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飞行器旋转翼折展过程动稳定性研究进展
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摘　　　要：旋转翼是一种可绕固定轴旋转变体的机翼，广泛应用于新型无人机、巡飞弹、航

空炸弹等飞行器，其折展过程中的动稳定特性是决定旋转翼飞行器设计成败的关键基础问题。基于

此，梳理了近年来飞行器旋转翼折展过程动稳定机理的研究进展。介绍了旋转翼发展历程及其面临

的折展动稳定关键问题；从非定常气动数值模拟、非定常动态特性数值模拟、CFD/RBD 一体化耦

合数值模拟 3 个层次阐述了折展过程动稳定数值模拟进展；介绍了旋转翼折展扰动下的非线性动力

学建模及动稳定性分析的现状；分析了旋转翼折展动稳定性机理的风洞试验验证情况；总结了旋转

翼折展过程动稳定研究面临的科学问题，并提出了可行的研究方向。

关　键　词：非定常流；旋转翼；气动运动耦合；动力学机理；动态分析

中图分类号：V211；V212
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1053-12

 
旋转翼是一种绕固定轴旋转变后掠的机翼，具

有激波减阻、宽速域飞行、结构紧凑、高可靠变体

等优点，其设计理念广泛应用于新型无人机、远程

巡飞弹、便携式导弹、航空制导炸弹等飞行器。然

而，在旋转翼飞行器发射展开和折叠回收 (简称折

展，主要是新型蜂群无人机具有回收需求)过程中，

飞行器存在复杂的翼身流动干扰和气动/运动耦合

问题，蕴藏多种扰动因素影响的稳定性动力学机

理。在飞行器旋转翼折展机动飞行时，存在大气湍

流、非对称转捩和底部干扰等因素。同时，由于机

翼后掠角快速持续变化，加剧了转捩、分离、旋涡

等复杂现象的动态演化，使流动呈现强烈的非定常

特性，给飞行器带来运动耦合下的气动效应。此

时，气动力和力矩呈现非线性特征，且随着机翼折

展，气动参数发生剧烈变化。非对称的气动力矩使

得飞行器出现滚转运动，致使横航向气动力矩显著

增大，纵向压心移动引起俯仰力矩变化，同时受自

身转动惯量的影响，飞行器极易发生滚转运动与俯

仰或偏航运动的叠加，形成气动和运动耦合。这种

耦合现象使旋转翼飞行器的横向运动快速失稳，航

向和纵向稳定性减弱，严重影响旋转翼飞行器的运

动稳定性，甚至产生某些颠覆性后果，造成飞行失

控，危及飞行安全。因此，深入研究飞行器旋转翼

折展过程的复杂流动和气动特性，探索其稳定性机

理，对发展旋转翼飞行器具有重要意义。

目前，飞行器运动稳定性分析通常基于线化小

扰动理论，结合动导数建立气动力和运动模型。针

对旋转翼折展过程气动外形快速变化出现的具有

明显非线性特征的气动/运动耦合问题，传统动导数

概念不再成立，且难以准确表征其运动稳定性，而

应该采用广义的动稳定性参数来描述。事实上，分

析旋转翼折展过程的动稳定性，飞行器运动可描述

为纵横向耦合的旋转翼高频快速折展运动和全机

低频六自由度运动。

针对这类旋转翼折展高频/全机低频的耦合运

动情况，本文开展计算流体力学和刚体动力学 (compu-
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tational  fluid  dynamics/rigid  body  dynamic， CFD/
RBD)一体化数值模拟，分析旋转翼折展过程的流

动机理，并将气动力负载的影响表示为瞬时运动状

态参数及其导数的函数；在此基础上，通过非定常

气动降阶和扰动参数建模分析，揭示折展过程气动

力特性及其受扰运动的稳定性机理，并进一步探析

产生扰动的流动微观特征及其背后的动力学机

理。数值模拟和建模分析的合理性往往通过典型

状态的风洞对比试验来实现流动机理与运动稳定

性机理验证，因此，本文从飞行器旋转翼发展历程

及其折展动稳定问题入手，重点阐述与旋转翼折展

过程动稳定相关的 CFD/RBD一体化耦合数值模

拟、动稳定建模分析和风洞对比试验验证等研究现

状，对折展过程动稳定科学问题形成总结，为研究

提出可行的方向。 

1　旋转翼发展历程及折展动稳定问题

旋转翼飞行器布局概念在 20世纪 40年代提

出，此后设计了多种旋转翼飞机概念方案。20世

纪 70年代，Jones[1] 对旋转翼布局飞行器的阻力进

行了深入细致的研究，根据高速空气动力学理论提

出高速飞行时，兼顾左右对称性和前后对称性的体

积分布阻力最小，揭示了旋转翼布局相比于普通后

掠翼布局具有优越的减阻特性 [2]；同时，Holdaway
也通过跨声速的风洞试验验证了斜置翼具有优越

于后掠翼的减阻特性 [2]。在这些研究的基础上，

1979年 ，NASA开展了旋转翼飞行器 AD-1计划 ，

AD-1飞机及其旋转翼折展示意如图 1所示，该飞

行器的机翼仅采用一套中央变后掠机构，结构质量

更轻，后掠角变化范围达到 0°～60°，当后掠角为零

时，可以保证良好的起飞特性及低速飞行时的升力

特性，高速飞行时，则通过改变旋转翼的旋转角来

降低飞行阻力，从而改善飞行器的飞行品质，有效

扩大飞行器的飞行包线。AD-1计划成功验证了旋

转翼飞机低速飞行的可行性，但在试飞中发现，当

左侧机翼向前偏至某角度时，机翼负载陡增，变形

严重，并导致飞行品质急剧恶化，最终计划中止。

AD-1是旋转翼飞行器发展史上一个重要的里程

碑，为斜置旋转翼折展研究提供了宝贵的数据和经

验，但该计划并没有将旋转翼变体飞行器的真正优

势完全体现出来。

近年来，随着无人飞行器研发的进步，旋转翼

技术得到了快速发展，并越来越多地应用于新型蜂

群无人机、远程巡飞弹和航空灵巧炸弹等飞行器。

典型的，如美国“蝎子”轻型灵巧制导炸弹和“小精

灵”蜂群无人机计划，典型旋转翼飞行器示意如图 2

所示。“蝎子”采用上单弹翼和 X尾翼布局，其弹翼

在弹体上方可旋转折展；“蝎子”挂在发射架或装

在发射筒中时，弹翼和弹体平行；高速发射后，“蝎

子”的弹翼快速旋转至与弹体呈 90°夹角，大大提高

了射程，能够实现灵巧制导高亚声速和超声速攻

击。“小精灵”蜂群无人机采用下单弹翼和 X尾翼

布局，其弹翼在弹体下方可旋转折展，弹体上方具

有回收对接装置，目前，“小精灵”蜂群无人机计划

的研究还处于发射和回收的飞行试验验证阶段。

综合旋转翼的发展历程，旋转翼折展稳定飞行

可概括为 3类情况：①以典型模态切换特征的斜置

旋转翼折展和展开过程；②以高亚声速和超声速飞

行为主的旋转翼展开过程；③以发射回收为特征的

亚声速旋转翼展开和折叠过程。

针对折展稳定飞行情况，旋转翼折展过程主要

面临气动机理不明、动力学建模方法有待深化、试

验方法有待发展等问题。

 

图 1    AD-1飞机及其旋转翼折展示意图

Fig. 1    Schematic diagram of folding and spreading of its

rotating variant wing the AD-1aircraft as well as the

rotating variant wing

 

(a) “蝎子”发射前旋转翼折叠和发射后展开

(b) “小精灵”发射前旋转翼折叠和发射后展开

(c) “小精灵”回收前旋转翼展开和回收折叠

图 2    典型旋转翼飞行器示意图

Fig. 2    Schematic diagram of typical rotary wing aircraft
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1） 旋转翼的折展过程，必然带来飞行器质量分

布的持续变化和绕流流动的剧烈变化，从而产生固

定翼飞行器所不具备的机翼旋转运动而带来的部

件之间的气动干扰，以及旋转变形过程中由于飞行

器左右不对称而带来的纵/横向耦合干扰，进而影响

飞行器整体的运动稳定性，同时，这些特有的现象

还会随着旋转翼折展速率等参数的不同而产生变

化，需要综合风洞试验、数值计算和建模仿真等多

种方法，揭示其中机理。

2） 旋转翼折展过程，飞行器存在大气湍流、非

对称转捩和底部干扰等因素，同时，机翼后掠角快

速持续变化，加剧了转捩、分离、旋涡等复杂现象

的演化，这会形成复杂飞行扰动，使飞行器气动/运
动耦合非线性动稳定特性；而针对具有强物理背景

的飞行扰动和非线性动稳定分析，目前并不具备通

用的建模方法。

3） 目前，常规风洞试验、模型及其部件是相对

静止的，难以真实模拟旋转翼折展过程中机翼运动

带来的非定常复杂绕流流动，获取的气动特性不真

实，针对旋转翼折展过程的实际模拟需求，需要发

展静动态结合的试验模拟方法。 

2　旋转翼折展非定常数值模拟现状

旋转翼折展为快速旋转运动过程，飞行器具有

复杂非定常特征：①流动包含多尺度的旋涡运动，

旋转翼后掠角快速持续变化加剧了旋涡运动与破

裂；②流场是多频甚至耦合的，往往具有不同频率

的振荡运动及耦合运动，如旋转翼快速折展非对称

前缘涡和机身高频分离涡的耦合；③流动是非定常

演化的，随折展参数变化，由周期振荡解逐渐演变

为多周期、准周期或混沌运动。

针对旋转翼折展过程开展数值模拟，是评估分

析飞行器非定常动态特性及其机理的基础，其研究

现状体现在 3个层次：以基本气动特性和流动特征

分析为主的非定常气动数值模拟、以变可信度动稳

定参数评估为主的动态特性数值模拟、以气动和动

态模拟为基础的耦合旋转翼折展的 CFD/RBD一体

化耦合数值模拟。 

2.1　非定常气动数值模拟

针对飞行器旋转翼折展过程进行气动分析，其

核心问题是如何高效高精度地实现非定常气动数

值模拟，非定常气动数值模拟的关键技术有时间推

进方法和湍流模拟。

在时间推进方面，双时间步方法是目前时间精

度计算非定常问题的最广泛、最有效的方法。该方

法一经提出就备受关注，并迅速用于非定常数值模

拟。双时间步方法在冻结的真实时刻上引入类牛

顿迭代的子迭代过程，通过子迭代过程弥补近似处

理带来的时间精度损失，达到非定常计算时间精度

要求。双时间步方法原理简单且易编程实现，物理

时间步长的选取不受稳定性条件的限制，可依据物

理问题的精度要求来确定，在子迭代过程中可采用

各种定常计算的加速收敛技术；同时，双时间步适

合引入预估校正方法，在旋转翼折展时气动/运动耦

合求解方面具有较好的潜力。

在非定常湍流模拟方面，依据精确度可分为直

接数值模拟 (direct numerical simulation，DNS)、大涡

模拟 (large eddy simulation, LES)、湍流模式理论雷

诺平均数值模拟 (Reynolds  average  Navier-Stockes，
RANS)及介于 RANS和 LES之间的混合方法，如脱

体涡模拟 (detached-eddy simulation, DES)[3]。相比传

统 RANS方法，DES类方法的一大优势是对大分离

问题特别有效，且网格需求量又远远小于 LES方

法，给工程实际问题提供了解决之道，得到了广泛

的应用。但针对旋转翼折展这类复杂高动态且计

算量过大的流动问题，DES类方法难以兼顾动网格

技术插值精度需求，无法获得足够精细的转捩、激

波等流动特征，目前应用最多的仍是非定常 RANS
方法。大量的工程实用表明，发展一种对任何流动

都具有高精度模拟能力的湍流模型几乎是不可能

的，但针对旋转翼折展过程发生分离、转捩和激波

等的特殊流动，从应用最广的湍流模型着手改进仍

是可能的。因此，近年来，从湍流模型着手，进行分

离流和可压缩性修正 [3]，并引入具有改进的转捩输

运方程，综合改善高频湍流转捩和低频脱体涡模拟

能力对提高旋转翼折展过程湍流模拟精度和效率

具有较好的参考价值。以 SST湍流模型为例的转

捩改进如下：

Flength =min
(
(0.1exp

(
0.022Re

θt +12
)
+0.45,300

)
（1）

Reθt = 803.73(Tu+0.606 7)−1.027Fλ,K （2）

Fλ,K =


1+Fλe−Tu/3λ ⩽ 0

1+FK

(
1− e−2Tu/3

)
+0.556 ·

(
1− e−23.9λ

)
e−Tu/3;

