与

鲁棒性。

图 9为正弦工况下的参数与非线性项估计曲线。

模型中的 3个参数均能从估计值逐渐回归到真值，

说明所设计的参数自适应律能够很好的发挥作用，

所设计的 RBF神经网络也较精确的逼近了模型中

的非线性项，说明了所设计的方法有效且性能良好。

 6　联合仿真验证

在 MATLAB/Simulink环境下完成控制器验证

后，为进一步检验真实工况中本文控制器的使用效

果，采用 AMESim与 MATLAB/Simulink联合仿真。

LMS Imagine.Lab AMESim为多学科领域复杂

系统建模仿真平台，本文主要使用该平台的液压

库、液压元件设计库来搭建如图 10所示的 EHA仿

真模型 [25]。模型经 AMESim编译后生成.ame文件，

再链接至 Simulink，生成如图 11所示的.slx文件，并

在此基础上按照设定的时间、步长等参数进行仿

真，实现 AMESim和 Simulink的实时数据交互，同

时将仿真数据存入 .data文件，最终导入 MATLAB

脚本程序完成数据分析与图形绘制。

联合仿真所选取的参数及其取值如表 2所示。

为进一步验证本文所提控制策略的有效性，

联合仿真环节继续采用 PID、ARC、BP-FTARC和

本文设计的 RBF-FTARC四种控制器来对比跟踪

性能。
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KP KI 

KD

1）  PID。选取比例增益 =350，积分增益   =

150，微分增益   =35。

u =
1
θ̂3

(
−θ̂1 x2− θ̂2 x3− k3z3−

h2
s

4ε
z3+ ẋ3eq

)
K1 K2

K3

2） ARC。根据反步思想及 EHA模型，设计

，选取 =500， =

150， =110。

K1 K2 K3

L

3） BP-FTARC。采用参考文献 [20]提出的观测

器，在此基础上结合本文设计的自适应容错鲁棒控

制器，并选取 =653， =230， =230，观测器增益

=69。

4） RBF-FTARC。即本文提出的基于观测器的

自适应容错鲁棒控制器，为了更好逼近未知参数，

观测器中融合了 RBF神经网络，前馈项、线性反馈

K1 
K2 K3 L

项、鲁棒项等均按照前文所述设计，并选取 =653，

=230， =230，观测器增益 =69。
x1d = 0.05+0.02×

sin(0.5πt)
(
1− e−0.5t

)1） 工况 1。跟踪正弦位置曲线

。

给定曲线及各控制器跟踪误差如图 12所示，

各控制器性能指标如表 3所示。

由图 12和表 3可见，在理想工况 1时，4种控

制器跟踪精度都比较高，但由于本文设计的 RBF-

FTARC采用了状态观测器、故障补偿项、鲁棒项等

措施，性能指标为 4种控制器中最优，跟踪精度比

ARC控制器提高 50%。

x1d = 0.05+0.02sin(0.5πt)(1− e−0.5t)

2） 工况 2。液压系统在运行过程中如混入金

属碎屑、颗粒粉尘等，容易引起管路或阀芯堵塞。

设计工况 2对此类故障进行仿真，跟踪正弦位置曲

线 。t=5～10 s发生

液压管路堵塞故障。

给定曲线及各控制器跟踪误差如图 13所示，

各控制器性能指标如表 4所示。

对比图 13、表 4和图 12、表 3可见，在工况

2下，系统受管路堵塞故障的影响，工作条件比理想

工况 1明显恶劣，此时 4种控制器的平均跟踪误差

均比理想工况 1条件下有所增大；尽管工况 2更为

恶劣，4种控制器性能指标均有下降，但是由于本文

设计的 RBF-FTARC在设计时采用了状态观测器、

 

表 2    联合仿真系统参数

Table 2    Parameter of co-simulation system

参数 数值

M液压缸活塞和负载总质量 /kg 30

B黏滞阻尼系数 /(N·(m·s−1)−1) 400

A m2液压缸活塞面积 / 904.78×10−6

Va/m3液压管路和油缸平均容积 398.1×10−7

βe/MPa等效弹性模量 700×106

/(L·(min·MPa)−1)泄漏系数 1×10−12

Dp/(cm3 · r−1)泵排量 19×10−6
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图 11    AMESim/Simulink联合仿真模型框图

Fig. 11    Block diagram of AMESim/Simulink co-simulation model
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表 3    工况 1下各控制器性能指标

Table 3    Performance index of each controller under condition 1

控制器 Me µ σ

PID 0.008 399 0.000 190 5 0.005 632

ARC 0.001 334 6.89×10−6 0.000 319

BP-FTARC 0.000 562 3 2.835×10−6 0.000 336

RBF-FTARC 0.000 409 3 2.625×10−6 0.000 176

 

表 4    工况 2下各控制器性能指标

Table 4    Performance index of each controller under condition 2

控制器 Me µ σ

PID 0.013 62 5.979×10−5 0.008 244

ARC 0.017 63 3.603×10−6 0.002 419

BP-FTARC 0.004 623 2.364×10−6 0.001 556

RBF-FTARC 0.001 997 2.187×10−6 0.001 126
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图 12    工况 1下各控制器跟踪误差

Fig. 12    Tracking error of each controller under ideal working condition
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图 13    工况 2下各控制器跟踪误差

Fig. 13    Tracking error of each controller under pipeline blockage condition
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故障补偿项、鲁棒项等措施，性能指标为 4种控制

器中最优，跟踪精度比 ARC控制器提高约 50%，比

PID提高约 60%。

x1d = 0.05+

0.02sin(0.5πt)·
(
1− e−0.5t

)
La L/(min·MPa)

3） 工况 3。由于液压系统的工作环境比较恶

劣，载荷重，冲击力大，液压系统油缸、活塞的损坏

可能导致内泄漏的发生，针对内泄漏问题，设计

工 况 3， 跟 踪 高 频 的 正 弦 位 置 曲 线

。其中，包含泄漏故障，泄

漏系数 =5  。

给定曲线及各控制器跟踪误差如图 14所示，

各控制器性能指标如表 5所示。

对比图 14、表 5和图 12、表 3可见，在工况 3下，

系统受内泄漏故障的影响，工作条件比理想工况

1明显恶劣，此时 4种控制器的平均跟踪误差均

比理想工况 1条件下有所增大；尽管工况 3更为

恶劣，4种控制器性能指标均有下降，但是由于本

文设计的 RBF-FTARC在设计采用了状态观测

器、故障补偿项、鲁棒项等措施，性能指标为 4种

控制器中最优，跟踪精度比 ARC控制器提高一个

数量级。
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图 14    工况 3下各控制器跟踪误差

Fig. 14    Tracking error of each controller under internal leakage condition

 
 

表 5    工况 3下各控制器性能指标

Table 5    Performance index of each controller under condition 3

控制器 Me µ σ

PID 0.034 58 0.000 493 5 0.010 48

ARC 0.037 86 −3.829×10−6 0.003 736

BP-FTARC 0.006 982 −1.75×10−6 0.002 349

RBF-FTARC 0.003 972 9.379×10−7 0.000 638 2

 

x1d = 0.05+0.02sin(0.5πt)
(
1− e−0.5t

)

4） 工况 4。液压油的弹性模量受环境中的

温度、湿度变化及油液污染的影响较大，特别是

系统中混入空气造成油液污染之后，会引起油液弹

性模量的异常变化。针对油液弹性模量异常变

化的问题，设计工况 4，跟踪高频的正弦位置曲线

。其中，包含油液

污染故障，受污染油液的弹性模量减小为 1 200 MPa。

给定曲线及各控制器跟踪误差如图 15所示，

各控制器性能指标如表 6所示。

对比图 15、表 6和图 12、表 3可见，在工况 4

下，系统受油液污染故障的影响，工作条件比理想

工况 1明显恶劣，此时 4种控制器的平均跟踪误差

均比理想工况 1条件下有所增大；尽管工况 4更为

恶劣，4种控制器性能指标均有下降，但是由于本文

设计的 RBF-FTARC在设计采用了状态观测器、故

障补偿项、鲁棒项等措施，性能指标为 4种控制器

中最优，跟踪精度比 ARC控制器提高约 20%，比

PID提高约一个数量级。
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 7　结　论

1）  针对系统中存在的非线性项，本文所设计

的 RBF神经网络能够予以逼近。

2） 针对系统中存在的和参数不确定性，所设计

的参数自适应率能够逼近真实参数。

3） 设计的鲁棒观测器能够获得系统内部状态

和故障状态信息。

4） 在控制器设计时对上述项予以补偿，李雅普

诺夫函数证明所设计控制器有界稳定。

5） 联合仿真结果表明，本文提出的 RBF-FTARC
与 PID、ARC、BP-FTARC相比，跟踪精度更高，且

恶劣工况下对油液污染、油缸内泄漏、管路堵塞等

故障有更好的鲁棒性。
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EHA fault diagnosis and fault tolerant control based on adaptive
neural network robust observer

ZHAO Jieyan1，HU Jian1，*，YAO Jianyong1，ZHOU Haibo2，WANG Junlong1，CAO Mengmeng1

(1.   School of Mechanical Engineering，Nanjing University of Science and Technology，Nanjing 210094，China；

2.   State Key Laboratory of High Performance Complex Manufacturing，Central South University，Changsha 410012，China)

Abstract： Aiming at the characteristics of high power density, complex working conditions, high integration of
components and the wide variety of faults of electro hydrostatic actuator (EHA), a fault  diagnosis and fault-tolerant
controller  of  electro-hydro  actuator  based  on  an  adaptive  neural  network  robust  observer  is  designed.  A  robust
observer is proposed to observe the internal state of the model. The uncertain parameters, such as elastic modulus of
hydraulic  system  is  estimated  by  adaptive  law;  and  the  nonlinear,  such  as  friction  disturbance  is  approximated  by
radial  basis  function  (RBF)  neural  network.  The  feedforward  compensation  method is  used  to  compensate  the  fault
and  parameter  uncertainty,  and  the  robust  term  is  designed  to  overcome  other  disturbances.  By  using  Lyapunov
stability  theorem,  it  is  proved  that  the  proposed  controller  can  realize  the  bounded  stability  of  the  system  in  the
presence  of  faults.  The  co-simulation  results  show  that  the  proposed  controller  has  higher  control  accuracy  and
robustness  than  the  traditional  proportional,  integral  and  differential  controller  (PID)  and  adaptive  robust  controller
(ARC).

Keywords： electro-hydrostatic  actuator； radial  basis  function  neural  network； robust  observer； fault  diagnosis；
fault tolerant control

 
　Received：2021-07-26；Accepted：2021-11-14；Published Online：2021-11-22 18：26

　URL：kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20211122.1335.004.html

　Foundation items：National  Natural  Science  Foundation  of  China  (51975294);  Open  Project  Fund  of  State  Key  Laboratory  of  High  Performance

Complex Manufacturing (Kfkt2019-11); Open Fund of Laboratory of Aerospace Servo Actuation and Transmission (LASAT-2021-

0503)

 * Corresponding author. E-mail：hujiannjust@163.com 

第 5 期 赵杰彦，等：基于自适应神经网络鲁棒观测器的 EHA故障诊断与容错控制 1221

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20211122.1335.004.html
mailto:hujiannjust@163.com


 

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

DOI: 10.13700/j.bh.1001-5965.2021.0420

人工平动点附近混合推进航天器编队滑模控制保持

贺京九1，袁长清2，*，龚胜平3，赵磊1

(1.   空军航空大学 航空作战勤务学院，长春 130011； 2.   空军航空大学 航空基础学院，长春 130011；

3.   北京航空航天大学 宇航学院，北京 100191)

摘　　　要：针对近距离航天器编队在日地系人工 L1 点附近的飞行控制问题，提出一种将太

阳帆推进技术与库仑力编队技术相结合的混合推进控制方法。通过控制从航天器太阳帆相对于主航

天器的姿态角调整主从间光压力差，同时与主从间库仑力相配合，既解决仅依靠太阳帆控制而存在

的欠驱动问题，又改善了库仑编队的可控性。以太阳帆圆形限制性三体问题 (SSCRTBP) 模型为基

础，给出共线人工平动点位置的计算方法，并构造主航天器运行轨道；引入航天器间库仑力，推导

出混合推进编队相对运动方程；设计了固定时间滑模控制策略，以从航天器太阳帆的 2 个姿态角和

主从间电荷积为控制量，对编队构型进行控制，将其与 LQR 控制策略对比，仿真结果表明：固定

时间滑模控制策略在控制精度、所需时间、能量消耗等方面均优于 LQR 控制策略。在时长 3 年的

任务中，编队仅用 23 天就展开完毕，保持阶段基线相对误差小于 1%，其他两轴误差在厘米量级，

整个过程无工质消耗，对于今后开展长期深空探测任务具有重要意义。

关　键　词：平动点编队；太阳帆推进；库仑力编队；混合推进；滑模控制；LQR 控制

中图分类号：V448+.2
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在深空探测领域，日地系共线平动点由于其独