λ > 0

（3）
∂Reθt
∂t
+u j

∂Reθt
∂x j

= Pθt +
∂

∂x j

ïÅ
v+

vt

σγ

ã
∂Reθt
∂x j

ò
∂γ

∂t
+u j

∂γ

∂x j
= Pγ −Eγ +

∂

∂x j

ïÅ
v+

vt

σγ

ã
∂γ

∂x j

ò
（4）

Flength

Reθt

式中： 为修正的经验函数关系式，通过其控制

转捩区长度； 为当地动量雷诺数，采用 Keerati
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Reθt γ

Pγ Eγ

u j v vc

σθt σγ

给定的函数来确定 [4]； 为转捩动量雷诺数； 为

间歇因子；Tu 为湍流度；Pθt 为转捩动量雷诺数输运

方程产生项； 为间歇因子输运方程产生项； 为

间歇因子输运方程破坏项； 为速度； 和 分别为

层流和湍流运动粘性系数； 和 分别为捩动量

雷诺数和间歇因子输运的扩散项常数。 

2.2　非定常动态特性数值模拟

旋转翼折展是一个动态过程，面临复杂的动态

气动力和动稳定性问题，飞行器的气动力会随着飞

行姿态的改变而呈现非定常、非线性的变化，气动

力不仅取决于当前飞行姿态及其变化率，还依赖于

流动变化的历史过程，气动力系数的变化也不具有

导数特征，传统上基于小扰动理论提出的动导数概

念不适合表征飞行器的动稳定性，可采用动稳定性

参数或组合参数来描述飞行器的非线性动态特

性。但由于气动建模是动稳定性分析必不可少的

基础，而气动建模往往以气动力系数和导数作为基

本参数，因此，动导数在气动建模的参数方面也是

不可或缺的，同时还需关注动导数的非线性或其相

关的组合参数。

目前，获取动稳定参数的主要方法有工程估

算、数值模拟、风洞试验和飞行试验。工程估算主

要是经验、半经验方法，亚声速以细长体理论、升

力面理论为主 [5]，超声速、高超声速主要是基于牛

顿理论或活塞理论发展而来的方法 [6-8]。工程估算

具有简单、高效的特点，并且结果具有一定精度 [9]，

但其对复杂外形适应能力较差且不能预估黏性效

应的影响。

近十几年来，采用非定常数值模拟强迫振动

或自由振动求解动导数成为主流，国内外涌现了大

量该方面的研究工作 [9-14]。其中，任玉新等 [10]、刘

伟 [11]、袁先旭 [12] 等在中国较早采用非定常 CFD方

法模拟强迫振动求解动导数，数值模拟了尖锥、钝

锥、导弹、弹道外形等典型外形的强迫振动流场，

并辨识其静、动稳定性参数。范晶晶等 [15] 尝试了

有翼导弹外形大攻角下动导数的模拟。郭东等 [16]

应用网格速度法模拟飞行器俯仰振荡求解动导

数。此外，还有部分研究将时间谱方法应用于非定

常流场的求解，采用频域方法模拟具有明显周期特

征的强迫振动过程，辨识静、动稳定性参数[17]。

综合来看，绝大部分数值计算的是三通道阻尼

导数，其与旋转翼折展相关的重要阻尼参数（包括

交叉导数、洗流时差导数及马格努斯力矩系数导数

等）较少涉及。相比主阻尼导数，其他数的计算难

度较大，不确定度较高。由于这些动稳定参数的量

值较小 [18]，需要数值模拟不仅能捕捉旋转翼折展过

程的流动非对称现象，还要能够精准计算表面摩擦

阻力。目前，对于旋转翼折展这种刚体运动状态，

难以从理论上给出动稳定参数计算不确定度的估

计方法，动稳定参数的描述和计算工作还需加大研

究力度。 

2.3　CFD/RBD一体化耦合数值模拟

在旋转翼折展过程中，飞行器的空气动力与旋

转翼折叠和展开、全机机动运动是密不可分的，

CFD/RBD一体化耦合数值模拟成为飞行器动态研

究的必然选择。CFD/RBD一体化耦合数值模拟技

术常用于预测飞行器动态特性 [19]，可以提供接近实

际的飞行运动轨迹、姿态、气动参数及丰富的流场

信息[20]，分析飞行动稳定性、极限环振动参数 (频率

和振幅)及分岔参数 [21]，直观反映飞行品质。与强

迫振动法单纯获得动导数相比，一体化方法可以进

行物理机理及动力学机制方面的研究 [22-23]，还可以

进行多自由度的计算，有效弥合了纵横向的多自由

度耦合效应。

CFD/RBD一体化耦合数值模拟涉及流体控制

方程和运动模型方程的耦合求解。在数值模拟过

程中，通过求解流体控制方程可以获得气动力、力

矩，积分运动模型方程可以获得位置、姿态和速

度、加速度，二者交替提供参数，互为输入和输出，

逐步沿时间推进，从而模拟整个运动过程。CFD/
RBD耦合形式有松耦合和紧耦合 2种。紧耦合算

法理论上流动和运动的误差同时收敛，可消除流动

与运动求解过程中的时间滞后，但需要刚体运动方

程参与内迭代，为达到二阶时间精度，需要反复迭

代多次并频繁生产动态网格，求解计算量较大，动

态网格鲁棒性较低，目前实际应用较少。松耦合算

法交替求解流动控制方程和刚体动力学方程，简单

且易于实现，但由于 2个子系统积分时间不同步

(两者存在一个时间步长的延迟)，为保证整个系统

的稳定性和计算准确性，往往需要采用较小的时间

步长。对于气动/运动的紧耦合并行计算，考虑到需

要在双时间步的内迭代步中对流动和运动控制方

程进行同步迭代 [24]，二者数据交换频繁，同时计算

方法一经确定后很少改动，因此，直接在原始 CFD
代码中添加运动求解代码，并进行整体编译，可以

有效提高计算效率 [25]。图 3给出了气动/运动耦合

并行计算流程，图 4为该流程对应计算的网格重叠

和流场示意图。

目前，国内外结合重叠网格或非结构重构等动

网格技术，CFD/RBD一体化耦合数值模拟广泛应

用于飞行器抛罩、抛壳、抛弹、抛副油箱、飞行器

级间分离、助推分离、子母弹抛撒等多体运动问
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题。在面向旋转翼折展的非对称大幅度复杂动态

问题时，相比弹性网格、非结构重构等方法，基于重

叠网格的动网格技术具有更高的精度优势。然而，

重叠网格技术在鲁棒性、效率和精度等方面仍有进

一步提升的需求，特别是对分布式装配技术的研

究，明显滞后于 CFD并行求解器，需要发展高效鲁

棒、自动化程度高、与并行求解器性能匹配的重叠

网格分布式装配算法。 

3　旋转翼折展稳定性动力学建模分析

在旋转翼折展过程中，飞行器受扰运动，基于

数值模拟的数据参数，需要开展折展扰动下的非线

性动力学基本建模、扰动参数建模及受扰全过程的

动态稳定性分析研究。 

3.1　旋转翼折展过程的非定常气动建模

针对旋转翼折展气动/运动强耦合可能带来的

不稳定、强非线性问题，非定常气动建模是研究旋

转翼飞行器动态特性的重要支撑技术。

传统的气动建模由早期预估瞬时运动参数变

化和载荷的线性关系发展而来 [26]，采用以稳定性导

数为基础的线化模型，难以对非定常气动力特性进

行严谨表达。为此，Tobak[27] 提出了非线性阶跃响

应的非定常气动建模方法，从数学上对气动力进行

了严密且通用的表达，但由于建模采用积分形式，

与微分形式的运动方程耦合困难，难以用于分析飞

行品质。为改进这些不足，Murphy等 [28] 指出气动

力系数对阶跃输入的响应呈指数衰减规律，发展出

新的通用积分模型，并用于战斗机非定常气动力的

预测，取得了较好的成效。为进一步克服积分模型

的使用困难，Goman等[29] 发展了一种新微分形式的

非定常气动力模型——状态空间模型，该模型建模

过程引入流场内部状态变量 (如流动分离点位置)，
将气动导数表达成内部状态变量的函数，成功用于

多种飞行器大迎角非定常气动特性的预测，其与传

统线性模型形式类似，可用作飞行品质分析。在此

基础之上，状态空间模型经过进一步推广，使气动

载荷与物理流动现象关联，提出了时间常数，完成

了三角翼横侧向的非定常气动力建模，模型与试验

结果吻合很好 [30-36]。为提高状态空间模型效率，汪

清等 [30] 将非线性非定常效应的气动力增量表达为

一阶微分方程，提出了改进的非定常气动力状态空

间模型，并成功应用于 F-18等飞机的大迎角非定常

气动力分析。与此同时，基于流场特征的新分析方

法得到了快速发展，主要包括本征正交分解 (proper
orthogonal  decomposition，POD)方法 [31-33] 和谐波平

衡 (harmonic balance，HB)方法 [34-36]。基于流体计算

模型的输入响应获得正交基，模型的状态量可视为

该组正交基的线性叠加，通过增加模型阶数更准确

地模拟实际流场运动特性。这类方法通常在流场

分析方面具有优势，但由于考虑整个流场状态特

性，模型较为复杂，阶数较高，不便用于全机复杂动

态分析。

近年来，随着智能科学和多学科交叉融合的迅

速发展，非定常气动力建模领域大量引入了智能算

法，如Volterra级数方法[37-38]、线性状态空间模型[39-40]、

自 回 归 移 动 平 均 (auto  regressive-moving-average，
ARMA)模型[41]、基于人工神经网络的替代模型[42-43]、

径向基函数 (radial basis function，RBF)插值 [44-45] 和

Kriging模型[46-47]、支持向量机 (support vector machine,
SVM)方法[48]、极限学习机 (extreme learning machine，
ELM[49])等。依据这些算法的非定常气动力建模并

不关注内部函数关系，将气动力参数和状态量之间

的关系看作“黑箱”，通过训练高质量的样本数据

 

内迭代

来流参数 初始网络

n时刻气动/

运动参数

预测n+1时刻
运动参数

n+1时刻
网格

求解n+1时刻
气动力

修正n+1时刻
运动参数

更新n+1时刻
网格

内迭代收敛或
达到最大迭代

步数?