特的位置及动力学特性而备受关注，目前已有任务

也多围绕其展开。随着这一领域的快速发展，传统

的单体大航天器已不足以满足日益复杂的任务需

求，且其存在制造难度大、项目周期长、所需成本

高等劣势。在此背景下，航天器编队飞行 [1] 技术应

运而生。将该技术与平动点任务相结合，可以实现

传统单体航天器难以实现的深空轨道任务。

在平动点编队飞行控制方面，部分学者采用近

似线性化方法，对编队非线性动力学方程进行适当

简化，以此为基础设计编队控制器。如 Wang等 [2]

利用多项式特征结构配置方法对 L2点处编队进行

控制；Peng等 [3] 对时变线性二次型调节器 (linear

quadratic requlator, LQR)方法加以改进，设计了最优

周期控制器用于编队构型保持；Bando和 Ichikawa[4]

提出了一种基于输出调节理论的新控制策略，对于

不同频率的 Halo轨道具有较好的适用性,简化后虽

然减弱了控制难度，但是不可避免地导致控制精度

和通用性降低。部分学者以编队非线性动力学方

程为基础设计控制器，其优势在于较好的鲁棒性和

更接近实际情况。Rouzegar等[5] 采用开关 SDRE方

法，以较低的能耗实现了在 L2点的高精度编队控

制；姜春生等 [6] 采用自抗扰控制方法，利用非线性

误差反馈对动力学未知部分进行补偿，具有较好的

鲁棒性；Xu等 [7] 考虑平动点附近的非线性扰动，采

用 HSP方法实现了 L1点附近准周期轨道上的稳定

编队；Wang等 [8] 针对多体编队飞行速度不确定因

素，提出了一种分布式自适应控制律，保证了系统

的全局渐进收敛；He和 Yao[9] 通过改进的逐次逼近

方法实现 L2点编队的控制；龚胜平等 [10] 研究了编
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队基线与所需推力的关系，设计了离散控制策略。

以上研究虽然都取得了较为理想的控制效果，

但仍是基于传统的消耗工质获得控制力的方法，或

者只给出所需控制力，回避讨论具体如何实现的问

题。而深空长航时任务的一个重要问题便是推进

系统能量来源，传统的消耗工质的推进方法则从根

本上制约了航天器所能到达的位置和有效工作时

间。为此，需要发展一种无工质消耗的编队飞行控

制技术。太阳帆推进是近年来新兴的一种连续小

推力技术，可以在平动点轨道实现传统离散大推力

轨控方式难以实现的高精度轨控 [11]。其工作原理

是：利用太阳光子撞击大尺寸薄膜帆面与航天器产

生动量交换，进而产生作用力推动航天器，实现光

压力加速飞行。其最大优势在于：整个过程能量来

源全部为太阳，自身无需携带推进剂，在长时间作

用后能获得很大加速度，非常适合用于长期空间观

测。同时由于太阳光压力的引入，航天器能够被放

置在距离太阳更近的人工平动点处，这样既缓解了

紧张的天然平动点空间资源压力，又能满足更多的

任务需求。目前，航天工程界提出了许多太阳帆深

空任务的概念 [12]，如利用太阳帆执行日心悬浮轨道

任务 [13]、日地人工平动点任务 [14]、近地小行星观测

任务[15] 等。

由于太阳帆面相对太阳光矢量只有 2个姿态

角，若仅依靠太阳帆进行控制，则会存在欠驱动问

题，且无法产生指向日心的推进力分量。楼张鹏 [16]

和朱敏 [17] 采用 RCD型太阳帆，将反射率作为第

3个控制量；龚胜平 [11] 通过多片帆解决这一问题；

陈弈澄等[18] 将电推进与太阳帆相结合，通过混合推

进实现日心悬浮轨道的位置保持。但 RCD方案的

反射率控制设备十分复杂，对制造工艺和控制策略

的设计有较高要求；而多片帆方案在空间中不同方

向展开也是一大挑战，且增加了控制难度；电推进

则仍然受到推进剂数量的限制。目前，已有平动点

编队的研究成果中大尺度编队较多，编队间距从几

千米到上千千米不等[17,19]，对于极近距离编队（百米

以下）的研究相对较少。一方面由于极近距离编队

要求更高的控制精度，稍有不慎可能导致构型丧失

乃至碰撞损坏等后果；另一方面，大尺度编队较常

用的离子推进和化学推进等技术由于羽流污染问

题无法用于极近距离编队。

针对以上不足，本文考虑引入航天器间库仑力

与太阳帆推进技术相结合，采用混合推进方案控制

编队。库仑力编队飞行[20] 的基本思想是：通过某种

手段使得航天器带电（如电子枪发射电子使航天器

带正电），在编队内各航天器间形成库仑力，再设计

合适的控制策略，通过控制各航天器所带电荷调整

库仑力大小和方向，使编队能够以特定的构型完成

预定任务。与传统的编队技术相比，库仑编队技术

的优势主要在于控制精度高、所需能耗低、无羽流

污染等方面 [21]，这使得其十分适合用于间距在百米

尺度乃至更小的极近距离编队。但库仑编队的不

足之处在于：库仑力为编队内部力，只能作用于航

天器连线方向，无法改变航天器角动量用于转向。

二者结合，库仑力可提供指向日心的推进力分量，

解决仅依靠太阳帆控制存在的欠驱动问题；太阳帆

则可提供连线方向以外的推进力用于转向，改善库

仑编队的可控性。

本文研究了日地系人工 L1点附近的极近距离

航天器编队的飞行控制问题，提出了一种无工质消

耗的控制方法，即将太阳帆推进技术与库仑力编队

技术结合组成混合推进编队。推导了混合推进航

天器编队在人工平动点附近的相对运动方程，以从

航天器太阳帆的 2个姿态角和主从间电荷积作为

控制量，设计了编队固定时间滑模控制策略和

LQR控制策略，实现对预设编队构型的展开并保

持，通过数值仿真和对比分析验证了设计的有效性。

 1　编队相对运动动力学模型

 1.1　太阳帆圆形限制性三体问题

建立如图 1所示日地系统质心旋转坐标系

Oxyz，坐标原点 O 为日地公共质心，x 轴由太阳质心

指向地球质心，z 轴与黄道面垂直，指向日地系旋转

角速度 ω 方向，y 轴与 x、z 轴构成右手坐标系。记

太阳质量为 m1，地球质量为 m2，航天器质量与二者

相比可忽略不计。
  

太阳
地球O x

y

z

R1

R2R

i

j

k
n

γ

α
航天器

O
ω

人工L1点

i

j
k

图 1    相关坐标系

Fig. 1    Relevant coordinate systems
 

记航天器在旋转系 Oxyz 下位置矢量 R=(x,y,z)，
R1 和 R2 分别为航天器相对太阳和地球的位置矢

量，理想太阳帆受到的光压加速度定义为[22]

aS = β
Gm1

∥R1∥4
(n ·R1)2n （1）

式中：β 为航天器携带太阳帆光压因子；G 为万有引

力常数；n为帆面法向量。
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由牛顿运动定律和万有引力定律可得

R̈ = − Gm1

∥R1∥3
R1−

Gm2

∥R2∥3
R2 + aS （2）

为分析问题和计算简便，采用归一化单位处理[17]，

考虑旋转离心加速度和科氏加速度影响，将式（2）

在三轴展开，得到太阳帆圆形限制性三体问题 (so-

lar  sail  circular  restricted  three-body  problem,  SSCR-

TBP)动力学方程：

Ẍ = 2Ẏ +X− (1−µ) (X+µ)
∥R1∥3

− µ (X−1+µ)
∥R2∥3

+aSX

Ÿ = −2Ẋ+Y − (1−µ)Y
∥R1∥3

− µY
∥R2∥3

+aSY

Z̈ = − (1−µ)Z
∥R1∥3

− µZ
∥R2∥3

+aSZ

（3）

式中：aS=(aSX, aSY, aSZ)；µ为归一化单位制下地球的

质量。建立图 1中所示航天器本体坐标系 Oijk，原
点在航天器质心，三轴方向与旋转系 Oxyz 相同。

记航天器携带太阳帆面俯仰角为 α，偏航角为 γ，则
帆面法向量 n表示为

n= (cosαcosγ,cosαsinγ,sinα)T （4）

î

由于航天器到太阳的距离远大于到人工平动

点的距离，可将航天器附近太阳光入射矢量即 R1

的方向向量近似看作与 i 轴平行，即<n, R1>=<n, >。
将 n、R1 表达式代入式（1），得到归一化单位下

光压加速度在三轴相应分量：

aSX = β
1−µ
∥R1∥2

cos2αcos2γcosαcosγ

aSY = β
1−µ
∥R1∥2

cos2αcos2γcosαsinγ

aSZ = β
1−µ
∥R1∥2

cos2αcos2γ sinα

（5）

 1.2　共线人工平动点及周期轨道

由于太阳光压力的存在，导致航天器在空间中

受力平衡发生变化，产生新的人工平动点[8]，与天然

平动点相比，人工平动点距离太阳更近，这使得航

天器在完成诸如对日观测、深空通信中继等任务上

具有更优的性能。根据平动点定义，假设太阳光入

射方向与帆面垂直，令式（3）中满足：
Ẍ = Ÿ = Z̈ = 0

Ẋ = Ẏ = Ż = 0

Y = Z = 0

α = γ = 0

（6）

可得共线人工平动点位置 XLi 满足：

0 = XLi−
(1−β) (1−µ) (XLi+µ)

∥R1∥Li
3 − µ (XLi−1+µ)

∥R2∥Li
3

i = 1,2,3 （7）

以人工 L1点为例，由式（7）得到坐标后，以其

为原点建立人工平动点局部坐标系 L1-ijk，坐标轴

方向与旋转系Oxyz 一致，如图1所示。采用Richardson

方法 [23] 构造三阶 Halo轨道，作为编队主航天器的

参考轨道。

 1.3　编队飞行动力学模型

图 2为主从式航天器编队。记主航天器为

Leader，其相对于坐标原点和两中心天体的位置矢量

分别为 RL=(XL,YL,ZL)
T，R1L=(XL+µ,YL,ZL)

T，R2L=(XL−1+

µ,YL,ZL)
T；从航天器为 Follower，其相对于坐标原点

和两中心天体位置矢量分别为 RF=(XF,YF,ZF)
T，R1F=

(XF+µ,YF,ZF)
T，R2F=(XF−1+µ,YF,ZF)

T。在旋转系 Oxyz
下，主、从航天器运动均可由式（2）描述，主航天器

通过轨控实现在参考轨道稳定运行，从航天器通过

编队控制器实现对预设构型的展开并保持。
  

太阳
地球

O x

y

z
主航天器

从航天器r

R1L

R2L

RL

R1F

R2F

RF

图 2    主从式航天器编队

Fig. 2    Leader-follower spacecraft formations
 

混合推进编队中，主航天器动力学方程表示为

R̈L = −
Gm1

∥R1L∥3
R1L−

Gm2

∥R2L∥3
R2L + aSL+ fCL （8）

fCL = −kc
Q

mL∥r∥3
(

1+
∥r∥
λd

)
exp
(
−∥r∥
λd

)
· r

式中：aSL 为太阳光压力作用于主航天器上产生的

加速度； [21]

为库仑力作用于主航天器上产生的加速度，mL 为主

航天器质量，kc 为静电常数，Q 为主从间电荷积，

||r||为主从间距，λd 为德拜长度。

从航天器动力学方程表示为

R̈F = −
Gm1

∥R1F∥3
R1F−

Gm2

∥R2F∥3
R2F + aSF+ fCF （9）

fCF = kc
Q

mF∥r∥3
(

1+
∥r∥
λd

)
exp
(
−∥r∥
λd

)
· r

式中：aSF 为太阳光压力作用于从航天器上产生的

加速度； 为库

仑力作用于从航天器上产生的加速度，mF 为从航天

器质量。

从航天器相对主航天器位置矢量为
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r = RF−RL = (x,y,z)T （10）