N

动网格技术

Y

n=1

图 3    气动/运动耦合并行计算流程[24]

Fig. 3    Flow chart of aerodynamic/motion coupling parallel computing[24]
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C
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−0.14
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−0.71
−1.00

图 4    基于网格重叠的计算网格和流场示意图

Fig. 4    Schematic diagram of calculation grid and flow field

diagram based on grid overlap
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来建立非定常气动力模型。因此，这类建模方法可

称为系统辨识方法。系统辨识方法虽然能精确地

预测样本值范围内的结果，但其外插能力一般，当

系统参数较多时，计算量是极其巨大的，甚至可能

导致无法辨识。相比传统方法，这些智能算法模型

以“样本数据”为根基，并不关注流场特性，容易缺

乏明确的物理背景支撑。

综合以上非定常气动建模现状，针对旋转翼折

展时的全机动态特性，系统辨识方法具有更好的预

测精度，但需要优化、提高效率，并结合动力学仿真

分析来强化其物理背景。 

3.2　旋转翼折展过程的扰动参数建模

在旋转翼折展过程中，除宏观的全机动态特性

之外，微观的复杂流动带来了飞行参数的扰动，使

飞行器存在气动建模物理背景弱、扰动影响和机理

不明的问题。因此，旋转翼折展过程的扰动参数建

模分析越来越受到关注。现阶段，主要研究扰动参

数建模[50-51] 及流动机理分析[52]、基于智能算法的随

机型扰动参数建模[53-55]。

开展扰动参数建模及流动机理分析，将深度探

析产生扰动的流动微观特征及其背后的动力学机

理。比较有前景的方法是采用长短时记忆 (long
short-term memory，LSTM)神经网络建立流动特征

与飞行扰动参数关系模型 [53-54]，提取转捩位置、湍

流区大小、激波位置、分离区位置等流动特征作为

输入变量，输出变量为飞行器扰动幅度、频率、姿

态角及其变化速率等飞行扰动参数，利用深度学习

建立输入和输出之间的非线性数学关系。基于

CFD高精度求解器计算获得包含输入变量和输出

变量的训练样本、测试样本，基于训练样本确定深

度学习参数，基于测试样本评价模型在训练过程中

的表现及作为最优模型的选择标准，建立流动特征

与飞行扰动参数关系的 LSTM神经网络模型。基

于深度学习的流动特征与飞行扰动参数建模分析

过程如图 5所示。
 
 

飞行扰动参数

流动特征:

转捩位置
湍流区大小

…

高精度非定常
求解器

飞行扰动参数:

扰动幅度、频率、
姿态角及变化速率

…

深度学习

流动特征与飞行扰动
参数关系模型

指定工况
流动特征

输入数据 输出数据

图 5    基于深度学习的流动特征与扰动参数建模过程

Fig. 5    Flow characteristics and disturbance parameter modeling

process based on deep learning
 

在扰动幅度、频率、姿态角及其变化速率等参

数影响下，旋转翼折展动力学模型受扰变化，针对

扰动参数建模，重点在于开展气动降阶模型修正。

基于修正后的动力学模型，分析评估扰动参数对飞

行运动稳定性的影响机理。

在气动降阶模型修正时，典型的方式是采用极

限学习机，开展随机型气动降阶建模，并基于扰动

参数完成降阶模型修正 [55]。气动降阶模型由原理

的自变量转化为随机自变量，输出变量仍为气动导

数，建立随机型气动降阶模型；基于扰动幅度、频

率、姿态角及其变化速率，开展基于扰动参数的降

阶模型修正。建模全过程如图 6所示。

考虑扰动幅度、频率、姿态角度变化，随机型

气动降阶模型中的参数表达为扰动幅度、频率的多

项式函数，针对这些函数关系式的参量需要进一步

辨识，现阶段辨识主要采用优化算法，常用的有粒

子群、遗传算法等。 

3.3　旋转翼折展动稳定性分析

旋转翼折展是飞行器变体的过程，其稳定性分

析问题始终是旋转翼飞行器研究的焦点，是关系飞
 

随机运动数据 高精度非定常求解器 随机运动的
气动力数据

极限学习机

非线性非定常
气动力降阶模型

气动导数预测
指定工况
运动参数

输入数据 输出数据

图 6    基于极限学习机的随机型气动建模过程

Fig. 6    Process of stochastic aerodynamic modeling based on limit learning machine
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行器是否可控、如何控制的基础性问题。相比固定

翼飞行器，变体飞行器存在折叠、旋转等变形过程，

该过程中流动特性复杂，存在非对称转捩干扰、激

波诱导的边界层分离、旋涡的运动与破裂等复杂现

象 [9]，飞行器的本体动力学特性也会随着飞行器的

变形而改变，两者相互作用会诱发严重的气动/运动

非线性耦合干扰，由此引发的稳定性问题受到国内

外长期持续关注，主要是在气动和扰动参数建模的

基础上，针对飞行器变体的非线性动稳定性分析及

控制器设计进行了大量研究。

乐挺等 [56-59] 推导了 Z型翼飞行器纵向运动动

力学方程，采用 CFD方法通过准定常分析了 Z型

翼折叠过程的动力学特性。Henry[60] 和殷明[61] 等基

于 Jacobi线化方法，针对变翼展变体飞行器进行了

线性参变系统的建模，分析了变形过程中系统的变

化特性。Henry[62] 基于小扰动线性化方程，研究了

伸展翼变形过程机翼伸缩对飞行器滚动、螺旋和荷

兰滚模态的影响。金鼎等 [63] 分析了折叠机翼变形

过程飞行器纵向运动的稳定性。Beaverstock[64] 分
析了变体飞行器的动态性能，并优化了飞行器的折

叠翼翼型和飞行控制系统。Seigler等 [65-66] 基于慢

变系统理论，通过构造参数依赖的 Lyapunov函数，

分析了变展长、变后掠和变尾翼速率对系统瞬态稳

定性的影响，给出了变体过程满足一致稳定的变体

速率上界。Shi和 Wan[67] 建立了显含变体速率的飞

行器动力学方程，通过求解方程特征值，得到了系统

稳定的变体速度上界。张杰、吴森堂[68] 和李文成[69]

将变展长、变后掠角的变体飞行器简化为多刚体系

统，采用 Kane方法建立动力学模型，分析了机翼变

体运动对飞行器动力学的附加影响。杨贯通等 [70]

采用 Newton-Euler方法建立了变后掠变展长飞行器

的五刚体动力学模型，推导了变体产生的附加气动

力和力矩，基于纵向解耦简化和准定常假设，分析

了不同变体形式和速度下飞行器的纵向动态响应。

旋转翼飞行器折展过程相比传统变体飞行器

具有变形模式相对简单、模态间耦合较大等特点。

传统变体飞行器的动态性能研究方法虽在旋转翼

折展过程的研究中具有一定的指导意义，但由于旋

转翼的折展过程是一个强非线性系统，飞行器的动

态特性会随着旋转翼折展角度的不同存在很大差

异。现有的动态响应研究方法多将整个折展过程

看成一个慢时变系统进行研究，不能完全反映多个

阶段的响应特性，对后续控制系统的设计提出更大

挑战。针对旋转翼折展过程的强非线性特点，类比

多模型自适应控制理论，需要研究基于多模型的旋

转翼飞行器动态响应与模态分析技术，实现多个飞

行模态下的响应分析。 

4　旋转翼折展风洞试验现状

现阶段，风洞试验仍是旋转翼折展过程动稳定

机理验证最主要的研究手段，能够与数值模拟相互

校核对折展典型状态的动稳定性进行分析。国内

外的风洞试验主要针对固定翼航空航天飞行器，建

立了较为成熟的试验技术，主要包括研究基本气动

特性的测力、测压等各类静态试验，获得模型在固

定马赫数、雷诺数、迎角等试验状态下的气动力特

性、舵面效率、纵横向静稳定性及表面离散点的压

力分布等基本气动特性。

针对旋转翼折展进行试验研究，直接相关的有

飞行器全机变体和旋转翼折展 2类试验。在飞行

器全机变体方面，长期以来，主要针对对称翼布局

飞行器开展翼面折展有效性验证试验。利用高速

摄影手段获得飞行器对称翼的折展过程影像，利用

风洞流场条件检验不同雷诺数、马赫数、迎角等飞

行状态下作动机构的结构合理性和有效性。在旋

转翼折展研究方面，集中于低速研究，而面向高低

速旋转翼折展过程的复杂流动机理、动态气动特性

试验、动态失稳特性试验，国内外有一定的基础储备。

在飞行器动态气动特性试验研究方面，以小扰

动线化理论建立的强迫振动动导数试验技术为主，

具有代表性的动导数试验设备包括美国 AEDC-
PWT 4T和 16T(16S)风洞中的大迎角、大载荷俯

仰、偏航和滚转动导数试验设备，可以测量模型的

俯仰、偏航、滚转阻尼导数、交叉导数和交叉耦合

导数。贺中等 [71] 建立了覆盖 0.6 m量级、1 m量级

到 2 m量级的细长体亚跨超声速动导数试验技术。

ϕ ȧ

在动态失稳特性试验研究方面，适用于低速试

验具有代表性的有：美国 Bihrle应用研究所的多轴

试验系统 MAT，德国 DNW-NWB的六自由度动态

试验系统 MPM，英国 Bristol大学的六自由度动态

试验装置 [72]，俄罗斯 TsAGI的俯仰、滚转和偏航三

自由度动态试验系统，史志伟等[73] 在 1 m非定常风

洞中建立的五自由度动态试验装置，邓学蓥等 [74]

在 D4低速风洞中建立的大振幅振荡试验装置；在

高速动态失稳特性研究方面，赵忠良等 [75-76] 建立了

自由滚转试验技术和大角度俯仰滚转单双自由度

强迫振动试验技术，陶洋等 [77] 对翼身组合体、三角

翼、窄条翼导弹、小展弦比飞翼等各类飞行器开展

了试验研究，获得了相关布局飞行器的滚转失稳特

性和气动力动态迟滞特性，动态试验风洞和结果如

图 7 所示，其中， 为滚转角， 为攻角。

基于现有研究基础，飞行器旋转翼折展过程的
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风洞试验主要研究包括不同旋转翼偏角的气动力

风洞考核验证试验、典型状态的表面流谱显示试

验、纵横向动稳定参数试验、旋转翼动态折展过程

的自由滚转试验、旋转翼折展过程的动态测力试

验。试验研究有望对旋转翼折展过程实现计算验

证、气动力分析、典型状态的流动机理和稳定性动

力学机理验证。 

5　结　论

针对飞行器旋转翼折展过程的复杂气动现象

及其诱导的动稳定性问题，国内外主要采用数值模

拟、建模仿真分析与风洞试验相结合的技术方法，

重点研究如何获取旋转翼在不同折展状态下，飞行

器的复杂绕流流动和气动特性，以及纵/横向耦合稳

定性特性；力求揭示复杂气动现象产生机理和纵/横
向耦合运动作用机理；以期厘清旋转翼折展过程

中，不同扰动状态下的运动稳定性动力学特性和机

理。可为更广范围的旋转翼飞行器创新设计提供

基础理论和技术支撑，研究的主要结论和发展方向

如下：

1） 旋转翼折展过程中，翼面快速旋转和全机低

频振动耦合运动过程复杂，针对数值模拟分离/转捩

/激波求解精度差、运动耦合动网格插值误差大、非

定常计算效率低等问题；需要改进 RANS方法的转

捩、分离和激波模拟能力，进而发展基于重叠网格

的 CFD/RBD一体化紧耦合数值模拟方法，分析旋

转翼折展复杂动态气动/运动耦合机理。

2） 针对旋转翼折展过程湍流、转捩、机动动作

等因素引起的复杂飞行扰动，需要强化扰动建模背

后的流动机理；针对旋转翼气动/运动耦合动稳定参

数，需兼顾精度、效率和物理背景；发展基于极限学

习机和深度学习等系统辨识类建模方法，将有利于

高效、高精度地实现旋转翼扰动下的非线性气动力

及其扰动参数建模。

3） 旋转翼折展过程中，飞行器质量分布的持续

变化和绕流流动的剧烈变化，从而产生的机翼旋转

运动而带来的部件之间的气动干扰，以及旋转变形

过程中由于飞行器左右不对称而带来的纵/横向耦

合干扰，都会影响飞行器整体的运动稳定性；这些

问题的解决需要结合数值模拟和随机建模分析，深

入评估典型状态的运动稳定性及其扰动参数的气

动和动力学机理。

4） 目前，常规的风洞试验、模型及其部件是相

对静止的，难以真实模拟旋转翼折展过程中机翼运

动而带来非定常复杂绕流流动，存在获取的气动特

性不真实的问题；在现有试验基础之上，可以在 2.4 m
以上量级的风洞中发展六自由度的流动和气动特

性风洞试验方法，可以从典型流油试验、自由滚转

试验、折展过程动态测力试验角度实现流动特征和

动态稳定性机理验证。
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Research progress on dynamic stability of rotating variant wing
opening and closing process for aircraft

GAN Wenbiao1，*，ZUO Zhenjie2，XIANG Jinwu2，ZHAO Zhongliang3，CAI Jun4，MA Shang3

(1.   Institute of Unmanned System，Beihang University，Beijing 100191，China；

2.   School of Aeronautic Science and Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China；

3.   High Speed Aerodynamics Institute，China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang 621000，China；

4.   Hunan Vanguard Group Co.，Ltd.，Changsha 410100，China)

Abstract： One  type  of  wings  that  may  spin  along  a  fixed  axis  is  the  rotating  variant  wing.  It  is  frequently
utilized in the domains of aviation bombs, cruise missiles, new concept unmanned aerial vehicles, and other aircraft.
Its  dynamics  stability  mechanism  of  opening  and  closing  process  is  a  key  fundamental  question  for  the  design  of
rotating variant wing aircraft.  This paper summarizes the research progress on dynamics stability of aircraft rotating
variant wing opening and closing process in recent years. Firstly, the development history of the rotating variant wing
and the  key  issues  of  dynamic  stability  in  the  opening  and  closing  process  are  introduced.  Secondly,  the  numerical
simulation  of  dynamic  stability  in  the  opening  and  closing  process  is  expounded  from  three  levels:  unsteady
aerodynamic numerical simulation, dynamic characteristic simulation, and CFD/RBD integrated coupling simulation
progress.  The  introduction  covers  the  present  state  of  dynamic  stability  analysis  and  nonlinear  dynamic  modeling
under the rotating variant wing disturbance. After that, the analysis is done on the wind tunnel test results confirming
the rotating variant wing stability. Ultimately, the conclusion is made that scientific problems faced by the research on
the dynamic stability of the rotating variant wing during opening and closing are presented, and the feasible research
directions are proposed.