联立式（8）～式（10），整理得到编队相对运动

动力学方程：

ẍ =2ẏ+ x+ (1−µ)
(

XL + µ
∥R1L∥3

− XL + x + µ
∥R1L+r∥3

)
+

µ

(
XL−1 + µ
∥R2L∥3

− XL + x−1 + µ
∥R2L+r∥3

)
+ax + fcx

ÿ =−2ẋ+ y+ (1−µ)
(

YL

∥R1L∥3
− YL + y
∥R1L+r∥3

)
+

µ

(
YL

∥R2L∥3
− YL + y
∥R2L+r∥3

)
+ay+ fcy

z̈ = (1−µ)
(

ZL

∥R1L∥3
− ZL + z
∥R1L+r∥3

)
+

µ

(
ZL

∥R2L∥3
− ZL + z
∥R2L+r∥3

)
+az+ fcz

（11）

式中：a=aSF−aSL=(ax, ay, az)
T 表示从航天器相对主航

天器的太阳光压差；fc=fCF− fCL=(fcx, fcy, fcz)
T 为库仑力

产生相对加速度。

 2　编队控制器设计

控制目标为设计一个滑模编队控制器，以主从

间电荷积 Q 和从航天器太阳帆的 2个姿态角 α、

γ 作为控制输入，从航天器关于主航天器的相对位

置为输出，通过调节输入使得从航天器能够跟踪主

航天器并保持期望编队构型。

定义状态变量：{
x1 = (x,y,z)T

x2 = (ẋ, ẏ, ż)T
（12）

将式（11）改写为如下形式：{ ẋ1=ẋ2

ẋ2 = A1 x1+ A2 x2 + fd+u
（13）

式中：

A2 =

[
0 2 0
−2 0 0
0 0 0

]

A1 =



1− 1−µ
∥R1L+r∥3

− µ

∥R2L+r∥3
0 0

0 1− 1−µ
∥R1L+r∥3

− µ

∥R2L+r∥3
0

0 0 − 1−µ
∥R1L+r∥3

− µ

∥R2L+r∥3



fd =



(1−µ) (XL+µ)
(

1
∥R1L∥3

− 1
∥R1L+r∥3

)
+µ (XL−1+µ)

(
1

∥R2L∥3
− 1
∥R2L+r∥3

)

(1−µ)YL

(
1

∥R1L∥3
− 1
∥R1L+r∥3

)
+µYL

(
1

∥R2L∥3
− 1
∥R2L+r∥3

)

(1−µ)ZL

(
1

∥R1L∥3
− 1
∥R1L+r∥3

)
+µZL

(
1

∥R2L∥3
− 1
∥R2L+r∥3

)


 

u = a+ fc

令航天器在期望编队构型下相对主航天器的

位置矢量为 xd，则位置误差为 e=x1−xd=(ex, ey, ez)
T，求

二阶导数并与式（13）联立得到

ë = A1 x1+ A2 x2 + fd+u− ẍd （14）

设计采用固定时间滑模面，切换函数选取

如下[24]：{
si = δ1ei

m1

n1 +φ1ei

p1

q1 + ėi

s =
(

sx, sy, sz
)T

i = x,y,z （15）

式中：si 和 ei 分别为状态变量在 i 方向上分量的切

换函数和位置误差；其他参数满足：
δ1,φ1 > 0
m1 > n1 > 0
2p1 > q1 > p1 > 0

（16）

且 m1、n1、p1、q1 为奇数。

选择如下趋近律：

ṡi = −
δ2√

2

(
si√
2

) 2m2

n2
−1

− φ2√
2

(
si√
2

) 2p2

q2
−1

（17）

式中：
δ2,φ2 > 0
m2 > n2 > 0
q2 > p2 > 0

（18）

且 m2、n2、p2、q2 为奇数。

对式（15）求导并与式（14）联立得到

ṡi = δ1
m1

n1
ei

m1

n1
−1ėi+φ1

p1

q1
ei

p1

q1
−1ėi+ ëi （19）
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将式（19）与式（17）联立并添加饱和函数，修改

得到最终控制输入：

ui = −δ1
m1

n1
ei

m1

n1
−1ėi− sat

(
φ1

p1

q1
ei

p1

q1
−1ėi, ζ

)
−

δ2√
2

(
si√
2

) 2m2

n2
−1

− φ2√
2

(
si√
2

) 2p2

q2
−1

− ëi

u =
(
ux,uy,uz

)T

（20）

此处饱和函数的作用为防止出现奇异点，具体

构造如下：
sat (s, ζ) =

[
sat (sx, ζ) ,sat

(
sy, ζ
)
,sat (sz, ζ)

]T

sat (si, ζ) =

{
si/ζ si ⩽ ζ
sign (si) si > ζ

(i = x,y,z)
（21）

式中：ζ 为消抖界宽。

此时得到的是从航天器应产生的相对主航天

器的控制加速度，该加速度由太阳帆光压力与库仑

力共同产生，为得到直接控制量电荷积和姿态角，

将 u改写为如下形式：

u = a+ AQF （22）

A =
kc
∥r∥3

(
1

mL
+

1
mF

)(
1 + ∥r∥

λd

)
exp
(
−∥r∥
λd

)
(x,y,z)T

Q =
(

AT A
)−1 ATu

式中：a为太阳光压部分；AQF 为库仑力部分。

， 由

最小二乘法得 [25]。由式（5）可得太

阳帆面姿态角：


γ = arctan

(
ay

ax

)

α = arctan

(
az√

a2
x +a2

y

) （23）

定义如下 Lyapunov函数：

V =
1
2

si
2, i = x,y,z （24）

当系统在滑模面上运动时，si=0，由式（15）得

ėi = −
(
δ1ei

m1

n1 +φ1ei

p1

q1

)
（25）

可得系统在滑动段的所需时间满足[26]：

Tsliding < Tmax1 =
1
δ1
· n1

m1−n1
+

1
φ1
· q1

q1− p1
（26）

对式（24）求导得

V̇ = si ṡi = −δ2

(
si√
2

) 2m2

n2

−φ2

(
si√
2

) 2p2

q2

=

−δ2V
m2

n2 −φ2V
p2
q2 （27）

可得系统在趋近段的所需时间满足：

Tapproaching < Tmax2 =
1
δ2
· n2

m2−n2
+

1
φ2
· q2

q2− p2
（28）

V̇且满足 V≥0， ≤0。
故系统为全局稳定且在有限时间 T 内收敛，

T 满足：

T < Tmax1+Tmax2 =
1
δ1
· n1

m1−n1
+

1
φ1
· q1

q1− p1
+

1
δ2
· n2

m2−n2
+

1
φ2
· q2

q2− p2

（29）

系统控制结构如图 3所示。
 
 





固定时间
滑模控制

相对状态x期望状态xd
+−

e u x1=x2

.

.

.

x2=A1x1+A2x2+fd+u

主星位置

图 3    系统固定时间滑模控制结构

Fig. 3    Structure of fixed-time sliding mode control
 

 3　数值仿真

为验证本文所设计编队控制器的有效性，在

MATLAB/Simulink环境中进行数值仿真。考虑图 2
所示主从式航天器编队，任务开始前二者组合在一

起，此时从航天器关于主航天器的相对位置和速度

都为零。任务开始时刻二者分离，主航天器在自身

轨控作用下沿构造的三阶 Halo轨道运行，从航天

器在编队控制器作用下进行编队构型展开并保持。

编队期望构型为从航天器位于主航天器在 x 轴

δ1 = φ1 = 7 m1 = 9,n1 = 7 p1 = 9,q1 = 11

δ2 = 11,φ2 = 9 m2 = 9,n2 = 5 p2 = 7,q2 = 13

正 方 向 50  m处 保 持 相 对 静 止 ， 即 ||r||=50  m，

r=||r||(1,0,0)T，mL=mF=2 000 kg，ζ=0.005，控制参数选

取如下：① ， ， ；

② ， ， 。

静电常数 kc=8.988×10
9  (N·m2)/C2，取徳拜长度

λd=60 m，主航天器运行在 z 轴幅值为 2×105 km的

Halo轨道上，主航天器太阳帆光压因子 β=0.035，任

务时长为 3年。

同时为进一步体现该滑模控制器的优越性能，
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对式（11）作线性化处理 [27]，并设计 LQR控制器，控

制参数选取如下：Q=diag[5×106,5×106,5×106,1,1,1], R=
diag[100,100,100]，Q、R为控制过程中的加权矩阵。

图 4和图 5分别给出主航天器在旋转系 Oxyz
中的绝对轨迹和从航天器的相对运动轨迹。由图 5
可以看出，在编队展开的过程中，滑模控制策略下

从航天器并不是沿着直线运动到期望位置再与主

航天器保持相对静止，而是伴随着偏移与转向，最

后在期望位置附近作小范围周期运动，y、z 轴误差

为厘米量级。
  

y/AU

x/AU

−3
0.010

−2

0.986

−1

0.005

z/
1
0
−3

 A
U

0

0.985
0

1

0.984

2

0.983−0.005 0.982
−0.010 0.981

主航天器轨道 人工平动点

图 4    主航天器参考轨道 (AZ=2×10
5 km)

Fig. 4    Reference orbit of leader craft (AZ=2×10
5 km)
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0
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0.15

−0.5 20
−1.0 0

主航天器
从航天器期望位置

LQR控制相对运动轨迹
滑模控制相对运动轨迹

图 5    相对运动轨迹

Fig. 5    Relative motion trajectory
 

图 5中蓝色线为采用线性化动力学方程和

LQR控制器的相对运动轨迹。可以看出，编队在展

开期间有较大偏差，从航天器 y 轴方向最大误差达

到米级，且与滑模控制缓慢减速靠近期望位置不

同，从航天器是先越过了期望位置，随后再有一个

比较剧烈的转向和后退，最后在期望位置附近周期

运动。稳定状态下 y 轴误差在−0.25～0.05 m范围

内波动，z 轴误差在−0.03～0.11 m范围内波动。

图 6为从航天器 x 轴相对位置误差曲线。可

知，任务开始后，滑模控制策略下从航天器迅速展

开，在 0.4 [TU]（[TU]为归一化条件定义的时间单

位，约 23天）左右的时间里基本到达指定位置，随

后编队进入保持构型状态。x 轴最大误差略小于

0.4 m。LQR控制策略下编队展开速度相比滑模控

制减慢，约在 0.6 [TU]时进入稳定保持状态，且展

开过程中出现了明显的超调，最大值约为 3 m，随后

从航天器后退靠近期望位置，稳态位置误差约为 1 m。
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图 6    x 轴相对位置误差

Fig. 6    Relative position error of x axis
 

图 7给出滑模控制策略下编队由展开到保持

过程中从航天器需要产生的相对加速度曲线。根

据推进力的变化特点，可将任务过程分为 3个阶

段：任务开始到 0.05 [TU]为展开前段，0.05～0.4 [TU]
为展开后段，0.4 [TU]以后为保持段，分别代表从航

天器加速远离主航天器、减速靠近期望位置和稳定

保持编队构型。起步阶段由于需要使主从迅速分

离，产生的加速度较大，达到 10−5 m/s2 量级，对应推

力大小约为几十毫牛；在展开后段减速靠近期望位

置过程中，加速度较小而作用时间相对较长，能有

效提高控制精度；保持段加速度稳定在 10−7 m/s2 量
级，在附近小范围波动。
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图 7    三轴相对加速度

Fig. 7    Relative acceleration of 3 axes
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图 8给出主从间电荷积的变化曲线。在展开

前段为正值，主从间库仑力表现为排斥力，表明本

阶段库仑力与光压力在 x 轴分量方向相同，共同将

从航天器推离。在展开后段，电荷积由正转负，库

仑力由斥力变为吸引力，方向与光压力在 x 轴分量

相反，从航天器由短暂有力的加速状态转为缓慢平

稳的减速状态。由于库仑力与距离平方成反比，随

着主从距离增大，电荷积的数量级相比展开前段显

著上升。整个任务阶段电荷积变化连续平稳，库仑

力没有间断和突变，有利于编队整体的稳定性和提

高控制精度。
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图 8    主从间电荷积

Fig. 8    Charge product between leader and follower
 

相比滑模控制，LQR控制下电荷积有显著增

大，这是由于展开时从航天器在 Y 轴方向有较大偏

差，稳定状态下电荷积略大。

图 9给出从航天器太阳帆姿态角变化曲线。

对于滑模控制策略，在整个展开段，姿态角各自向

单一方向发展，帆面法向量持续偏离入射光方向，

光压力逐渐减小，由偏离方向推断出从航天器运动

方向与仿真结果一致。观察图 4轨迹可以发现，由

于从航天器经侧方进入保持段过程中在 Y 方向上

未发生转向，姿态角 γ 在展开段是单调增加的，且

主航天器参考轨道关于 x-z 平面对称，因此姿态角

γ 的波动范围也是正负对称的。姿态角 α 在 0.04 rad
时转向，这是由于在展开段从航天器向期望位置靠

近时是先向上偏移的，0.4 [TU]时 z 轴位置为 2 cm，

随后开始向下转。且 z 轴方向上下相对位置误差

不同，正方向误差值小，对应所需控制加速度小，则

所需姿态角大，负方向误差值大则所需姿态角小，

因此姿态角 α 在正方向上的波动大于负方向。

LQR控制策略条件下，在展开初期姿态角 γ 偏

转接近−π/2 rad，太阳光压在 X 轴正方向能提供的加

速度显著减小，这一部分需要库仑力补充，这一过

程中姿态角 γ 也经历较为剧烈的变化。稳定状态

下姿态角 α 与滑模控制相比有较小的相位差和幅

值差，姿态角 γ 在−0.02～0.6 rad范围内波动，这意

味着 LQR控制所需的能耗要高于滑模控制。

此外 ,本文将固定时间滑模控制与孙炳磊等 [28]

设计的最优滑模控制进行了比较，限于篇幅原因此

处只给出结果，如表 1所示。可见，最优滑模控制

虽然使编队更快展开，但是其代价是稳态位置误差

较大和更大的控制力，且该方法在控制过程中会使

得太阳帆的姿态角 γ 偏转角超过 π/2 rad，这将导致

从航天器失去一个方向的转向力，显然是不可取的。
  

表 1    两种控制方法性能指标

Table 1    Performance indicators of two control strategies

方法 ex/m t/[TU] u/mN QF/C
2 δmax/rad

本文 0.35  0.4 101量级 10−10量级 <π/2

文献[28] 0.67 0.23 102量级 10−8量级 >π/2
 

 4　结　论

本文主要研究了近距离混合推进航天器编队

在共线人工平动点附近的控制问题，通过数值仿真

可以得到以下结论：

1） 太阳帆-库仑力混合推进方法配合较好，二

者结合能有效取长补短，既解决单太阳帆的欠驱动

问题，又改善了库仑编队的可控性。

2） 相比于线性化条件下的 LQR控制，非线性

条件下的滑模控制在控制精度、所需时间、能量消

耗和编队展开路径的合理性等方面都更优。

3） 在时长 3年的编队任务中，从航天器在滑模

控制条件下仅用约 23天到达指定位置，这表明该

方法能实现编队的快速展开。基线误差在任务要

求的 1% 以内，可认为具有较高精度，有效维持了编

队构型。

4） 从航天器太阳帆姿态角及主从电荷积波动
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图 9    从航天器太阳帆姿态角
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都处于较低水平，维持编队构型能耗很低。

5） 编队正常工作所需能量全部来自于太阳，摆

脱了深空长航时任务所面临的燃料限制，具有重要

意义。

本文所提出的混合推进方法可用于日地共线

人工平动点附近的近距离航天器编队，后续会进一

步改进控制策略，以期使编队能够更快展开且精度

更高。
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Sliding mode control for formation flying near libration
points using hybrid propulsion

HE Jingjiu1，YUAN Changqing2，*，GONG Shengping3，ZHAO Lei1

(1.   School of Aviation Operations and Services，Air Force Aviation University，Changchun 130011，China；

2.   School of Aviation Fundamentals，Air Force Aviation University，Changchun 130011，China；

3.   School of Astronautics，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstract： Abstract: Aiming at  the flight  control  problem of proximity spacecraft  formation near the artificial
L1point  of  the  sun-earth  system,  a  hybrid  propulsion  control  method combining  solar  sail  propulsion  and  Coulomb
force  formation  technology  is  proposed.  By  controlling  the  relative  attitude  angles  of  the  follower ’s  sail,  the  solar
radiation pressure difference between two spacecraft can be adjusted, and matched with Coulomb force, not only the
underactuated  problem  of  solar  sail  control  alone  is  solved,  but  the  controllability  of  Coulomb  formation  is  also
improved.  Firstly,  based  on  the  solar  sail  circular  restricted  three-body  problem (SSCRTBP)  model,  the  calculation
method of the position of the collinear artificial libration point is given and the orbit of the main craft is constructed.
The  relative  motion  equation  of  the  hybrid  propulsion  configuration  is  then  determined  by  the  introduction  of  the
Coulomb  force  between  spacecraft.  Finally,  the  fixed-time  sliding  mode  control  strategy  is  designed  to  control  the
formation configuration by taking the two attitude angles of the follower’s sail and the charge product between the two
crafts as the control parameters. Then the sliding mode control strategy is compared with the LQR control strategy in
order to reflect its high performance. The simulation results show that the fixed-time sliding mode control strategy is
superior to the LQR control strategy in terms of control accuracy, required time and energy consumption. During a 3-
year mission, the formation can be deployed in only 23 days. The baseline relative error is less than 1%, whereas the
error on the other two axes is on the scale of centimeters. For long-term deep space exploration trips in the future, the
fact that no fuel is used throughout the entire process is extremely important.

Keywords： libration point formation；solar sail propulsion；Coulomb force formation；hybrid propulsion；sliding
mode control；LQR control
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高动态场景下的极化空时零陷展宽算法

李润1，王垚1，*，郝放2，张明程1

(1.   中国电子科技集团公司第五十四研究所，石家庄 050081； 2.   哈尔滨工程大学 智能科学与工程学院，哈尔滨 150001)

摘　　　要：在高动态场景下，干扰源相对于抗干扰天线快速运动，传统抗干扰算法会零陷失

配，导致抗干扰性能失效。为此，提出一种极化空时多维域联合的协方差矩阵锥化（CMT）算法。

基于 Laplace 分布构造锥化矩阵来模拟干扰运动状态，通过锥化矩阵与原始协方差矩阵重构新的协

方差矩阵实现零陷展宽，结合最小方差无失真响应（MVDR）准则求解阵列权矢量。仿真结果从波

束方向图、输出性能和卫星捕获结果 3 个方面证实了所提算法在干扰位置快变情形下的稳健性，即

使在干扰信号和导航信号具有相同的方位角和频带时，也能有效抑制干扰。
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卫星导航已经成为当今世界经济、社会、军事

等领域的重要基础设施，卫星导航抗干扰技术广泛

应用于飞行器、机载、弹载等高动态平台 [1]。探索

高动态场景下抗干扰算法优化对于提升卫星导航

抗干扰的稳健性具有重要的理论和应用价值[2]。

面对干扰信号短时间快速变化的高动态场景，

零陷展宽算法可以通过扩展波束零陷范围，确保快

速移动的干扰不会移出零陷，保证抗干扰的稳健性[3-5]。

同时，极化阵列具有自由度高、极化分址的优点，有

助于克服干扰信号和导航信号来向接近时无法有

效抑制的问题 [6]。因此，多维域联合的零陷展宽算

法成为高动态场景下抗干扰研究重要方向之一[7-9]。

目前，零陷展宽算法研究主要包括微分约束法、

干扰加噪声协方差（interference-plus-noise covariance,

INC）矩阵重构算法和协方差矩阵锥化（covariance

matrix taper，CMT）算法 3种类型 [10-11]。微分约束法

通过对干扰导向矢量或者最优权值施加微分约束

进行零陷展宽，但需知道干扰来向的先验信息，且

约束增多会占据空间自由度 [12]。INC矩阵重构算

法利用信号来向区域空间谱估计值重构 INC矩阵

改变零陷宽度，但空间谱搜索会增加计算量，不能

灵活控制零陷宽度 [13]。CMT算法通过构造锥化矩

阵对接收信号采样协方差矩阵处理来实现零陷展

宽，无需确定干扰信号来向信息，计算量较小、工程

实现简单，使得 CMT算法成为零陷展宽算法研究

的重要内容[14]。

20世纪 90年代，Mailloux首先提出空域下的

CMT零陷展宽算法，并进行了工程应用[15]。Mailloux
提出在真实干扰信号附近设置多个虚拟干扰信号，

通过虚拟协方差矩阵与真实协方差矩阵关系计算

锥化矩阵，重构采样协方差矩阵实现零陷展宽，提

高了应对干扰信号来向快速变化的能力 [15]；Zatman
通过增大干扰源带宽对协方差矩阵进行重构拓宽

干扰零陷，具有不改变协方差矩阵中噪声项的优势[16]。

21世纪以来，国内学者引入了 CMT零陷展宽算法，

围绕多维域和干扰来向统计模型进行了延伸研

究。卢丹等[17]Xia等[18] 将零陷展宽算法从空域拓展

到空时域、极化空时域，增加了抗干扰自由度，提高

了干扰抑制的稳健性。李荣峰等从干扰来向统计
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模型角度出发，进行了 CMT零陷展宽算法优化研

究，并证明了统计模型为高斯分布时的零陷展宽[19]。

国内一些学者等分别提出了统计模型为伯努利分

布[20]、Laplace分布[17] 和三角分布[21] 时的 CMT零陷

展宽算法，丰富了干扰来向统计模型的谱系，其中，

Laplace分布统计模型更能有效描述干扰来向运动

状态 [22]，适合高动态运动场景。概括而言，多维域

联合的 CMT零陷展宽算法可以保证干扰和导航信

号来波方向接近时，抗干扰性能的稳健性 [23]。但目

前对于多维域联合的 CMT零陷展宽算法研究主要

基于均匀分布干扰来向扰动模型，对于基于 Laplace
分布的多维域零陷展宽算法研究尚不充分。

基于此，本文提出了一种用于高动态场景的极

化空时多维域零陷展宽抗干扰算法。利用干扰信

号来向扰动特点建立 Laplace分布模型，据此构造

锥化矩阵，通过锥化矩阵与原始协方差矩阵重构采

样协方差矩阵实现零陷展宽，从波束方向图、输出

性能和卫星捕获结果 3方面进行仿真分析。算法

有助于提升抗干扰性能稳健性，保障高动态场景下

抗干扰算法的工程应用。

 1　极化空时信号模型

极化空时多维域联合抗干扰技术是通过将一

维的时域、频域或空域滤波拓展到时间、空间与极

化三维域中，形成极化空时三维结构。极化阵元通

道加入相同时间延迟等效为 FIR滤波器，可以在时

域抑制干扰 [24]；干扰信号和导航信号的极化参数差

异及阵元位置的相位差可以在极化域、空域进行干

扰抑制，故极化空时具备在三维域上抗干扰的能力。

本文首先建立极化空时信号模型，设阵元数为

M，每个阵元级联 K 个时域抽头，时间延迟均为 T。
阵列由电偶极子对构成，可同时接收水平极化（H）

和垂直极化（V）电磁波。布阵形式为均匀线阵，阵

元间距为半波长。极化空时滤波结构如图 1所示。

θ

(γ,η)

假设导航信号为 L 个，干扰信号为 Q 个，并且

以平面波形式从远场入射，信号的方位角为 ，极化

参量为 ，那么阵列天线接收信号模型为

x(t) =
L∑

l=1

a ( fl, θl,γl,ηl) sl(t)+

Q∑
q=1

a
(

fq, θq,γq,ηq

)
sq(t)+ z(t) （1）

fl fq

sl (t) sq (t)

z (t) a( fl, θl,γl,ηl)

a( fq, θq,γq,ηq)

式中： 和 分别为导航信号和干扰信号的中心频

率；  和 分别为导航信号和干扰信号的复包

络 ； 为 高 斯 白 噪 声 信 号 向 量 ； 和

分别为导航信号和干扰信号的极化空

时导向矢量，推导过程如下。

定义均匀线阵的极化域、空域和时域导向矢量

表达式分别为

ap (θ,γ,η) =
[−1 0

0 cos θ

][ cos γ
ejηsin γ

]
（2）

as(θ) = [1,e−jπsinθ, · · · ,e−j(M−1)πsinθ]T （3）

at( f ) = [e2π j f /F ,e2π j2 f /F , · · · ,e2π j(K−1) f /F]T （4）

F式中：f 为接收信号中心频率； 为采样频率。得到

极化空时导向矢量表达式为

a ( f , θ,γ,η) = at ( f )⊗
(

ap (θ,γ,η)⊗ as(θ)
)