Keywords： unsteady flow；rotating variant wing；coupling of aerodynamic and kinematic；dynamic mechanism；

dynamic analysis
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机场航班时刻资源管理研究进展

王艳军*，水笑雨，王梦尹
(南京航空航天大学 民航学院，南京 211106)

摘　　　要：繁忙机场都会面临严重的交通拥堵和航班延误问题。解决该问题的一个有效手段

是对机场航班时刻资源进行优化管理。全面介绍了航班时刻资源管理相关的研究进展，系统回顾了

机场公布容量设置、机场航班时刻配置的主要方法和手段。从公布容量确定、单机场、机场网络层

面和机场群航班时刻配置及航班时刻配置技术复杂性等方面，得出机场航班时刻资源优化配置的关

键技术问题。展望了机场航班时刻资源管理的主要方向，并对下一步研究提出建议。

关　键　词：机场容量；时刻分配；容量需求管理；战略流量管理；资源优化

中图分类号：V355
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1065-12

 
大多数繁忙机场都面临着严重的交通拥堵和

航班延误问题，航班时刻需求远远大于机场所能供

给的数量，因此，需要进行容量和需求管理。航班

时刻是“航空器在指定日期和时间，为抵离某个机

场而使用相关基础设施与服务的权利”，是航空运

输系统中最宝贵的资源[1]。航空公司和其他航空器

运营人（以下统称“航空承运人”）基于所分配的航

班时刻制定航班计划，为客户提供航空运输服务。

虽然目前仍没有一个公认的方法评估时刻的价值[2]，

但从中国最近试行的时刻拍卖及伦敦希思罗机场

航班时刻在航空公司之间的转卖，即可窥见航班时

刻价值之巨大，繁忙机场的一个航班时刻价值上千

万美元。由于物理设施资源和运行程序等因素的

限制，机场航班时刻资源有限。航班时刻资源优化

配置能够快速地提高容量利用率，尽可能满足航空

公司航班时刻需求，具有重要的理论意义和应用价

值，受到越来越多的关注[3-4]。本文对机场航班时刻

资源管理的相关研究工作进行了综述，梳理了航班

时刻资源管理研究的最新进展和面临的挑战，为未

来的航班时刻资源管理研究和应用提供参考。 

1　机场航班时刻资源管理基本概念及

方式
 

1.1　航班时刻协调机场

国 际 航 空 运 输 协 会 （International  Air  Trans-
portation Association, IATA）根据机场的供需关系将

机场分为 3个级别：航班时刻协调机场、航班时刻

辅协调机场和非航班时刻协调机场 [5]。其中，航班

时刻协调机场是指满足以下 4个条件的机场：①在

相应的时段内，对机场物理设施使用的需求远远超

过了该机场的容量；②在短期内不可能通过对机场

的物理设施进行改扩建的方式来满足需求；③机场

无法通过自主的航班时刻调整来解决供需不匹配

的问题；④需要一个航班时刻配置的过程，在航班

时刻配置期间必须通过一位时刻协调员来为所有

航空承运人分配进场和离场时刻。

由于航空运输需求具有较强的季节性特征，有

些机场在夏秋（冬春）航季为航班时刻协调机场，在

冬春 （夏秋）航季为非航班时刻协调机场。根据

2022年 1月 5日数据，2022夏秋（冬春）航季世界上

共有 198（170）个航班时刻协调机场和 153（153）个
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航班时刻辅协调机场。中国共有 22个航班时刻协

调机场，是世界上航班时刻协调机场最多的国家。

虽然航班时刻协调机场数量不足全球机场总

量的 6%，但是这些机场为世界上近 50% 的旅客提

供运输服务。因此，合理配置航班时刻具有重要的

现实意义和应用价值。 

1.2　航班时刻配置办法和程序 

1.2.1　航班时刻管理准则

航班时刻配置的方法可分为行政分配和市场

化配置。由于对航班时刻的价值和归属问题存在

较大的争议，大多数国家都采用行政化分配的方

法，即由管理者或第 3方根据一定的规则与航空公

司协调，对机场航班时刻进行配置。IATA在定期

更新的《Worldwide Slot Guidelines》（WSG）中提出一

系列的规则为协调机场和辅协调机场解决时刻分

配问题 [6]。2020年 6月， IATA、国际机场理事会

（Airports  Council  International,  ACI）和世界机场协

调 人 小 组 (Worldwide  Airport  Coordinators  Group,
WWACG)共同发表了第 1版 《Worldwide  Airport
Slot  Guidelines》 (WASG)[5]。各个国家和地区依据

WSG/WASG规则，提出适用于本国或本地区的航

班时刻配置方法和程序。如 2018年 4月中国开始

实施的《民航航班时刻管理办法》用以指导管理机

场的时刻配置 [1]；欧盟国家目前依然采用的方法主

要是基于 1993年发布的航班时刻管理办法 （即

Regulation 95/93）[2]。这些办法实施的目的是保证

航空承运人公平参与航空市场竞争，提高航班时刻

资源高效配置和有效使用等。

WSG早在上世纪就已被提出，虽然之后经过

不断的修订，但仍然存在一些问题。这些规章和办

法仅为航班时刻配置和管理提供了指导性意见，在

航班时刻分配过程中依然存在一些技术问题和机

制问题亟待解决。2020年，美国麻省理工学院的

Odoni对 Regulation 95/93航班时刻规章进行了深刻

的评述，指出欧盟在航班时刻配置过程中存在的关

键问题，并提出相关的解决建议 [7]。本文重点对航

班时刻行政分配中面临的难点重点问题进行分析，

为航班时刻管理者和研究者提供参考。 

1.2.2　航班时刻配置关键概念

1） 航班系列。航班时刻配置中一个关键的概

念，指“航班配置特定运营日（周一至周日的某一

日）的航班时刻，应当占用特定运营日相同的时间；

若无可能，尽量配置在大致相同的时间”[1]。WASG
要求航班时刻系列最小长度为 5，即至少连续 5周

在同一时间（或近似时间）内的时刻。如表 1所示，

3个航空公司申请某一机场（机场 1）的起飞时刻

（起飞时刻 1）。其中，航班 AL123申请下一航季从

2020年 12月 8日至 2021年 2月 6日期间，于每周

二、周四和周六早上 08:00起飞；航班 BL223申请

下一个航季中每天一班的时刻；而航班 CL001申请

下 一 航 季 从 2020年 10月 26日 至 2020年 11月

29日，每周一、周三、周五、周日执行的从机场 1起

飞至机场 4的航班时刻。由此可见，航空公司申请

时刻系列的多样性和时刻管理规则的复杂性将为

优化航班时刻配置大大增加难度。

2） 历史优先权。历史优先权是指航空承运人

在上一个同航季某一时刻系列的实际执行率达到

了 80% 及以上（中国还要求执行的航段要覆盖超

过 2/3航季），航空公司在本航季将有优先权继续使

用该时刻系列，即所谓的祖父权利。该航班时刻系

列被称为“历史时刻”。

执行率为 80% 的规定通常被称为“不使用就

放弃”规则。因此，一些航空公司为了能够在下一

个同航季继续使用该航班时刻，经常会运营一些载

客率非常低的航班。

3） 时刻申请的优先级。航空承运人所提出的

时刻申请可分为 4类：历史时刻、历史时刻调整、

新进航空承运人申请及其他时刻申请。最后一版

的 WSG(第 10版)[6] 和中国的时刻管理办法[1] 中，航

班时刻配置的优先级从高到低的顺序为历史时刻、

历史时刻调整申请、新进航空承运人申请和其他时

刻申请。

根据最新的 WASG[5] 规定，历史时刻和不影响

时刻协调参数的历史时刻调整（如仅改变航班号）

具有第 1优先权，即所谓的祖父权利。这些航班时

刻统称为“未改变的历史时刻”。在分配完未改变

的历史时刻之后，剩余的航班时刻（包含新增的时

刻）都被放入时刻池中进行统一配置。

新进航空承运人申请、非新进航空承运人申请

和影响到时刻协调参数的历史时刻调整享有同等
 

表 1    航空公司申请机场航班时刻系列

Table 1    An example of series of slot request

航班号 机型 运营日 起飞机场1 起飞时刻1 落地时刻1 目的地机场 开始日期 结束日期

AL123 320 周二、周四、周六 机场1 08:00 10:50 机场2 2020-12-01 2021-02-06

BL223 320 周一至周日 机场1 07:10 09:45 机场3 2020-10-25 2021-03-27

CL001 320 周一、周三、周五、周日 机场1 14:00 19:30 机场4 2020-10-26 2020-11-29
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的优先权。其中，新进航空承运人是指在某一机场

特定运营日内持有的航班时刻数量少于规定的航

班时刻数量（如 7个航班时刻）的航空公司。只有

航空公司才具有新进航空承运人资格。按照规定，

时刻池中的 50% 时刻应分配给新进航空承运人。

4） 航班时刻协调参数。航班时刻协调参数或

机场公布容量给出了机场单位时间（通常为 1 h或

15 min）能够分配给航空承运人的时刻数量。一些

机场或将其进一步细分为机场的进场容量、离场容

量和机场总容量，或可分为国际航站楼容量、申根

地区航站楼容量等。

航班时刻协调参数实际上设置了机场可分配

时刻总数的上限。

5） 航班时刻配置流程。航班时刻配置的基本

流程是，时刻协调员或相关机构确定机场的航班时

刻协调参数，航空承运人提出时刻申请，然后由时

刻协调员根据航班时刻协调参数和时刻申请，按照

一定的规则为航空承运人配置航班时刻，如图 1所

示。优化配置的航班时刻应尽量满足航空承运人

的需求，不超出航班时刻协调参数的限制。

 
 

时刻协调机场
机场公布容量 机场运行容量

时刻协调员

时刻协调员

历史时刻确认及调整 航班时刻执行率

航空公司
时刻请求 航空公司航班时刻需求

时刻配置规则

时刻协调员初始时刻分配 新进入航空承运人

5个月

在位航空承运人
优先配置次序

航空公司
时刻协调大会

航班时刻配置结果

制定航班时刻表

1年

2个星期

4个月

4个月

新航季
开始

航
季
开
始
前

图 1    航班时刻配置基本流程

Fig. 1    Basic process of slot allocation

无论是 WASG[5] 还是中国民用航空局实施的

时刻管理办法 [1]，航班时刻资源管理涉及到的 2个

关键环节分别是航班时刻协调参数的确定和航班

时刻初始分配。航班时刻初始分配根据时刻配置

的相关规则将时刻分配给航空承运人。以下将对

机场公布容量确定方法和时刻配置优化模型与算

法进行详细综述。 

2　机场公布容量及其确定方法

航班时刻配置的首要基础是确定机场的公布

容量（或称为时刻容量、协调参数等）。公布容量构

成了现有航班时刻分配方法中的基本概念，表示基

于最大吞吐量的容量管理度量。其规定了每单位

时间在航班时刻协调机场可用于分配的航班时刻

总数，并且通常使用每个协调时间间隔内的计划起

降架次表示。为了更加精细化的管理，公布容量还

可根据不同时间间隔内可用的离场架次、进场架次

和/或总起降架次表示。确定公布容量至关重要，因

为公布容量决定了航班时刻配置过程中的供给侧，

即机场一共有多少航班时刻可以供航空公司使用。 

2.1　典型机场容量的定义及评估方法

机场容量的一个通用定义是在给定运行环境

和管制规则等条件下，单位时间内（通常是 1 h或

15 min）机场能提供服务的飞行架次。合理确定机

场公布容量的难点之一在于准确评估机场的运行

容量。公布容量取决于机场的运行容量。理论上，

每个航班时刻协调机场的时刻协调员，在给定的假

设和属性下，考虑各种容量决定因素进行综合评估

研究才能确定公布容量 [8-11]。机场容量可进一步划

分为陆侧容量和空侧容量 [12]。陆侧容量考虑机场

航站楼内基础设施布局、值机柜台分布等，是机场

能够提供服务的最大旅客数量。空侧容量考虑机
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场空侧结构布局，包括跑道系统、滑行道系统和停