（5）

⊗式中：“ ”为 Kronecker乘积。

然后，根据最小方差无失真响应（minimum vari-
ance distortionless response，MVDR）波束形成准则，

兼顾有用信号增益和系统输出功率最小化，得到极

值函数：
min

w
wHRw

s.t. wHa ( f , θ,γ,η) = 1
（6）

w = [w1,w2, · · · ,w2M]T R ≜ E
{

x(t)x(t)H
}

式中：权值 ； 为

接收信号协方差矩阵。构造拉格朗日乘子函数，得

到最优权值向量为

wopt =
R−1 a ( f , θ,γ,η)

aH ( f , θ,γ,η) R−1 a ( f , θ,γ,η)
（7）

 2　极化空时 CMT零陷展宽算法

在极化空时信号模型框架下，优化 CMT零陷

展宽抗干扰算法。首先，假设干扰信号来向变化服

从 Laplace分布，通过假设的干扰加噪声协方差矩

阵计算锥化矩阵，并对真实采样协方差矩阵进行锥

化处理，进而结合 MVDR波束形成算法求取最优

权值，实现极化空时零陷展宽。

q假设第 个真实干扰的方位角、极化角、极化相位
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图 1    极化空时滤波结构

Fig. 1    Polarized space-time filtering structure
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θ̂q、γ̂q、η̂q ∆b

2ξ2

差分别为 ；干扰来向变化值 服从 Laplace

分布，其均值为 0、方差为 的概率密度函数为

f (∆b) =
1
2ξ

e−
|∆b|
ξ （8）

由于导航信号功率相对于噪声、干扰很小，计

算协方差矩阵时可忽略 [25]，并且不同干扰之间、干

扰与噪声之间相互独立，阵列接收信号采样协方差

矩阵可近似为

R̂ = E
{

x̂(t)x̂H (t)
}
≈

σ2
z I2KM +

Q∑
q=1

σ2
q Dt( fq)⊗ Dps

(
θ̂q, γ̂q, η̂q

)
（9）

式中：

Dt( fq) = E
{

at
(

fq

)
aH
t

(
fq

)}
= 1K ⊙

(
at
(

fq

)
aH
t

(
fq

))
（10）

Dps
(
θ̂q, γ̂q, η̂q

)
= E

{
aps
(
θ̂q, γ̂q, η̂q

)
aH
ps

(
θ̂q, γ̂q, η̂q

)}
（11）

σ2
z σ2

q I2KM

1K K ×K ⊙
Dps
(
θ̂q, γ̂q, η̂q

)
其中： 和 分别为噪声功率和干扰功率； 为 2KM

阶单位矩阵； 为 阶全 1矩阵；“ ”为Hardmard
积。进一步将 化简为

Dps
(
θ̂q, γ̂q, η̂q

)
=

[
D11 D12

D21 D22

]
（12）

经公式推导得到

D11 = Ts⊙ cos2γqΦs
(
θq

)
D12 = −

(
sinγq cosγqe−jηq cosθqΦs

(
θq

))
⊙ 1

1+ ξ2
Ts

D21 = −
(
sinγq cosγqejηq cosθqΦs

(
θq

))
⊙ 1

1+ ξ2
Ts

D22 = cos2θqsin2γqΦs
(
θq

)
⊙Ts

（13）

Φs

(
θq

)
= as

(
θq

)
aH
s

(
θq

)
式中： 。

Ts在式（13）中，空域 CMT矩阵 的（m, n）位置的

元素为

Ts(m,n) =
1

1+π 2(m−n)2 π 2

1802
ξ2cos2θq

=

1

1+π 2(m−n)2 π 2

1802
λ2

max

（14）

∣∣cosθq

∣∣ = 1

λmax ξ cosθq

式中：当干扰信号垂直入射到阵列时，即

时干扰来向变化最快，需要扩展的零陷宽度最大[20]，

故将可以产生最大零陷宽度的参数 代替 。

将式（13）代入式（12），得到极化空域锥化矩阵为

Tps ≜

 Ts
1

1+ ξ2
Ts

1
1+ ξ2

Ts Ts

 （15）

最后得到极化空时联合锥化矩阵为

Ttsp = 1K ⊗Tps （16）

R̂ ≈ Ttsp⊙R

R̂ R

根据式（16），构造新的接收信号的采样协方差

矩阵 ，完成锥化处理。将采样协方差矩

阵 替换式（7）中理论协方差矩阵 ，得到最优权值

向量。

 3　仿真分析

为验证本文算法的有效性，设计波束方向图、输

出性能和卫星捕获结果 3个实验进行仿真分析。

设置平台仿真参数：阵列分布为 11阵元极化等距

线阵，抽头数为 15个，阵元间距为半波长，信号为

1个北斗 B3频点 BPSK信号和 2个覆盖全频点的

宽带干扰信号。以下实验均采用此组仿真数据。

1 ）实验 1：波束方向图仿真

λmax

设定导航信号来波方向为 0°，极化相角、相位

差为（20°, 25°），信噪比（signal to noise ratio，SNR）为
−20 dB；干扰信号来波方向为−50°和 50°，极化相角

和极化相位差为（30°,  30°）、 （60°,  65°），干噪比

（interference to noise ratio， INR）为 70 dB；输入噪声

为高斯白噪声；展宽参数 为 0.5。仿真对比常规

MVDR算法和本文算法的自适应波束方向图，以观

察干扰信号来向上形成的零陷深度和宽度。仿真

结果如图 2和图 3所示。

由图 2可见，MVDR算法空域波束方向图在干

扰来向−50°和 50°形成较窄的零陷，适用于干扰角

度位置不变的干扰，而本文算法在干扰来向形成宽

零陷，并且在信号来波 0°方向增益明显。由图 3可

见，MVDR算法极化域波束方向图在极化相角和极

化相位差（30°, 30°）、（60°, 65°）方向形成窄零陷，而

本文算法可以形成 10°以上的宽零陷。可以观察

到，零陷展宽后的零陷深度低于 MVDR算法，这是

由于 CMT算法通过多个虚拟干扰代替单个干扰，

将单个干扰的功率均分，导致零陷展宽的同时深度

变浅。结果表明，本文算法在干扰信号来向上零陷

展宽效果显著，提高了权值与动态干扰的匹配度，

能够满足高动态下的干扰抑制需求。

2 ）实验 2：算法输出性能仿真

输 出 信 干 噪 比 （signal to interference plus noise
ratio，SINR）是指输出信号与干扰和噪声之和的比

值，数值越大抗干扰性能越好 [26]。本实验仿真分析

输入 SNR、快拍数及干扰和导航信号方位角来向差

值对输出 SINR的影响。

为模拟高动态仿真环境，依据文献 [27]对高动

态的定义，假设抗干扰天线距离干扰源 1 km，以

6 km/s的速度作高速直线运动，在 5 ms权值计算期

间，干扰源相对天线角度偏移最大为 2°，故设定 2°
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的动态干扰，2个干扰分别从−50°～−48°、50°～52°
变化，即批处理权值作用于变化 2°后的接收数据。

① 输入 SNR对输出 SINR的影响。设定输入

SNR在−30～0 dB变化，蒙特卡罗次数为 200次，仿

真得到 MVDR算法和本文算法阵列输出 SINR随

输入 SNR变化曲线，如图 4所示。
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图 4    单干扰与双干扰下输出 SINR随输入 SNR变化关系

Fig. 4    Output SINR versus input SNR under single interference

and two interferences
 

2种算法均随输入 SNR增大而逐步提升，当输

入 SNR>−10 dB时，导航信号功率增大，会将导航信

号当作干扰信号进行抑制，形成小零陷，导致输出

SINR相对于最优曲线变差的程度加剧。在动态干

扰条件下，本文算法相比于 MVDR算法，单干扰时

高 10 dB左右，双干扰时高 20 dB左右。这是由于

MVDR算法权值计算速率滞后于干扰信号来向变

化速率，导致干扰移出零陷，输出 SINR大幅降低。

结果表明，本文算法相比 MVDR算法，提高了信号

的输出 SINR，抗干扰性能优越。

② 快拍数对输出 SINR的影响。在工程应用

中，接收数据的统计特性是不易求解的，故使用采

样协方差矩阵替代统计协方差矩阵，快拍次数的选

择会直接影响协方差矩阵的可靠性。动态干扰状

态下，设定快拍数在 10～1 500变化，蒙特卡罗次数
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图 2    空域波束方向图

Fig. 2    Beam pattern with spatial domain
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Fig. 3    Beam pattern with polarization domain
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为 200次，得到随快拍数变化输出 SINR见图 5。
2种算法均随快拍数增加而逐步收敛，当快拍

数到 500时本文算法达到收敛，而 MVDR算法由于

角度失配的原因，达到收敛需要更多的快拍数。在

动态干扰条件下，本文算法相比于 MVDR算法，单

干扰时高 10 dB左右，双干扰时高 20 dB左右。这

是由于 MVDR算法无法抑制动态干扰导致干扰信

号功率增大，输出 SINR较低。结果表明，本文算法

收敛速度较快，输出 SINR接近于理想状态，可以有

效解决零陷与采样数据中干扰来波方向不匹配的

问题。
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图 5    单干扰与双干扰下输出 SINR随快拍数变化关系

Fig. 5    Output SINR versus number of snapshot under single

interference and two interferences
 

③ 干扰和导航信号来向方位角接近时对输出

SINR的影响。设定导航信号方位角来向 0°不变，

干扰信号来向在 −10°～ 10°变化，蒙特卡罗次数

200次。当干扰和导航信号方位角差值接近时，仿

真得到空时算法和极化空时算法的输出 SINR，如
图 6所示。结果表明，随着干扰和导航信号方位角

差值变小，空时算法输出 SINR大幅降低，差值为

0时急剧下降，而极化空时算法能够保持稳定的输

出 SINR。验证了来向接近的信号可以根据极化域

特征差异进行区分的优势。

3 ）实验 3：卫星捕获结果仿真分析

卫星捕获结果可以直接表征抗干扰算法的可

行性。设定导航信号 SNR为−20 dB，INR为 70 dB。
通过并行码相位捕获，MVDR算法和本文算法捕获

结果如图 7所示。结果表明，MVDR算法无法捕获

卫星信号，而本文算法卫星捕获结果出现了明显的

峰值，说明卫星信号捕获成功，能够有效抑制高动

态下的干扰信号，验证了算法的可行性。

 

0

−120

−100

−80

−60

−40

−20

−10 −8 −6 −4 −2 0 2 4 6 8 10
方位角差值/(°)

输
出

S
IN

R
/d

B

无扰动, 极化空时算法
无扰动, 空时算法

有扰动, 极化空时展宽算法
有扰动, 空时展宽算法

图 6    输出 SINR随干扰和导航信号方位角差值的关系

Fig. 6    Output SINR versus azimuth difference of jamming

signal and navigation signal
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图 7    卫星捕获结果

Fig. 7    Results of satellite capture
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 4　结　论

高动态场景下，针对干扰源快速运动导致抗干

扰性能失效的问题，本文提出了一种极化空时多维

域零陷展宽抗干扰算法，有助于推动工程应用，主

要结论如下：

1）构建了极化空时多维域抗干扰模型，解决了

干扰和导航信号来向相同时空域滤波无法抑制的

问题。

2） 将零陷展宽算法从空时域拓展到极化空时

域，构建了基于 Laplace分布的极化空时 CMT算

法，实现了多维域下零陷展宽优化。

3） 通过对波束方向图、输出性能和卫星捕获

结果进行仿真分析，验证了与传统的 MVDR算法

相比，本文算法干扰零陷范围灵活可控，阵列输出

SINR单干扰提高了 10 dB左右，双干扰提高了 20 dB

左右，并且卫星信号捕获成功。
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Polarization space-time null broadening algorithm in high dynamic scenes
LI Run1，WANG Yao1，*，HAO Fang2，ZHANG Mingcheng1

(1.   The 54th Research Institute of CETC，Shijiazhuang 050081，China；

2.   College of Intelligent Systems Science and Engineering，Harbin Engineering University，Harbin 150001，China)

Abstract： The classic anti-jamming algorithm will null mismatch in the high-dynamic scene where the jamming
source moves quickly in relation to the anti-jamming antenna,  resulting in the failure of  anti-jamming performance.
Therefore,  this  paper  proposed  a  polarization  space-time  multi-dimensional  domain  joint  covariance  matrix  taper
(CMT)  algorithm.  Specifically,  a  taper  matrix  was  constructed  based  on  Laplace  distribution  to  simulate  the
disturbance  motion  state.  Then,  it  reconstructed  a  new  covariance  matrix  through  the  taper  matrix  and  the  original
covariance  matrix  to  achieve  null  broadening.  In  this  way,  the  array  weight  vector  was  solved  by  combining  the
minimum variance  distortionless  response  (MVDR) criterion.  According to  the  simulation results,  the  robustness  of
the  algorithm in  the  case  of  rapidly  changing  jamming position  can  be  confirmed from three  aspects,  including  the
beam  pattern,  output  performance  and  satellite  acquisition  results.  The  jamming  signal  can  still  be  efficiently
suppressed even if the navigation signal and jamming signal are in the same azimuth and frequency band.