机位/坪系统，是机场在单位时间内能够为航空器提

供服务的架次 [13]。通常，机场的空侧容量是机场容

量的瓶颈。根据容量的应用场景和主要考虑因素，

机场容量具有不同的定义和评估方式。表 2为几

种典型的机场容量定义及评估方法。
 
 

表 2    几种典型的机场容量定义及评估方法

Table 2    Widely used airport capacity and its measuring methods

容量类型 定义
容量的

时间尺度
是否考虑
航班延误

主要评估方法 应用场景

理论容量
在给定机场构型、运行规则和机队组成情况

下，机场在单位时间内能够提供的服务架次
a, h 否

类似历史数据/电子表

格/排队论模型/仿真
战略规划

最大/饱和容量
在持续交通服务请求下，每单位时间内能够实

现的预期飞行架次
h, 15min 是 排队论模型/仿真 战术运行及运行后分析

实际容量
考虑随机达到航班的排队特征，机场实际运行

的容量，通常比最大容量低10%～20% h, 15 min 是 仿真 预战术/战术

持续容量
在连续几个小时内可以实现的小时容量。最大

容量的运行通常不能超过1～2 h h 否 仿真 预战术/战术

结构容量

在宏观阶段用于确定机场容量的基线，在长期

预测中故意不考虑一些不可靠或可变因素。通

常在2～5 a前评估结构容量

a, 季节 否
历史数据/查询表/电子

表格/仿真/容量包络线

早期的空中交通流量容

量管理

计划容量
原则上在IATA航季开始之前，或至少在实际运

行前18个月计算的机场容量
d, h, 15 min 否

查表/电子表格/仿真/容
量包络线

用于网络战略阶段和初

始时刻分配

运行容量
在运行前一天评估的机场容量，目的是结合最

新的运行信息更新机场容量
h, 15 min 否 仿真 网络预战术和战术阶段

公布容量
时刻协调机场在单位时间（通常为1 h或15 min）
能够分配给航空承运人的时刻数量

h, 15 min 否
结合运行容量之后综合

分析
时刻配置

 

只有当交通需求大于容量资源供给，容量才会

成为瓶颈，出现航班延误。部分学者或机构在定义

机场容量时，认为需要考虑航班延误，基于航班延

误设定阈值来确定机场容量 [12-14]。例如，美国关于

机场容量的定义（除去持续容量）和国际机场协会

关于容量的定义都是基于给定的延误水平确定容

量 [14]。然而，需要指出的是，延误阈值的确定对于

各个机场并不相同。例如，旅客对大型枢纽机场的

延误容忍度可能会高，但是对小机场的航班延误容

忍度则较低。同时，由于空中等待成本要高于地面

等待成本，进场延误阈值要低于离场延误阈值。

图 2为几种典型容量之间及与航班延误之间的关系。

欧洲航空安全组织并不建议在容量分析时引

入延误。因为机场容量仅与需求有关，与具体的航

班时刻表无关。在容量评估时引入延误，默认了基

于机场容量的航班时刻表预测。但是，航班时刻表

和机场容量应该是相互独立的[15]。

根据机场容量使用的场景或时期，可以采用不

同的容量评估方法。常用方法可分为 4类：数学建

模、历史运行数据挖掘、计算机仿真和基于管制员

工作负荷  [16-17]。建立数学模型能够快速估算出机

场的空侧容量，但缺点是计算结果的精度不高[9]；计

算机仿真方法考虑机场物理结构、运行规则和航空

器性能等因素，建立高度逼真的仿真模型来模拟机

场运行，根据仿真后的航班确定机场容量。常见的

机场仿真软件包括AirTop[18]、TAAM[19] 和SIMMOD[20]

等。计算机仿真可以高度逼真的模拟机场的运行，

但缺点是耗时、软件价格高；仿真结果依赖于模型

的输入。当运行条件或计划变化时，需重新建立仿

真模型进行计算。

需要注意的是，机场容量并不是一个简单的数

值，而是关于容量率的范围。机场的容量包络线是

以进场率和离场率为横纵坐标的一个近似的凸多

边形，其定义了在不同运行条件下可能实现的最大

容量，如图 3所示。Gilbo最早通过定义帕累托边

界来确定机场的最大容量 [21]。机场的实际运行容

量受到众多因素影响，包括天气、跑道运行方式、

机型比例等 [22]。世界上主要国家或地区均发布了

相关报告或指导手册，规定了机场容量评估及管理

遵循的原则、程序和所用评估技术等，为机场容量

评估提供了初步的管理方法和流程 [15,23]。 

2.2　公布容量的确定

“公布容量”并非一个快速可测的“数量”，而

 

公布容量

可接受延误水平

平均延误

平
均

延
误

时
间

理论容量

最大容量

服务架次

图 2    机场容量与航班延误

Fig. 2    Airport capacity and flight delay
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是一个为航班时刻安排经过认可的“基准”或“目

标”。该基准必须在时刻分配正式开始之前几个月

确定。尽管公布容量对时刻分配过程和效率有重

大影响 ，但公布容量的确定过程研究较少 [25-27]。

Zografos等研究已经表明，增加 20％的公布容量可

提高时刻分配效率 65％（即请求与分配的时刻更好

匹配）[28]。当前确定航班时刻协调机场公布容量的

方法受到了很多批评，存在的主要问题如下：①航

班时刻管理机构有充足的空间进行说明和调整；

②根据仪表飞行规则容量的百分比设定极低的容

量水平；③确定公布容量的过程是经验性的或临时

的；④很少与利益相关者沟通[9]。

公布容量的确定所存在的问题主要集中在

2个方面：①缺乏协同一致的解读、确定和管理公

布容量的方法；②公布容量设定的容量水平过高或

过低。公布容量还需考虑容量利用率和服务质量

（航班延误或准点率）之间的均衡[29-30]。如果公布容

量设置过高，而实际运行容量也较高，那么容量利

用率也会很高；但当实际运行容量低于公布容量

时，将会造成航班延误。如果公布容量设置较低，

虽然保证了较低的航班延误和较高的准点率，但会

造成容量资源浪费。同时，也会导致过多的拒绝或

更改航空公司申请的航班时刻，间接地干预了航空

公司航班时刻设置的偏好。Barnhart等指出未来研

究重点之一，是使用分析建模来正确地确定和分配

机场容量，同时研究过度分配航班时刻和过低分配

时刻的权衡和影响[30]。 

2.3　机场公布容量确定所面临的挑战

基于使用先进方法和工具设置公布容量所面

临的挑战总结如下。

1） 公布容量的设置必须要考虑所观测到的机

场运行的所有情景（例如天气良好/恶劣等）。仅仅

关注恶劣天气的保守公布容量将会造成不必要的

过低的航班时刻表；仅关注天气良好下的公布容量

将会造成在恶劣天气下的大量航班延误。

2） 公布容量的设置应该尽可能的按照高精度

来设置。例如，不同的跑道、航站楼、机坪设置单

独的公布容量，从而使得时刻需求和机场运行能力

得到更好的匹配。

3） 当前主要的公布容量设置方法是为机场一

天的高峰时段设置一个“平滑”的公布容量。例

如，从早上 06:00到晚上 10:00机场的公布容量为

80架次/h。然而，设置公布容量时应该考虑小时的

不同。按小时设置公布容量的做法正在被越来越

多的欧洲机场所采用（如阿姆斯特丹机场、伦敦希

思罗机场和巴黎戴高乐机场）。

此外，应适当设置容量低谷以在实际运行过程

中吸收航班延误。例如，在爱尔兰都柏林机场和日

本东京成田机场 ，在公布时刻协调参数时会在

06:00或 14:00设置一个容量低谷，以吸收航班累积

延误。

4） 设置公布容量时还应考虑需求的时段模式，

同时考虑交通需求和容量。航空公司和机场可能

会倾向于一定程度的高延误来换取更多的时刻。

公布容量和延误水平之间的均衡应该深入的探讨。

因此，公布容量设置为一个合理的数值，既能

实现既定的服务水平，同时也考虑了机场利用率和

延误之间的非线性关系。如何合理的设置容量曲

线是一个值得深入研究的问题。 

3　基于行政手段的时刻配置

在机场公布容量确定之后，航空公司将会提交

时刻申请。航班时刻管理部门将会根据相关的规

则进行时刻配置。Zografos等在 2017年和 2018年

对航班时刻分配问题相关研究进行了综述 [31-32]，指

出机场航班时刻分配是一个极具挑战性的研究方

向。航班时刻分配和最佳公布容量水平的设定是

密切相关的，都是优化机场稀缺资源分配和使用的

核心。航班时刻分配的主要难点之一在于如何考

虑多重因素的限制，为整个航季合理有效地分配航

班时刻系列。时刻配置的主要方法可分为基于市

场手段的航班时刻分配和基于行政手段的时刻分

配。基于市场驱动的时刻配置主要从时刻拍

卖 [33-34] 和交易 [35-42] 等方面在理论上探讨解决机场

拥堵的方法。一些学者认为基于拥堵的收费策略

是对所有机场都适应的时刻分配策略 [42]。在航班

时刻配置过程中引入市场机制，在一定程度上可以

促进时刻的高效利用，但时刻权属、时刻定价等关

键问题尚未解决。由于目前尚未有任何国家采用

基于市场的航班时刻配置方法，因此，本文仅针对
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基于行政手段的航班时刻配置研究进行综述。表 3

为时刻配置模型和算法研究的相关文献。
 

3.1　问题描述

机场航班时刻分配问题旨在将航空公司在机

场所申请的运行（着陆或起飞）分配到给定分配时

段内的协调时间间隔，其主要目标是最小化基于延

误的成本。延误成本可以表示为运行延误或调配

延误。运行延误通常以航班预计进场/离场延误和/

或乘客总延误表示。“调配延误”是基于距离的度

量，用于表示所请求时刻与所分配时刻之间的差异

（即“被移动的步数”）。除了考虑分配效率，时刻

配置的目标还可以为公平与公正、获取与竞争及环

境目标等。时刻分配问题的主要约束包括机场公

布容量、现有时刻分配框架下的优先级、航空公司

和机场的运营要求（例如航班周转时间、航班连

接）、流量管理约束（如空域扇区的容量）及时刻分
 

表 3    机场航班时刻配置相关研究文献

Table 3    Research literature on airport slot allocation

文献 优化目标 约束条件 时刻配置尺度 求解算法/规划模型

文献[3]

①长系列偏移的最小化；②全季节系列偏移

的最小化；③最大限度地减少长途航班的偏

移；④最小化国际航班偏移；⑤最小化本地

飞机时隙请求偏移；⑥最大偏移最小；⑦偏

移时隙数量最小座椅偏移最小；⑧最小化协

调机场航班偏移

①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班周转时间约束
单机场，整个航季

ε

启发式算法、基于

约束的方法、多准

则决策分析、

TOPSIS法、PSAM

文献[4]
①总偏移最小化；②最大偏移最小化；③绝

对公平的最大偏离（MDA）最小化

①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班周转时间约束
单机场，整个航季 TOSAM 启发式算法

文献[28] 总偏移最小
①以时段和天为单位的机场容量约束；②航

班周转时间约束
单机场，整个航季 线性松弛算法

文献[31]
运行效率、时刻分配效率、时刻资源利用、

环境影响、公平性

①机场公布容量约束；②现有航班时刻分配

框架下的优先级（如，历史航班时刻持有

量）；③航空公司和机场的运行要求（例如，

周转时间、地面等待、航班连接性）；

④ATFM空中交通流量管理约束（如，空域

扇区的容量）；⑤其他用于时刻请求调度的

标准。

单机场，整个航季

机场网络，多天/整个

航季

公布容量建模与战略

航班时刻调度模型

文献[32] ①总偏移最小化；②最大航班偏移量最小化
①时刻的唯一性约束；②机场容量约束；

③航班周转时间约束
单机场，整个航季

整数线性规划模型
——SAM-II

文献[43] ①总偏移最小化；②总偏移平方的最小化
①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班周转时间约束
单机场，整个航季

大邻域搜索技术

（LNS）；目标可行泵

算法(FP)

文献[44]
①总偏移最小化；②最大偏移最小；③偏移

时隙数量最小

①时刻的唯一性约束；②机场容量约束；

③航班周转时间约束
单机场，整个航季 2阶段mat启发式算法

文献[45] ①总偏移最小化；②最大偏移量最小
①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班飞行时间约束；④航班周转时间约束
单机场，整个航季

大规模邻域搜索/建
设性启发式算法和改

进启发式算法

文献[46]
①准时性能最大化；②单个航班最大偏移量

最小化/时刻表偏移的加权总和最小化③航

空公司间的公平性最大化

①时刻唯一性约束；②航班计划轮挡时间；

③航班最大偏移量约束；④航班周转时间约

束；⑤15 min航班进场和离场容量约束

单机场，一天

结合随机排队模型和

容量综合利用动态规

划模型的机场拥堵

模型

文献[47]
①航空公司间公平的最大化；②总偏移最小

化

①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班周转时间约束；④航空公司公平性约束
单机场，整个航季

ε

混合整数规划模型、

约束法

文献[48]
①总偏移最小化；②最小化与绝对公平的最

大偏差；③最小化与平均公平性 (MMR) 的
最大偏差；④最小化基尼指数；

①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班飞行时间约束；④航班周转时间约束
单机场，整个航季

ε

混合整数规划模型、

约束方法

文献[49] 总偏移最小 ①机场容量限制；②空域扇区容量限制 机场网络，一天 迭代局部搜索算法

文献[50] 总偏移和运行延误加权总和的最小
①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班飞行时间约束；④航班周转时间约束
机场网络，整个航季 随机规划，并行算法

文献[51]
①空域用户的总成本最小；②偏移时隙数量

最小

①时刻的唯一性约束；②机场容量约束；

③航班对前后航班一致约束；④请求对的

最小、最大间隔时间约束；⑤航班周转时间

约束

机场网络, 多天
整数线性规划模型
——SOSTA

文献[51]
①总偏移最小化；②最大偏移最小；③被拒

绝的时刻总数最小；④被偏置的时刻总数最

小

①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班飞行时间约束；④航班周转时间约束
单机场，整个航季

启发式算法/基于优

先级的多目标舱位分

配模型(PSAM)

文献[52]
①总偏移最小化；②绝对公平的最大偏离

（MDA）最小化；③偏离航司偏好偏移的偏

移量最小化

①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班周转时间约束
单机场，整个航季

ε

混合整数规划模型、

约束方法

文献[53] 总偏移最小化
①时刻唯一性约束；②机场容量约束；③航

班周转时间约束
单机场，整个航季

分支切断方法、整数

规划模型
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配额外标准等。在过去的十几年中，越来越多的学

者关注时刻分配问题。在现有文献中，单机场、机

场网络层面和机场群的时刻分配都有相关研究

开展。 

3.2　单机场航班时刻分配

单机场航班时刻分配是在机场容量和机场/航
空公司运营限制下，给定航班时刻分配策略，将机

场时刻分配给各个航空公司的过程，本质上属于资

源受限的分配问题。对于资源受限分配问题的统

一表示法和分类方案，可以参考 Brucker等的工作[54]。

Pritsker 等提出在现实情况下广泛适用的一般

性资源受限调度问题的规划建模方法 [55]。在此基

础上，Zografos等于 2012年构建了单机场航班时刻

优化问题的整数线性规划模型 [28]。该模型在 IATA
WSG[6] 和 EU 95/93[2] 航班时刻管理规则的基础上，

考虑了机场容量和航班周转时间的限制，引入时刻

请求的优先级组概念，以计划延误最小为目标进行

分层求解。模型通过 3个协调机场的实际航班数

据进行验证，结果表明能够大大降低航空公司请求

时刻和实际分配航班时刻之间的偏移。

航班时刻配置模型逐步由单目标优化问题向

多目标优化方向转变 [43]。优化的目标并不仅仅局

限于总的时刻偏移最小化，还可以包括最小化最大

时刻偏移量等。Zografos等权衡了时刻分配效率和

可接受性，构造了 2个双目标时刻协调模型 [32]。第

1个规划模型考虑最小化总计划偏移和最大可接受

时刻偏移量，第 2个模型考虑最小化总计划偏移和

分配在可接受时间窗之外的时刻请求的数量。结

果表明牺牲少量航班时刻协调效率就可有效提高

航空公司对协调航班时刻的可接受度。2018年，

Ribeiro等考虑了 IATA时刻分配规则 [44]，建立了航

班时刻分配优化模型，并通过模型优化结果与航班

时刻实际配置结果对比，证明了该模型能够更大限

度的满足航空公司的需求、充分利用机场公布容

量。他们构建了一个多目标字典最小化的航班时

刻分配模型[45]。该模型还考虑 IATA指南中的一系

列复杂的优先级和规定，最后模型以字典最小化方

式而不是分层次法求解。此外，还进一步探讨了如

何调整当前的 IATA时刻分配规则，以此提高航班

时刻协调机场的时刻分配效率和效益[46]。

ε

随着研究的进展，越来越多的学者开始关注航

班时刻配置中的公平性。Zografos和 Jiang[47-48] 引
入了公平性，提出一个双目标模型研究计划偏移和

公平性的权衡问题，并使用 约束方法求解。针对

一个拥挤机场，模型分别进行了分层和非分层求

解。非分层情况下求解模型，忽略了优先级组，所

有的时刻将同时进行分配。分析表明，在 2种情况

下计划偏移的很小“牺牲”的增加，将会使公平性

显著提高。

航班时刻配置实际工作中还面临航空公司需

求的不确定性及时刻申请取消等问题。在对欧洲

机场航班时刻配置研究时，Odoni发现在欧洲 32个

国家的所有航班时刻协调机场，大约有 10% 的航班

时刻在初始阶段分配给航空公司之后并未被使用

（约为 100万个航班时刻）[7]，造成航班时刻资源的

严重浪费。目前航班时刻协调员面临的最大挑战

是需要在各种容量限制下满足航空公司的需求。

容量限制的数量和种类的增加被认为是航班时刻

分配复杂性的主要来源之一。最早通过数学建模

的航班时刻配置工作仅考虑了机场跑道容量和飞

机周转时间限制。后来，一些机场的停机坪和/或机

场航站楼的容量可能也成为限制因素，相关模型已

扩展到能够捕获航站楼和停机坪的容量限制。在

欧洲，大部分机场必须同时为申根和非申根航班提

供服务。因此，机场能够处理国际旅客数量的能力

可能会限制可以安排的国际航班时刻数量。

单机场航班时刻配置过程中的难点和所面临

的挑战总结如下。

1） 单机场航班时刻配置的主要难点是时刻配

置需要满足各种约束限制。这些约束来自机场的

公布容量、航班连接、排班规律性/时刻表规律性和

其他技术限制。目前时刻协调员面临的最大挑战

是在各种容量限制下满足航空公司的需求。

2） 要充分考虑复杂而多样的目标和约束，考虑

其在航班时刻配置模型中的合理性和有效性。目

前单机场航班时刻配置模型逐步由单目标优化向

多目标优化转变，容量约束的数量和种类也大大增

加，成为航班时刻分配复杂性的主要来源之一。

Ribeiro等对 2015年夏航季葡萄牙 3个机场的时刻

配置进行了优化，包括 2个大中型机场：马德拉机

场 （年起降 25 000架次 ）和波尔图机场 （年起降

85 000架次），及一个大型机场里斯本机场（年起降

约 200 000架次）[45]。当在考虑跑道容量限制的基

础上添加航站楼容量限制时，模型的约束数量从

3 358 397个增加到 3 691 247个。继续考虑停机坪

和航站楼容量时，约束的数量高达 3 872 687个，计

算复杂度显著增加。使用 CPLEX求解器 ，经过

7天时间计算也无法找到最优解。因此，需要启发

式算法和更多新颖的方法来解决这个大规模优化

问题。

3） 在遵循时刻分配规则的基础上，更加满足实

际的航班时刻管理工作需求，充分应对航班时刻配
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置实际工作中航空公司需求的不确定性及时刻申