Keywords： high dynamic；anti-jamming；Laplace；polarized space-time；null broadening
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失谐螺栓连接对薄壁圆筒的动力特性影响

姚星宇*

(中国民用航空飞行学院 航空工程学院，广汉 618307)

摘　　　要：螺栓连接结构的性能退化是航空发动机安全运行必须考虑的问题，螺栓连接预紧

失谐这个概念可以表征螺栓连接结构的性能退化，并用预紧失谐量和预紧失谐比例说明预紧失谐的

状态。在此基础上，将预紧失谐的概念与螺栓连接改进薄层单元法相结合，研究失谐螺栓连接对薄

壁圆筒动力特性的影响。针对预紧失谐对薄壁圆筒的确定性动力特性进行分析，包括固有特性、稳

态响应的影响，考虑螺栓预紧力的随机性，研究失谐螺栓连接对薄壁圆筒的概率性动力特性分析。

研究结果表明：薄壁圆筒同阶固有频率的分离程度随着预紧失谐量的减小而增大，随着预紧失谐比

例的增大呈现“双峰”特点；预紧失谐使得薄壁圆筒响应峰值对应的频率减小但幅值增大，随机预紧

失谐使得响应峰值点的频带更宽，并且输入参数为指数分布时，输出参数为威布尔分布。

关　键　词：螺栓连接；改进薄层单元法；预紧失谐量；预紧失谐比例；薄壁圆筒；概率分析
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在航空发动机结构故障中，整机振动问题 [1] 一

直是制约发动机发展的关键故障问题。研究表明，

大量整机振动问题都与连接结构特征参数的公差

过于敏感有关 [2]。而在连接结构中，螺栓连接结构

因其具有构造简单、可操作性好等特点而广泛存在

于航空发动机中 [3]。但是，螺栓连接在几何上存在

突变以及连续性遭破坏，在外载荷作用下，连接处

的应力和变形会分布不均，接触和摩擦更是结构阻

尼、非线性和能量耗散的主要来源 [4]。近年来，航

空发动机不断向高转速、高推重比、高使用性、高

可靠性和高耐久性发展，使得螺栓连接结构对航空

发动机动力特性的影响越来越大。

在航空发动机的设计阶段或理想工作状态时，

每个螺栓沿法兰边周向均匀分布且预紧力相同，此

时螺栓连接结构是谐调的 [5]。但是，对于实际的航

空发动机螺栓连接结构，由于每个螺栓安装和装配

的差异，螺栓之间的预紧力会不同；航空发动机长

时间工作在较恶劣的环境中，随着运行时间的累

积，结构中的螺栓连接必然会受到环境的影响。研

究表明，疲劳、蠕变、腐蚀、磨损等因素会引起螺栓

连接结构的性能退化[6]，其主要表现有：①螺栓预紧

力的降低导致连接结构轴向、弯曲刚度的非对称，

引起结构的预紧失谐 [7]，从而导致结构动力特性的

改变；②螺栓预紧力的降低导致连接处刚度下降 [8]，

从而影响结构的动态特性。当损伤累积到一定程

度，必将影响结构之间的正常连接和运转，所以螺

栓连接结构的性能退化 [9] 是航空发动机安全运行

必须考虑的问题。本文将安装引起的螺栓预紧力

差异和环境因素引起的螺栓性能退化，统称为失谐

螺栓连接结构。

为了研究螺栓连接对结构动力特性的影响，研

究人员建立了不同的螺栓连接结构参数化模型。

精细有限元模型[3,10] 最大程度地保留了螺栓连接的

几何特征，能够考虑螺栓预紧力及对接面的接触和

摩擦作用，因此其模型自由度数庞大，接触非线性

会大大增加计算量和计算时间，在航空发动机整机
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建模中存在局限性，但是在缺少试验结果的基础

上，可以将该模型的计算结果当作螺栓连接结构等

效简化模型参数修正的依据。弹簧阻尼单元 [11-12]

将螺栓连接简化为弹簧单元（线性或非线性）和阻

尼单元，用刚度系数和阻尼系数来表征连接结构的

连接特性，从而降低了模型的自由度数，但是该模

型将对接面的面-面接触变成了点-点接触，相应的

参数一般需要试验数据来修正，也不能考虑螺栓连

接结构的横向移动，因此难以应用在航空发动机建

模中。

薄层单元模型 [13] 克服弹簧阻尼单元模型的局

限性，在螺栓连接对接面之间定义了一层能够模拟

接触力学特征的虚拟材料，以界面虚拟材料的材料

参数来等效模拟实际的界面接触刚度。这些薄层

单元是具有参数特性的六面体或四面体单元，能够

较为准确地表征连接处的刚度特性，并且能和实体

单元相结合建立高保真的整机模型，只是单元的材

料参数需要试验数据来修正 [14]。对于某些复杂机

械结构，由于条件的限制，很多试验难以实施或者

根本无法获得合适的试验数据，并且薄层单元法无

法考虑螺栓连接接触面应力分布不均的问题。因

此，在航空发动机建模和动力特性分析过程中存在

一定的局限性和不足。

为了克服薄层单元法的局限性，Yao等 [15] 提出

了改进薄层单元法，该方法能够考虑对接面应力分

布不均的特点，对薄层单元进行分块处理，不同块

的单元的材料参数可以通过螺栓连接的载荷、结构

参数来确定，而不需要试验数据来修正。因此，螺

栓连接的载荷、结构参数的选取将直接决定航空发

动机的动力特性。

本文将改进薄层单元法应用到失谐螺栓连接

结构中，研究失谐螺栓连接对航空发动机静子薄壁

圆筒结构动力特性的影响规律。首先，提出螺栓连

接预紧失谐的相关概念，包括预紧失谐量和预紧失

谐比例；然后，将航空发动机静子结构简化为薄壁

圆筒，研究失谐螺栓连接对薄壁圆筒结构的确定性

动力特性分析，包括固有特性和稳态响应；其次，将

失谐螺栓连接的相关参数概率化，对考虑螺栓预紧

失谐的薄壁圆筒稳态响应进行概率分析。

 1　螺栓连接预紧失谐相关概念

螺栓连接结构改进薄层单元法的基本理论在

文献 [5,15]中有详细描述，本文仅作简单阐述。图 1
为改进薄层单元法的示意图，其特点为：①可以考

虑螺栓对接面应力非均匀分布的特点，薄层单元分

块，其中圆形区域为螺栓连接区域，其他区域为法

兰边接触区域，不同区域的薄层单元具有不同的材

料参数；②不同区域薄层单元的材料参数可通过螺

栓载荷、结构参数来理论表达，不需要依靠试验数

据来修正，这对研究人员来说，可以在航空发动机

设计阶段初期预估结构的固有特性和稳态响应。

图 2为某型航空发动机的静子结构，从中可以

看出，机匣之间大都通过螺栓进行连接，虽然在结

构形式上不同，但是静子结构的螺栓连接具有以下

共同点：①螺栓连接结构几乎均具有法兰边；②在

大多数情况下连接件都可认为是薄壁圆筒结构；

③所承受的载荷大多为轴向力、弯矩、剪切力和扭

矩；④螺栓大多沿法兰边周向均布，且数目众多。

因此，航空发动机静子结构可简化为由螺栓连接起

来的短粗薄壁圆筒结构，如图 3所示。
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2
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螺栓连接

图 2    某型航空发动机静子结构

Fig. 2    Stator structure of aero engine
 
  

图 3    薄壁圆筒螺栓连接结构

Fig. 3    Bolted joints structure of thin-walled cylinder
 

设 N 为法兰边周向螺栓个数，F 为每个螺栓预

定的螺栓预紧力，当螺栓连接结构发生预紧失谐

 

对接面接触
区域

螺栓连接
区域

薄层单元法 改进薄层单元法

图 1    改进薄层单元法

Fig. 1    Improved thin-layer element method
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时，失谐的螺栓个数为 p。

ϕ

定义每个螺栓 i 的预紧失谐量（preload mistuning
amplitude） 为

ϕi =
F′i −F

F
×100% （1）

F′i
ϕi ϕi ϕi

式中： 为螺栓连接结构第 i 个螺栓的实际预紧力；

>0为预紧正失谐， <0为预紧负失谐， =0为预

紧谐调。对于安装装配原因引起的预紧失谐，可能

出现正失谐和负失谐，而环境因素引起的螺栓性能

退化，则会出现负失谐，本文只讨论预紧负失谐。

β

定义螺栓连接结构的预紧失谐比例（preload
mistuning ratio） 为

β = p
N

（2）

本文将以这 2个参数来表征螺栓连接结构的

失谐状况。

 2　失谐螺栓对薄壁圆筒的确定性动

力特性影响

 2.1　失谐螺栓连接薄壁圆筒结构建模

该结构是由 2个完全相同的带法兰边的圆筒

结构通过 12个 M20的螺栓连接起来，其相关尺寸

参数如图 4所示，圆筒部分和螺栓的材料属性相

同，其材料参数如表 1所示。

 
 

400 mm

R
1
3
5
 m

m

R
1
6
2
 m

m

10 mm

R
1
2
9
 m

m

R
1
8
8
.5

 m
m

图 4    带螺栓的薄壁圆筒结构

Fig. 4    Thin-walled cylinder structure with bolts
 

 
 

表 1    圆筒和螺栓的材料参数

Table 1    Material parameters of cylinder and bolts

参数 数值

弹性模量 E/GPa 195

ν泊松比  0.3

ρ密度  /(kg·m−3) 7 850

Ra μm表面粗糙度  / 0.9

σ0.2屈服极限  /MPa 355

硬度 H/MPa 570
 

ϕ

β

根据改进薄层单元法 [15]，得到了不同预紧力下

薄层单元的材料参数，如表 2所示，其中 G 为剪切

模量。假设预定的 F 为 25 000 N， 分别为−20%、

−40%、−60% 和−80%， 分别为 1/6、1/3、1/2和 2/3。
螺栓连接处的有限元模型如图 5所示，其中 2个横

向方向为 x 向和 y 向，预紧失谐螺栓关于薄壁圆筒

的 x 向对称。

 2.2　固有特性影响

对预紧失谐的薄壁圆筒进行固有特性分析，结

构的边界条件为两端自由，提取模型前 6阶固有频

率，如表 3所示。

ϕ

1） 与谐调螺栓连接的薄壁圆筒相比，预紧失谐

薄壁圆筒的固有频率均减小，这说明当螺栓连接结

构存在预紧失谐且 <0时，螺栓连接的连接刚度降

低，从而使得结构的弯曲固有频率降低。

ϕ

β ϕ

ϕ

2） 预紧失谐对薄壁圆筒各阶横向弯曲固有振

动的影响程度不同，图 6为预紧失谐量 对薄壁圆

筒固有频率的影响曲线（ =1/3），随着 的降低，第

1阶振动固有频率的下降程度大于其他阶振动，这

说明该薄壁圆筒的第 1阶横向弯曲振动对 最为敏

感，这与谐调螺栓连接情况下螺栓预紧力 F 对薄壁

圆筒固有频率影响规律一致[5]。

 

表 2    薄层单元的材料参数

Table 2    Material parameters of thin-layer elements

F/N
E/GPa G/GPa

螺栓连接
区域

对接面接触
区域

螺栓连接
区域

对接面接触
区域

25 000 14.13 1.976 4.39 0.760

20 000 14.80 1.132 5.69 0.435

15 000 15.72 0.911 6.05 0.350

10 000 16.25 0.791 6.25 0.304

  5 000 16.75 0.691 6.44 0.266

 

(a) β=1/6 (b) β=1/3

(c) β=1/2 (d) β=2/3

x

y

z x

y

z

x

y

z x

y

z

图 5    螺栓连接处的有限元模型

Fig. 5    Finite element model of bolted joints area
 

1240 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



β ϕ

ϕ ϕ

ϕ

β ϕ

ϕ

ϕ

3） 当 一定、 <0且逐渐减小时，2个横向方向

的同阶振动固有频率值会发生分离，并且分离程度

会随着 的逐渐减小而增大。图 7（a）为 对薄壁圆

筒第 1阶固有频率分离程度影响曲线，当 =0时，2
个横向方向的第 1阶固有频率值相等，均为 1 399.28 Hz，
分离程度为 0 Hz；当 =1/6、 逐渐减小时，2个横向