请取消等问题，减少航班时刻资源的浪费。这也是

航班时刻管理部门需要解决的重要问题。 

3.3　机场网络层面航班时刻分配

机场网络层面航班时刻分配模型克服了单机

场模型的主要缺陷，即忽略了出发机场和目的地机

场航班时刻协调配置的连续性和一致性，从而导致

航班时刻分配实际效果低下。Castelli等提出一个

机场网络层面的航班时刻分配模型，旨在最小化因

始发地和目的地机场分配时刻不一致导致的航空

公 司 申 请 航 班 时 刻 的 偏 移 [35,49]。 该 模 型 基 于

Bertsimas等的空中交通流量管理模型[36]，考虑了航

班飞行所经过的扇区的容量限制。Corolli等进一

步考虑了网络层面时刻分配时机场容量的不确定

性问题，提出了 2阶段的随机规划算法 [50]。网络层

面的时刻优化问题面临的一个关键难点是模型的

求解。Pellegrini等 [51] 提出了启发式算法在可接受

时间水平内求得网络层面时刻分配的满意解。上

述研究仅关注一天的时刻配置。Benlic[56] 考虑了机

场容量和航路扇区容量的限制，提出一个 2阶段的

智能优化算法，对欧洲机场网络一个航季的时刻进

行了优化。然而，该研究并未考虑航空公司时刻申

请的历史优先权等因素，仅通过模拟生成的时刻申

请数据进行验证。

网络层面的时刻配置研究并未考虑航班时刻

配置过程中的规则限制。已有算法在求解大规模

机场航班时刻配置时未能考虑历史时刻、新进航空

承运人等约束，存在求解效率低甚至无法求到最优

解等问题。

机场网络层面航班时刻分配过程中的现有难

点和所面临的挑战如下。

1） 机场网络层面的航班时刻配置应当充分

考虑航班时刻配置过程中的规则限制，这是一个目

前尚未解决的技术难点。在机场网络运行层面是

否应当考虑空域容量约束，也是一个值得探讨的问题。

2） 为机场网络层面航班时刻配置优化问题开

发及时有效的求解方法，将是一个巨大的挑战。网

络层面航班时刻配置模型的约束数量和计算复杂

度显著增加，已有算法可能无法求出最优解。

3） 由于机场所属国家或地区不同，如果对机场

网络中所有的机场航班时刻进行统一配置，还会面

临一些政策等方面的问题。

因此，现阶段实施机场网络层面航班时刻统一

配置的条件尚未成熟。 

3.4　机场群时刻配置

近年来随着机场群的建设发展涌现出一个新

的问题是机场群的航班时刻资源协同配置。早

期 Hansen和 Weidner定义多机场系统的边界为

50 km[57]，而 Bonnefoy和 Hansman随后将其扩大至

50 mi（约 80.5 km）[58]。虽然对机场群并无一个统一

的定义，但机场群一般是指存在于城市群周围的机

场。城市群是城市发展到一定阶段的空间组织形

式，是在地域上集中分布的若干城市和特大城市集

聚而成的庞大的、多核心、多层次的城市集团，是

生产要素、空间资源和流通市场一体化优化的对象

空间 [59]。机场群并非区域内多个机场的简单集合，

更是以协同运行和差异化发展为主要特征的多机

场体系。

自 2009年以来，众多学者针对多机场系统的

运行开展了深入的研究[60-68]。文献 [61-62, 68-70]对
亚特兰大、洛杉矶、纽约和迈阿密 4个多机场系

统，从机场构型相关性、空域耦合程度、交通流的

交互及环境天气等限制因素进行了分析和对比，为

NextGen计划下多机场系统的运行概念提供理论基

础。文献 [60,69]建立了基于系统论的框架体系对

多机场系统的运行相关性进行研究，对 3个多机场

系统建立了网络拓扑结构，用延误对服务运行的相

关性进行分析。在多机场系统中，纽约多机场系

统、旧金山湾区多机场系统一直都是重要研究对

象 [69]，而研究出发点包括空域运行 [70-71]、交通流模

式识别 [67, 72-75]、离场放行 [76]、容量提升等方面 [66-77]。

2015年之后，多机场研究的重点转向多机场一体化

运行 [78-80]。2020年，Yoo等利用美国航空航天局开

发的交通管理仿真工具，对纽约机场群的 2种不同

运行情景进行仿真分析，验证了在纽约机场群内一

体化需求管理的效益 [81]。国内针对多机场研究最

早始于 2009年，Wang等对上海多机场的离场航班

排序问题进行了探讨 [82]。随后，相关学者针对京津

冀、长三角和珠三角的多机场系统运行开展了相关

研究 [83]。目前多机场研究的重点主要是机场群内

交通模式特征识别、空域运行效率和进离场战术优

化等，鲜有针对机场群内需求管理和航班时刻配置

的研究。

由于机场群内机场之间的距离较近，各个机场

的进离场航班之间存在相互影响，使得所有机场很

难都在最优的配置下运行。这意味着对一个机场

进行资源分配和航班时刻优化时，不仅仅需要考虑

当前机场的进离场航班之间的权衡，同时还需要考

虑多机场系统中其他机场的进离场容量的权衡。

深入理解机场容量的权衡及他们与其他外部因素

（如单机场和多机场的运行条件，机场布局）的相关

性，对于高效利用机场容量非常重要。高效利用机

1072 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2024 年



场群时刻资源面临如下挑战。

1） 合理的分工定位、优化的航线网络结构是

机场群高效运行的前提和基础。机场群内多个枢

纽机场、干线机场和支线机场并存，机场功能定位

存在差异，机场发展目标和交通需求不同。已有多

机场描述性分析工作并未考虑这些重要因素，机场

群运行（交通需求）模式识别结果对提升机场群时

刻资源管理效率作用甚微。如何综合机场群整体

及个体发展需求，优化机场群内交通流，对于提高

机场群航班时刻配置效果十分重要。

2） 科学合理确定机场群公布容量是一个巨大

的挑战。单机场稳健性公布容量确定方法已经是

一个尚未解决的难题。在充分考虑机场群内机场

功能定位、机场群运行交互等因素的同时，来确定

机场和机场群的公布容量，鲜有相关工作开展，这

是一个极具挑战的课题。

3） 机场群航班时刻资源优化配置应考虑目标

和约束条件的多样性及不确定性，这是一个需要攻

克的技术难题。机场群航班时刻资源管理应考虑

不同航空公司在协调机场、辅协调机场和非协调机

场的时刻需求，综合机场、空域容量和运行等方面

限制，权衡机场及航空公司的利益，为未来的 6个

月分配对应的时刻。无论是优化建模还是应用求

解都是一个不小的挑战。 

4　结 束 语
合理配置机场航班时刻资源关系到航空运输

系统运行的效率和效益。世界上大多数的繁忙机

场主要采用基于行政手段的时刻配置方法。本文

首先对机场航班时刻资源管理中的关键问题进行

梳理，主要包括航班时刻配置关键概念、航班时刻

配置办法和程序、机场公布容量及其确定方法、公

布容量确定所存在的问题和所面临的挑战等，然后

从单机场航班时刻分配、机场网络层面时刻分配和

机场群时刻配置 3个方面，重点回顾了基于行政分

配的航班时刻配置手段和方法。航班时刻配置的

结果直接关系到国家的经济命脉，对整个交通运输

体系具有举足轻重的作用。因此，基于市场化的航

班时刻配置方法难以在航班时刻初级市场配置中

得以应用。市场化手段唯一可发挥作用的地方是

航班时刻的次级市场配置。当前的航班时刻管理

办法允许时刻在航空公司之间流动，但是缺乏明确

合理的监管机制。一个关键的问题是不完全竞争

与不完全法规之间的平衡。随着航空运输业和其

他运输方式的发展，科学高效管理繁忙机场的航班

时刻资源将会面临新一轮的持续挑战。
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超声纵扭-低频扭转复合振动攻丝实验

韩凤起1，张德远2，*
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摘　　　要：针对钛合金低频扭转振动攻丝效率偏低的问题，提出了超声纵扭-低频扭转复合振

动攻丝方法。进行了超声纵扭振动攻丝实验、不同切削液的复合振功攻丝实验和变参数复合振动攻

丝实验，研究复合振动攻丝的工艺效果及参数变化的影响规律。实验结果表明：超声纵扭振动增强

了切削液的润滑效果，降低了攻丝扭矩，与普通连续攻丝相比，M3 螺纹孔的超声纵扭振动攻丝可

降低攻丝扭矩约 18%；在所选参数范围内，与低频扭转振动攻丝相比，复合振动攻丝最大可降低攻

丝扭矩约 30%；复合振动攻丝降低攻丝扭矩的效果，随净切削量、主轴转速的增大和回退量的减小

而降低。
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钛及钛合金是重要的结构金属，因其密度低，

比强度和比刚度高，耐腐蚀性能、低温性能、抗疲

劳和蠕变性能良好，具有很大的发展潜力和应用前

景，在航空航天、兵器、汽车工业、医疗等领域的应

用日益广泛[1-3]。

螺纹连接是一种常见且重要的机械连接方

式。由于内螺纹的加工受刀具刚性、排屑条件和刀

具直径等因素的限制，加工难度比外螺纹大得多，

是最难加工的曲面类型之一[4]。钛合金作为典型的

难加工材料，小螺纹孔的攻丝尤其困难，表现为攻

丝扭矩大，丝锥磨损快、易折断。

钛合金弹性模量小、屈强比大，导致已加工表

面回弹量大，攻丝过程中，丝锥后刀面受到严重的

挤压和摩擦，产生较大的摩擦扭矩，致使攻丝扭矩

较大；同时，钛合金切削变形系数和导热系数小，攻

丝过程中，切削刃和摩擦界面温度高 [5-6]，较高的切

削温度加剧了丝锥磨损，而丝锥的磨损进一步导致

已加工表面的回弹增大，以及对后刀面摩擦和挤压

的加剧，形成恶性循环。

振动切削是一种脉冲切削，改变了工具与被加

工材料之间的空间-时间存在条件，从而改变了切

削机理，达到了增强切削液润滑效果、降低切削力

和切削温度、提高加工质量和刀具使用寿命等目

的[7-8]。振动切削应用于攻丝加工，也获得了良好的

效果。

低频振动攻丝方式相对容易实现，开展的研究

较多且比较成熟。张德远和陈鼎昌 [5] 建立了重复

切削理论，分析了攻丝力矩的减小与重复切削次数

和切削量的对应关系，解释了低频扭转振动攻丝降

低攻丝扭矩的基本原理。在此基础上，北京航空航

天大学的研究团队[9-12] 研制了伺服电机式振动攻丝

系统，并进行了不锈钢、钛合金、高温合金、复合材

料等难加工材料的攻丝实验，研究结果表明，低频

扭转振动攻丝能够显著降低攻丝扭矩，提高丝锥使

用寿命和螺纹精度。韩荣第 [13]、殷宝麟 [14] 等研究

了净切削时间比、频率和振幅与攻丝扭矩的关系，
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结果表明，应力波促使微裂纹产生和扩展，降低攻

丝扭矩，且净切削时间比对攻丝扭矩影响最大。王

贵成等 [15] 研究了不同振动方式对攻丝效果的影响，

研究表明，“进—停—退—停—进—停”的振动方式

具有良好的断屑和润滑效果，有利于提高丝锥的寿命。

超声振动加工技术凭借其特有的加工优势，已

成为机械加工领域重要的发展方向 [16]。近年来，已

有学者开始进行超声振动攻丝技术的探索。Kuo[17]

进行了钛合金纵向超声振动攻丝实验，研究表明，

与普通攻丝相比，M3、M3.5螺纹孔的超声振动攻

丝扭矩分别降低了 28% 和 8%。Tsao和 Kuo[18] 进
行了不同涂层丝锥的超声振动攻丝实验，结果表

明，超声振动攻丝能够提高螺纹质量。Pawar等[19] 进

行了不同振动形式的超声振动攻丝实验，发现纵-
扭振动比纵向振动具有更好的降低攻丝扭矩的效果。

低频扭转振动攻丝易于实现，操作简单，在实

际应用中取得了较好的效果，但由于需要较小的净

切削量和较多的重复切削次数才能获得较好的降

低攻丝扭矩的效果，导致加工效率相对较低，限制

了其广泛应用。如果将超声振动和低频扭转振动

同时应用于振动攻丝，将能够同时发挥 2种振动方

式的优势，获得更好的加工效果。

本文在钛合金 TC4上进行了超声纵扭-低频扭

转复合振动攻丝实验，并对复合振动攻丝与低频扭

转振动攻丝的效果进行了对比，研究了低频扭转振

动参数对复合振动攻丝的影响，为今后的研究和应

用提供依据。 

1　实　验
 

1.1　超声振动方式的选择

振动方向的选择是超声振动加工应用的一个

重要问题。文献 [7]的研究结果证明，虽然各种振

动方向都能够改善切削状况，但当振动方向沿主切

削力方向时，加工效果最好。本文采用带有螺旋槽

的变幅杆，将压电陶瓷的纵向振动转换为具有扭转

和纵向运动分量的右旋方向的纵 -扭复合振动方

式，以期得到良好的攻丝效果。不同规格螺纹的升

角不同，针对每一规格螺纹制造振动方向与螺纹升

角相同的纵扭换能器难度较大。同时，鉴于钛合金

材料弹性模量小、已加工表面回弹量大的特点，在

纵扭振动方向和螺纹升角不同的情况下，更有利于

攻丝过程中在丝锥切削刀齿侧后刀面和已加工表

面之间形成间隙，一方面减少接触面积，另一方面

更有利于切削液的渗透。另外，考虑到小直径丝锥

的扭转刚性较弱，采取较大的扭转振动振幅，有利

于在刀齿前刀面和切屑之间形成更大间隙，增加切

削液的润滑效果。因此，实验中的纵扭振动应采用

尽量大的扭转和纵向振动分量。 

1.2　实验系统及基本实验条件

本文的实验系统如图 1所示，所采用的超声纵

扭振动换能器是在文献 [10]中换能器的基础上改

进的，结构如图 2所示。
  

十字工作台

浮动工作台

测力仪电荷
放大器

A/D卡

数据采集
计算机
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控制器

工控机

丝锥

 超声纵扭
振动换能器

低频扭转
振动攻丝
机主机

图 1    实验系统

Fig. 1    Experimental system
  

工件

变幅杆

支座 后盖板

压电陶瓷

预紧螺栓

图 2    超声纵扭振动换能器及工件的装夹方式

Fig. 2    Ultrasonic longitudinal torsional vibration transducer and

clamping method of workpiece
 

在 400倍的工具显微镜下观察，当输入激励频

率为 23.5 kHz时，换能器纵扭振动的扭转振动分量

相对较大。在保证换能器和驱动电源正常工作的

情况下，采用尽量高的输入电压，使换能器输出较

大的振幅。当输入电压为 45 V（驱动电源最高工作

电压 50 V）、输入电流为 3 A时，换能器端部的扭转

振动分量约 4 μm，纵向振动分量约 5.5 μm，合成的

沿右旋螺旋方向振动的振幅约 7 μm。在此状态下，

向换能器端部洒上一点水，会立刻腾起一团水雾，

说明换能器工作状态良好。实验中，保持换能器工

作频率、输入电压和电流不变，使其在各实验中的

工作状态一致。工件加工成小圆柱，被抱紧在超声

换能器头部的孔内。

LT LG V

丝锥的低频扭转振动由工控机通过伺服控制

器控制低频扭转振动攻丝机主轴实现，参数包括净

切削量 、回退量 和主轴转速 ，可在复合振动

攻丝实验中根据具体实验目的进行设置。
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在低频扭转振动攻丝机的工作台上安装一个