方向的第 1阶固有频率值逐渐分离，并且分离程度

越来越大，频率差值从谐调时的 0 Hz变为 =−80%
的 26.97 Hz，这说明预紧失谐会使得薄壁圆筒周向

螺栓连接结构的刚度非对称，并且非对称的程度与

成正比。

ϕ β

β

β

β

β β

4） 当 一定、 逐渐增大时，2个横向方向的同

阶振动固有频率值的分离程度是先增大再减小，到

=1/2时减到最小，然后又逐渐升高，升高到一定程

度后又逐渐减小，当 =1时减为 0，如图 7（b）所示。

这说明，随着 的增大，周向螺栓连接刚度的非对称

程度是由 0开始增大，然后减小再增大，最后再减

小到 0的过程，其中非对称程度的极大值点在预紧

失谐比例 接近 1/4或 3/4时，极小值点是 接近 0、
1/2和 1时，呈现明显的“双峰”特点。

 2.3　稳态响应影响

在实际的静子结构中（见图 2），载荷是由转子

 

β ϕ表 3    不同 和 下薄壁圆筒的前 6阶固有频率

β ϕTable 3    The first 6-order natural frequencies of thin-walled cylinder under different   and 

β ϕ/%
固有频率/Hz

第1阶 第2阶 第3阶 第4阶 第5阶 第6阶

0     0 1 399.28 2 864.41 3 536.57 4 045.11 4 685.78 4 956.10

1/6

−20
1 384.42 2 859.87 3 536.48 4 044.03 4 675.44 4 952.45

1 398.16 2 863.85 3 536.58 4 044.39 4 684.99 4 955.62

−40
1 378.25 2 858.42 3 536.44 4 043.66 4 671.14 4 951.28

1 397.71 2 863.68 3 536.57 4 044.12 4 684.67 4 955.47

−60
1 374.14 2 857.54 3 536.41 4 043.45 4 668.26 4 950.58

1 397.43 2 863.58 3 536.57 4 043.96 4 684.47 4 955.38

−80
1 370.21 2 856.73 3 536.39 4 043.25 4 665.50 4 949.95

1 397.18 2 863.49 3 536.57 4 043.82 4 684.29 4 955.29

1/3

−20
1 374.61 2 857.12 3 536.42 4 042.99 4 668.81 4 950.14

1 390.24 2 861.32 3 536.52 4 043.36 4 679.39 4 953.57

−40
1 363.38 2 854.69 3 536.35 4 042.28 4 661.21 4 948.11

1 386.70 2 860.34 3 536.49 4 042.77 4 676.84 4 952.76

−60
1 355.51 2 853.19 3 536.30 4 041.86 4 655.94 4 946.85

1 384.41 2 859.74 3 536.47 4 042.41 4 675.17 4 952.88

−80
1 347.69 2 851.80 3 536.26 4 041.48 4 650.74 4 945.67

1 382.27 28 59.19 3 536.45 4 042.09 4 673.59 4 951.83

1/2

−20
1 372.46 2 856.47 3 536.40 4 042.13 4 667.48 4 949.54

1 374.66 2 856.70 3 536.40 4 042.15 4 668.30 4 949.77

−40
1 359.79 2 853.78 3 536.32 4 041.15 4 659.13 4 947.25

1 364.37 2 854.12 3 536.33 4 041.17 4 660.80 4 947.67

−60
1 350.74 2 852.11 3 536.27 4 040.55 4 653.28 4 945.80

1 357.46 2 852.63 3 536.28 4 040.59 4 653.69 4 946.38

−80
1 341.57 2 850.55 3 536.22 4 040.02 4 647.45 4 944.44

1 350.82 2 851.20 3 536.23 4 040.06 4 650.73 4 945.18

2/3

−20
1 358.51 2 851.94 3 536.28 4 040.94 4 656.59 4 946.04

1 371.43 2 855.93 3 536.39 4 041.29 4 666.58 4 949.08

−40
1 340.96 2 847.80 3 536.15 4 039.58 4 643.47 4 942.73

1 358.56 2 853.07 3 536.30 4 040.03 4 657.91 4 946.65

−60
1 329.11 2 845.25 3 536.07 4 038.77 4 634.36 4 940.73

1 349.44 2 851.29 3 536.25 4 039.27 4 651.86 4 945.12

−80
1 317.80 2 842.89 3 535.98 4 038.04 4 625.33 4 938.95

1 340.23 2 849.63 3 536.20 4 038.58 4 625.85 4 943.68
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系统的转子部分（如叶片）通过轴-轴承-支承框架，

传递到静子结构的机匣处，最终通过发动机与机翼

之间的安装节传递到飞机机身上。由于静子结构

的机匣（薄壁圆筒）大都通过螺栓一段一段地连接，

相较于机匣的刚性，支承框架的刚度要远远大于机

匣，所以考虑薄壁圆筒的稳态响应分析时，可将薄

壁圆筒的一端固定（模拟支承框架的大刚度），另一

端的 y 向接点处施加大小为 100 N的载荷（模拟从

ϕ β

转子部分传递过来的载荷），结构阻尼系数为 0.000 2，

应用模态叠加法计算结构的稳态响应，计算范围为

0～1 500 Hz，计算载荷步为 750步，如图 8所示。本

节将从 2个方面讨论失谐螺栓连接对薄壁圆筒响

应特性的影响：①预紧谐调结构和预紧失谐结构响

应的比较；② 和 对薄壁圆筒响应特性的影响。

 
 

x

y

z

x

y

z

(a) 固定端

(b) 施加载荷端

图 8    薄壁圆筒的边界条件

Fig. 8    Boundary conditions of thin-walled cylinder
 

1 ） 预紧谐调结构和预紧失谐结构的比较

β

ϕ

对于预紧谐调结构和预紧失谐结构（ =1/3、
=−80%），分别拾取加载点的 y 向位移，获得结构的

响应曲线，如图 9所示。从中可以看出：

① 预紧失谐薄壁圆筒的峰值点较预紧谐调结

构的峰值点所对应的频率减小，这是预紧负失谐使

结构的连接刚度降低造成的。

② 预紧负失谐对不同峰值所对应的频率减小

幅度的影响程度不同。

③ 预紧负失谐的响应最大幅值（31.52 mm）大

于谐调结构的最大幅值（30.95 mm），增幅约为 2%。

ϕ β2 ）  和 的影响

ϕ β图 10为 和 对薄壁圆筒响应的影响曲线，提

取的仍是 y 向位移，从中可以看出：

β ϕ① 当 一定时，随着 的降低，响应曲线的峰值

点所对应的频率减小，且同个峰值点的响应幅值逐

渐增大，这是螺栓连接处连接刚度降低导致。

ϕ β② 当 一定时，随着 的增大，响应曲线的峰值

点所对应的频率减小，同峰值点幅值逐渐增大。

β ϕ③  和 对不同峰值所对应的频率减小幅度的

影响程度有差异，对结构横向弯曲振动的影响大于

对结构局部波形振动的影响。
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ϕ β图 6     对薄壁圆筒固有频率的影响曲线 ( =1/3)

ϕ

β

Fig. 6    Influence of   on natural frequency of thin-walled

cylinder ( =1/3)
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ϕ β图 7     和 对薄壁圆筒第 1阶固有频率分离程度的影响

ϕ βFig. 7    Influence of  and   on the first order natural frequency

separation of thin-walled cylinder
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 3　失谐螺栓连接对薄壁圆筒的概率

性动力特性影响

从第 2节分析看出，螺栓连接预紧失谐对薄壁

圆筒的动力特性有较大影响。在很多情况下，螺栓

连接结构周向每个螺栓的预紧情况有差异，预紧失

谐存在随机性，因此很难准确预测薄壁圆筒的响应

状态。本节将对考虑螺栓预紧失谐的薄壁圆筒的

稳态响应进行概率分析。

 3.1　随机输入参数和输出参数的确定

当螺栓连接结构发生预紧失谐后，薄壁圆筒随

机动力学方程为（忽略预紧力变化对结构阻尼的

影响）

Mẍ+Cẋ+KRTL x+
N∑

i=1

[(
KBTLi+Q∆KBTL j

)
+(

KFTLi +∆KFTL j

)]
x = f

（3）

N M C
KBTLi KFTLi KRTL i

j ∆KBTL j ∆KFTL j j

i

i

ẍ ẋ x f

式中： 为螺栓个数； 、 分别为系统质量、阻尼

矩阵； 、 和 分别为第 个螺栓连接区域、

法兰边接触区域的薄层单元刚度矩阵和除去薄层

单元以外的单元刚度矩阵（相应的区域如图 5所

示）； 为抽样次数， 和 分别为第 次抽样

后第 个螺栓连接区域薄层单元的偏移刚度矩阵和

第 个法兰边接触区域薄层单元的偏移刚度矩阵；

、 、 和 分别为加速度向量、速度向量、位移向

量和外载荷向量。

一般认为，螺栓预紧力 F 由于安装、装配的差

异以及螺栓性能退化等因素所产生的失谐服从指
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图 9    预紧谐调与预紧失谐薄壁圆筒响应曲线

Fig. 9    Response of thin-walled cylinder with tuning preload and mistuning preload
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数分布 [6]，但是螺栓预紧力不能作为随机参数在薄

壁圆筒有限元模型中体现，因此需要选取一个能够

表征螺栓预紧力 F 预紧失谐状况的参数作为随机

输入参数。

F

F
E1

E1 E1

E2

E2 E1

本节仍以前面所述的薄壁圆筒（见图 5）为例，

假设螺栓连接结构每个螺栓的预紧力 =25 000 N，

当 由于螺栓性能退化逐渐减小时，法兰边接触区

域薄层单元的弹性模量 会逐渐减小，因此选取每

个扇区的 作为随机输入参数。当 发生变化时，

螺栓连接区域薄层单元的弹性模量 也会跟着改

变，所以首先需要确定 与 之间的关系。

E2

KTL L
A1 E1 A2

F

F
KTL E1

由改进薄层单元法可知 [15]， 的获得需要每个

螺栓扇区薄层单元的刚度 和厚度 、法兰边接触

区域的面积 和 以及螺栓连接区域的面积 。

在建模过程中，假设螺栓连接区域半径是常数，不

会随着预紧力 的改变而改变，那么不同预紧力

条件下螺栓连接结构处的相关数据如表 4所示，

通过表中数据，拟合得到每个扇区的 与 之间

的关系（见图 11）表达式为

KTL = −3.97×109 exp[−E1/(2.36×108)]+9.57×109

（4）
  

表 4    不同预紧力 F下螺栓连接处的数据

Table 4    Data of bolted joints under different preloads F

F/kN
螺栓区域
半径/mm

A2/mm2 A1/mm2 KTL/
(109 N·m)

E2/GPa E1/GPa

  5 17.63 976.46 3 969.26 9.351 16.350 0.689
10 17.63 976.46 3 969.26 9.439 16.121 0.790
15 17.63 976.46 3 969.26 9.485 15.722 0.911
20 17.63 976.46 3 969.26 9.529 14.908 1.130
25 17.63 976.46 3 969.26 9.573 11.559 1.980

  
9.65

9.60

9.55

9.50

9.45

9.40

K
T

L
/1

0
9
 (

N
·m

)

0.5 1.0 1.5 2.0

E1/GPa

图 11    E1 与 KTL 的关系

Fig. 11    Relationship between E1 and KTL
 

对于图 5所示的螺栓连接区域，每个螺栓所在

扇区的刚度表达为

KTLL = E2A2 + E1A1 （5）

E2因此，螺栓连接区域的弹性模量 可表示为

E2 =
KTLL−E1A1

A2
（6）

E1

E1 j i

对薄壁圆筒进行有限元建模，将 作为输入参

数，设置为指数分布（见图 12），其中初始值为 1.98 GPa，
衰减系数为 0.00 371，最终得到薄壁圆筒的随机有

限元模型，其中螺栓连接处模型如图 13所示，每个

扇区不同区域的材料参数是不同的，从而模拟螺栓

连接结构的随机预紧失谐。此时，对每个扇区的

进行抽样，便可得到第 次抽样后第 个螺栓连接

区域薄层单元和法兰边接触区域薄层单元的偏移

刚度矩阵。
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图 12    E1 的指数分布

Fig. 12    Exponential distribution of E1

  

x

y

z

图 13    失谐时螺栓连接处的有限元模型

Fig. 13    Finite element model of mistuning bolted joints
 

应用完全法对式 (3)进行求解，计算结构的稳

态响应，计算范围为 0～1 500 Hz，计算步长为 0.5 Hz，
加载方式与第 2节一样，选取加载点 y 向、x 向的响

应幅值作为输出参数。

 3.2　结果分析

运用 Monte  Carlo法进行求解，抽样次数为

100次，抽样方法为拉丁超立方抽样。薄壁圆筒加

载点的 y 向、x 向随机响应曲线分别如图 14所示。

从中可以看出：

1） 随机预紧失谐会使结构响应峰值点的频带

更宽，特别对于整体结构的弯曲振动影响更大。

2） 当加载方向为 y 向时，x 向响应也会出现响

应峰值，说明预紧失谐会引起与加载方向垂直的横

向方向的振动。

3） y 向响应曲线峰值点的幅值均不同，说明预

紧失谐可能会使结构响应幅值放大。

输入参数和输出参数的概率密度函数如图 15
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所示，可以看出，输入参数为不同区域的法兰边接

触区域弹性模量，符合指数分布，初始值为 1.98 GPa，
衰减系数为 0.003 71，而对于输出参数加载点 y 向

某个频率下的响应幅值则大致符合威布尔分布，这

说明在航空发动机工作过程中，螺栓连接结构都会

发生预紧力下降，从而发生预紧失谐，但是当预紧

力下降到一定程度时，螺栓连接结构的预紧状况呈

现稳定的状态。

 4　结　论

1） 预紧失谐会使薄壁圆筒的每阶固有频率下

降，但不同阶的频率下降程度不同，对第 1阶弯曲

振动的影响最明显。

β ϕ ϕ

ϕ β

2）  和 对薄壁圆筒固有频率影响不同，当 逐

渐减小时，同阶弯曲振动的固有频率值会发生分

离，且分离程度随着 的减小而增大；当 逐渐增大

时，同阶弯曲振动的固有频率分离程度呈现明显的

“双峰”特点。

3） 预紧失谐使得薄壁圆筒响应峰值所对应的

频率减小且幅值增大，并且对整体结构弯曲振动的

影响要大于圆筒结构局部的波形振动。

4） 随机预紧失谐使得薄壁圆筒的响应峰值点

的频带更宽，输入参数 E1 为指数分布，初始参数为

1.98  GPa，衰减系数为 0.003 71，输出参数加载点

y 向响应大体符合威布尔分布，说明航空发动机在

工作过程中，螺栓预紧力均会发生预紧失谐，但失

谐到一定程度之后，螺栓连接的预紧状况呈现稳定

的状态。
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Influence of mistuning bolted joints on dynamic characteristics of
thin-walled cylinder

YAO Xingyu*

(Aviation Engineer Institute，Civil Aviation Flight University of China，Guanghan 618307，China)

Abstract： The performance degradation of bolted joints is a problem which should be considered for the safety
of aero-engine. The concept of preload mistuning of bolted joints can characterize the performance degradation, and
the  preload  mistuning  amplitude  and  the  preload  mistuning  ratio  are  used  to  illustrate  the  state  of  the  preload
mistuning. The influence of mistuning bolted joints on the dynamic characteristics of thin-walled cylinder was studied
based on the combination of preload mistuning with the improved thin-layer element method of bolted joints. First of
all,  the  deterministic  analysis  of  the  influence  of  preload  mistuning  on  the  thin-walled  cylinder  was  proposed,
including  the  influence  of  the  natural  frequency  and  steady-state  response.  Moreover,  the  influence  of  preload
mistuning  on  the  probabilistic  response  characteristics  of  thin-walled  cylinder  was  researched  considering  the
randomness of bolt preload. The results indicate that the separation degree of the same-order natural frequency of thin-
walled  cylinder  increases  with  the  decrease  of  preload  mistuning  amplitude,  and  presents  a  “ double  peak”
characteristic with the increase of preload mistuning ratio. The preload mistuning makes the frequency corresponding
to the response peak of thin-walled cylinder reduce but the amplitude increase. The random preload mistuning makes
the  frequency band of  the  response  peak  point  wider,  and  when the  input  parameter  is  exponential  distribution,  the
output parameter is Weibull distribution.

Keywords： bolted joints；improved thin-layer element method；preload mistuning amplitude；preload mistuning
ratio；thin-walled cylinder；probabilistic analysis
 
　Received：2021-08-16；Accepted：2021-12-24；Published Online：2022-01-25 09：14

　URL：kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20220124.1747.007.html

　Foundation items：Key Project of Civil Aviation Flight University of China (ZJ2019-05); General Project of Civil Aviation Flight University of China

(BJ2016-03)

 * Corresponding author. E-mail：yaoxingyu@buaa.edu.cn 

1246 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年

https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.1177/0954410016643978
https://doi.org/10.1177/0954410016643978
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.1177/0954410016643978
https://doi.org/10.1177/0954410016643978
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.1177/0954410016643978
https://doi.org/10.1177/0954410016643978
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.3969/j.issn.1671-1815.2021.16.054
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13465/j.cnki.jvs.2015.20.005
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.13700/j.bh.1001-5965.2014.0796
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.6052/j.issn.1000-4750.2020.04.ST01
https://doi.org/10.1177/0954410016643978
https://doi.org/10.1177/0954410016643978
kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20220124.1747.007.html
mailto:yaoxingyu@buaa.edu.cn


书书书

!

!"#$#%&''(

"

)*+,

!

!"#$#%&''(

"

)!"#$#%&'*+,-#$#%.'/0123,4

5678.''09:

#

;:

$%

<:-=>#$#%?@ABCDEFG

&

HI'0JK

&

LM./NOPQF./CDRSTUVWXY1+:Z[

%

<:1\]78.'/0^_

9:

'

`a

!"#$%&'()'*

b]cdefghijklmn

%

<:R]cdopqr

'

1Is

tuv+:wxPy:zg{,'0|}

'

2~�<��

%

!"

-./0123

!+!"

<:�R�cdy�'�

%

!+#"

*�:�E#$#%.'/0��,��.'���

&

�r���E~�

&

�#.'E

��

&

��E��/0

&

�~/0P7FY��

&

K�W'PFW��

&

���.'���/

0

&

��6��E ¡¢£b?@,ABg{

%

#$#%.'/0¤�¥�-�¦�#$#

%��§¨,��©'

&

��ª«

&

��W'P��¬«b¥�,g{­®<:¯°±²

³´

%,

#"

4*56

#+!"

µg�¦�¶·6

&

.'6

&

'06P�¸6

%

#+#"

µg1¹¶º»

'

¼½opq¾¿

'

`ÀÁÂ�ÃÄÅÆ

%

ÇqUÈeÉÃÄÅÆ

'

sÊ

ËÌÍº�ÎÏ

%

#+$"

*ÆÐÑ

'

©Ò��

'

Ó¾ÔÕ

'

Ö×ØÙ

'

gÚÛÜ

'

oÝÞßàáâã

'

àäÞßåÑ

%

#+%"

gæçèéê

(

\gÆë

#

sìÁí¿

-.

îïÚ

$'

º�\gðë

&

ñò

&

y®óô

&

õö

÷ø

#

º�éêùúÁûüý

$'

\gþ�

#

ÿ!",

&

¥#

&

$D�$µ

$'

\g�%&

#/ 0

1

î

$'

\Ó¢'ß

'

()

'

åg

'

*±gh

'

+gÆë

'

º�+gðë

&

ñò

&

y®óô

&

õö÷

ø

&

],

'

+gþ�

'

+g�%&

%

-

&

./012Ð345"ë6�÷ß

'

º���

%

#+&"

º�78n<:9/Ir®:;æ

%

$"

*789:

#

;<=>?

$+!"

<æ=>?@ABP*÷

&

÷CDµEF�:�EG

%

$+#"

Ç<æ>BHEI�ÁJ®<:q¾

'

K�LMNº�

%

OD®;æP

2

î;EQ½m

R<:ÌSTN

'

º��eý;UV:

%

®W³X

'

7YsæZ;

'

G�sÊED7[

%

$+$"

<æs>º�\Ú`®<::z

'

]¾Ðy�º�^_>I�U`eXa<:÷×b

%

<:®E]cdgh©ÒcÉijklIrJK�5ºL

'

Ádefº�gh

%

@ABC

$ 3..343,

!"ô�ij'kl

25

ß

,!

!"#$#%&''(

"

÷×b

DEBF

$

!"#$#%&'+om

6./'6.5

no

G

""

H

$ #.3.$1-237741'1-237413'1-23/644'1-235661

'()*+,( 89:;;<9:;;+'):+=(

>??&(

!

9>*9+9:;;+'):+=(

>??&(

!

@@@+9:;;+'):+=(



ISSN 1001-5965
CN 11-2625/V

Vol.49    No.5

JOURNAL OF BEIJING  UNIVERSITY OF

 AERONAUTICS  AND  ASTRONAUTICS

( 原《北京航空学院学报》） 

北京航空航天大学学报
Beijing Hangkong Hangtian Daxue Xuebao

JOURNAL OF BEIJING UNIVERSITY OF
AERONAUTICS AND ASTRONAUTICS

(JBUAA)
(Monthly, Started in 1956)
Vol.49 No.5   May 2023

Ministry of Industry and Information
Technology of the People’s Republic of China

Beijing University of Aeronautics
and Astronautics   (BUAA)

(Beijing 100191,  P.  R.  China)      

Editorial Board of JBUAA

Editorial Board of JBUAA
(010) 82316698  82316981

82315499  82317448
jbuaa@ buaa.edu.cn

http: //bhxb.buaa.edu.cn

ZHAO Qinping

Administrated  by

Sponsored by

Chief Editor
Edited and Published by
Printed by
Distributed  by
Telephone

E-mail

( 月刊  1956 年创刊） 

第49卷 第5期 2023年5月 

Beijing Kexin Printing Co., Ltd.

《北京航空航天大学学报》

第五届编辑委员会

主  任（主  编）：赵沁平

  （以下按姓氏笔画为序）

副主任（副主编）：丁希仑   王少萍   孙志梅   李秋实   李焕喜   杨嘉陵  

 苗俊刚   相  艳   徐立军   钱德沛   曹晋滨

编  委：马殿富   王  琪   王  聪   邓小燕   王青云   王荣明   刘  宇  

刘  红   江  洁   刘  强   闫  鹏   朱天乐   刘铁钢   齐铂金

陈万春   邹正平   苏东林   杨世春   沈成平   邱志平   宋知人  

杨树斌   张晓林   杨晓奕   杨继萍   李惠峰   吴新开   张瑞丰 

杨照华   宋凝芳   周  锐   林宇震   林贵平   战  强   姚仰平  

胡庆雷   赵秋红   段海滨   赵巍胜   席  平   郭  宏   徐  洁

徐世杰   郭洪波   康  锐   翟  锦   熊华钢   

 
 
 
 

第
五
期 (

总
第
三
六
三
期)  

第
四
十
九
卷

 2023 05

二
〇
二
三
年

主管单位 中华人民共和国工业和信息化部

主办单位 北京航空航天大学

主  编 赵沁平

编辑出版 《北京航空航天大学学报》编辑部

邮  编 100191
地  址 北京市海淀区学院路37号
印  刷 北京科信印刷有限公司

发  行 《北京航空航天大学学报》编辑部

发行范围 国内外发行

联系电话 (010) 82316698 82316981
 82315499 82317448

电子信箱 jbuaa@ buaa.edu.cn

中国标准连续出版物号：   
ISSN 1001-5965
CN 11-2625/V 国内定价：  50. 00 元 / 期


	F1
	bjhkhtdxxb-2023-5_online_merge
	2023 年 5 期目录
	北斗卫星反射信号岸基海面高度反演精度的评估
	基于空调正弦送风的清除客舱引气污染物方法
	基于ADRC的电传动飞机牵引车控制系统设计
	一种用于SLAM的IMU状态优化加速器设计
	非合作目标弹道系数解算研究及应用
	基于时空图卷积神经网络的离港航班延误预测
	基于本体知识库的遥感图像智能定轨
	各向异性增材制造构件的超声阵列全聚焦成像
	基于平流层飞艇的空基伪卫星路径规划算法
	Herbst机动中的摇滚运动试验研究
	飞机轮组滑水行为与道面积水附加阻力
	竖直螺旋管中超临界RP-3航空煤油换热数值研究
	不确定风场下平流层浮空器全局路径规划
	星载相控阵天线传热路径设计与热流分析
	基于主被动层析融合的碳烟火焰多参数场重建
	采用花朵授粉算法的等几何边界元形状优化
	动力系统布置对于翼身融合飞机气动特性的影响
	基于CEEMD与改进的ELM旋转整流器故障诊断
	基于分层优化的多源融合定位方法
	执飞任务中剩余脑力负荷量化评估模型
	基于ERWOA的多输出MPRM电路面积优化
	基于双频扩张状态观测器的无人机抗扰控制
	基于自适应神经网络鲁棒观测器的EHA故障诊断与容错控制
	人工平动点附近混合推进航天器编队滑模控制保持
	高动态场景下的极化空时零陷展宽算法
	失谐螺栓连接对薄壁圆筒的动力特性影响

	F3
	F4