浮动工作台，该浮动工作台的台面受较小的力就可

以进行平动，并可以传递扭矩，实现攻丝过程中丝

锥和工件底孔的自动对正，以消除对中误差对攻丝

扭矩测量结果的影响。在浮动工作台上安装 Kistler
9257B测力仪，超声纵扭振动换能器通过支座固定

在测力仪上。攻丝过程中，测力仪的力信号通过电

荷放大器经 A/D卡输入到数据采集计算机中。

实验采用 M3高速钢全磨制 H2精度机用直槽

丝锥。工件材料为退火状态钛合金 TC4，洛氏硬度

为 33。在工件上预先加工直径 2.5 mm的通孔作为

底孔。 

2　实验结果和讨论
 

2.1　超声纵扭振动攻丝与普通连续攻丝的对比

为考查超声纵扭振动攻丝降低攻丝扭矩的效

果，进行了超声纵扭振动攻丝和普通连续攻丝的对

比实验。实验中，低频扭转振动攻丝机主轴转速为

5 r/min。先关闭超声纵扭振动换能器电源进行普

通连续攻丝实验，再更换工件，打开超声纵扭振动

换能器电源进行超声纵扭振动攻丝实验，以此交替

进行，攻丝过程中，采用蓖麻油进行润滑。为防止

丝锥折断，2种方式均在攻丝时间达到 100 s左右结

束攻丝并退回丝锥，测得的 2种方式攻丝扭矩对比

如图 3所示，超声纵扭振动攻丝的攻丝扭矩比普通

连续攻丝降低约 18%。
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图 3    超声纵扭振动攻丝和普通连续攻丝的扭矩对比

Fig. 3    Torque comparison between ultrasonic longitudinal

torsional vibration tapping and ordinary continuous tapping
 

由图 3可见，虽然超声纵扭振动攻丝相比普通

连续攻丝能够明显降低攻丝扭矩，但攻丝扭矩仍然

随攻丝深度的增加而不断增大，最终很可能导致丝

锥折断。因此，仅通过超声纵扭振动达不到理想的

工艺效果。

虽然超声纵扭振动降低攻丝扭矩的效果不如

低频扭转振动显著，但如将二者复合在一起，就可

以在低频扭转振动的基础上进一步降低攻丝扭矩，

从而提高攻丝效率。 

2.2　超声纵扭振动的减摩及切削液润滑效果

根据已有的研究结果，超声振动产生的工艺效

果，很大一部分原因是改善了切削液的润滑。为验

证超声纵扭振动对切削液润滑效果的影响，分别选

用水溶性乳化液和蓖麻油作为切削液进行超声纵

扭-低频扭转复合振动攻丝实验。

实验过程中，超声电源和低频扭转振动攻丝机

先同时工作，进行复合振动攻丝，一段时间后关闭

超声电源，仅进行低频扭转振动攻丝，再过一段时

间又打开超声电源，进行复合振动攻丝，如此交替

进行，在此过程中始终用切削液进行充分润滑。

以水溶性乳化液为切削液的实验中，复合振动

攻丝过程中状态良好，但关闭超声电源后，低频扭

转振动攻丝过程中发出刺耳的噪声，再打开超声电

源后噪声消失，采集到的攻丝扭矩如图 4所示。可

以看出，复合振动攻丝的攻丝扭矩很小，而且平稳，

但仅低频扭转振动攻丝时攻丝扭矩很大，并且剧烈

波动，这一特点在如图 5所示的放大后的攻丝扭矩

对比波形中显示得非常清楚。
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LT

由于钛合金弹性模量小，导致回弹较大的已加

工表面对丝锥后刀面产生剧烈的摩擦。虽然低频

扭转振动攻丝能够通过重复切削显著降低已加工

表面的最终回弹量，但如图 6所示的重复切削模

型，在每个振动周期的净切削（ ）阶段的切削过程

及其附近区域的重复切削过程中已加工表面的回

弹量还是较大，与后刀面发生剧烈摩擦，虽然水溶

性乳化液的冷却效果较好，但是润滑效果却相对较

差，因此，低频扭转振动攻丝中由于丝锥后刀面与

工件剧烈摩擦而发出强烈的噪声。在低频扭转振

动中增加超声纵扭振动后，上述摩擦产生的噪声消

失，说明超声纵扭振动明显改善了后刀面的摩擦

状况。
  

a b

b1c
d

刀具

工件 重复切削的已加工表面

一次切削的已加工表面

LT LG

图 6    低频扭转振动攻丝的重复切削模型

Fig. 6    Repeated cutting model of low frequency torsional

vibration tapping
 

能够降低摩擦系数是超声振动特有的现象。

在相互接触的 2个物体中，如果其中一个发生超声

振动，接触界面上的质点在一个周期中受力大小和

方向都会发生变化，导致质点有产生旋转运动的趋

势，与普通情况相比，摩擦状态发生了变化，同时，

振动减小了摩擦的有效面积，并且振动力减小了接

触的正压力，上述因素都有利于减小摩擦[20]。

本文采用的超声纵扭振动换能器存在纵向振

动，纵向振动的横向分离减摩作用降低了丝锥前后

刀面与切屑和已加工表面的摩擦。同时，在工件振

动过程中，丝锥侧后刀面和工件的接触界面周期性

的分离，出现一定的间隙，切削液在泵吸作用下进

入间隙而形成润滑油膜 [21]，而且超声振动会产生辐

射压，也促使切削液在辐射压的作用下进入侧后刀

面和工件的间隙内形成润滑膜 [20,22]，降低丝锥侧后

刀面的摩擦系数。虽然超声纵扭振动过程中丝锥

切削刀齿的顶后刀面与工件不分离，但由于振动存

在一定的扭转振动分量，顶后刀面和工件之间存在

相对往复运动，而且低频扭转振动减轻了已加工表

面与后刀面的挤压，增强了超声振动对切削液的泵

吸作用，改善了切削液的润滑效果。与上述后刀面

的摩擦状况类似，超声纵扭振动换能器存在的扭转

振动分量使丝锥前刀面和切屑之间也存在周期性

的分离，促使切削液更容易渗透到前刀面和切屑之

间，降低了刀 -屑摩擦系数。因此，在上述实验中，

当在低频扭转振动攻丝中复合超声纵扭振动后，丝

锥前后刀面的摩擦状况有了明显的改善，减小了摩

擦力，降低了攻丝扭矩。

虽然水溶性乳化液黏性较小，更容易发挥超声

振动改善润滑的作用，但由于钛合金攻丝中丝锥后

刀面摩擦严重，一般都采用润滑性较好的植物油作

为切削液，而且图 4和图 5所示的水溶性乳化液的

低频扭转振动攻丝扭矩波形很乱，不便于数据的测

量，不利于不同参数下复合振动与低频扭转振动的

攻丝效果对比。因此，本文采用蓖麻油作为切削液

进行实验，得到的复合振动攻丝和低频扭转振动攻

丝的攻丝扭矩对比如图 7所示。可以看出，采用蓖

麻油后，由于润滑性能增强，低频扭转振动攻丝中

攻丝扭矩也比较稳定，便于实验规律的研究。因

此，后续实验中均采用蓖麻油作为切削液。
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图 7    蓖麻油为切削液的攻丝扭矩波形对比

Fig. 7    Comparison of tapping torque waveforms with castor

oil as cutting fluid
  

2.3　工艺参数对复合振动攻丝的影响 

2.3.1　基本实验方法

本文进行了不同参数下复合振动攻丝和低频

扭转振动攻丝的对比实验，通过分析不同参数下二

者的攻丝扭矩变化情况，研究低频扭转振动参数对

复合振动攻丝的影响规律。

由于攻丝过程中从开始攻丝到丝锥切削锥部

分完全攻入孔内的期间攻丝扭矩是逐渐增加的，为

保证各参数下基本实验条件的一致性，预先在工件

上攻出约 3 mm深的螺纹，使得开始实验时切削锥

部分已全部进入孔中。同时，每一组参数采用同一

支丝锥。实验时，先根据选择的参数进行复合振动
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攻丝，攻丝深度约 0.5 mm后关闭超声电源，仅保持

低频扭转振动攻丝 ，再攻约 0.5  mm深后停止攻

丝。在此方法下得到的攻丝扭矩特点如图 7所

示。进行若干次实验，以 2种振动攻丝方式下的峰

值攻丝扭矩和回退摩擦扭矩的平均值进行比较。 

2.3.2　净切削量的影响

V = 400 r/min LG = 40°
LT

在主轴转速 和回退量 不

变的情况下，净切削量 对 2种攻丝方式峰值攻丝

扭矩和回退摩擦扭矩的影响如图 8所示，复合振动

攻丝的峰值攻丝扭矩和回退摩擦扭矩相对于低频

扭转振动攻丝的降低比例如图 9所示。
 
 

0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 4.5 5.0 5.5 6.0 6.50

0.25

0.50

0.75

1.00

1.25

1.50

1.75

攻
丝

扭
矩

/(
N

·m
)

净切削量/(°)

低频扭转振动攻丝峰值攻丝扭矩
复合振动攻丝峰值攻丝扭矩
低频扭转振动攻丝回退摩擦扭矩
复合振动攻丝回退摩擦扭矩

图 8    净切削量对攻丝扭矩的影响

Fig. 8    Effect of net cutting amount on tapping torque
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LT从实验结果可以看出，随着净切削量 增大，

2种攻丝方式下的峰值攻丝扭矩和回退摩擦扭矩均

增大，而复合振动攻丝降低攻丝扭矩的效果逐渐降

低。当净切削量为 0.5°时，相对于低频扭转振动攻

丝，复合振动攻丝峰值扭矩可降低约 30%，而当净

切削量为 6°时 ，复合振动攻丝扭矩仅能降低约

10%。

实验中发现，在低频扭转振动攻丝方式下，当

LT

LT

LT

净切削量 大于 2°后，攻丝过程中会发出因丝锥后

刀面和工件摩擦而产生的噪声，净切削量 越大，

噪声越强烈。在复合振动攻丝方式下，只有当净切

削量 达到 6°后才会有较明显的噪声。这一方面

说明超声纵扭振动增强了切削液的润滑效果，另一

方面也说明超声纵扭振动增强切削液润滑效果的

作用随净切削量的增加而降低。

由于在回退量不变的情况下，重复切削次数随

净切削量的增大而减少，导致已加工表面的回弹量

增加，增大了对丝锥后刀面的挤压和摩擦，而且随

着净切削量的增大，丝锥前后刀面的高接触应力区

长度增加，减弱了超声纵扭振动对切削液的泵吸作

用。因此，为充分发挥超声纵扭振动增强切削液润

滑效果的作用，不宜选择过大的净切削量。 

2.3.3　回退量的影响

V = 400 r/min LT = 1°
LG

在主轴转速 和净切削量 不

变的情况下，回退量 对 2种攻丝方式攻丝扭矩的

影响如图 10和图 11所示。实验结果表明，复合振

动攻丝的峰值攻丝扭矩和回退摩擦扭矩相对于低
 

15 20 25 30 35 40 45 50
0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

攻
丝

扭
矩

/(
N

·m
)

回退量/(°)

 低频扭转振动攻丝峰值攻丝扭矩
 复合振动攻丝峰值攻丝扭矩
 低频扭转振动攻丝回退摩擦扭矩
 复合振动攻丝回退摩擦扭矩

图 10    回退量对攻丝扭矩的影响

Fig. 10    Effect of backward amount on tapping torque
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Fig. 11    Effect of backward amount on compound

vibration tapping
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频扭转振动攻丝的降低比例随回退量的增加而

增大。

这是因为在净切削量不变的情况下，随着回退

量的增大，重复切削次数增加，已加工表面对丝锥

后刀面的挤压和摩擦减轻，超声纵扭振动增大切削

液润滑作用的效果得到增强。 

2.3.4　主轴转速的影响

LT = 2° LG = 40°
V

在切削量 和回退量 不变的条件

下，主轴转速 对攻丝扭矩的影响如图 12和图 13
所示。实验结果显示，复合振动攻丝降低攻丝扭矩

的效果随主轴转速的提高而逐渐降低，原因是蓖麻

油的渗透能力相对较弱，随着主轴转速的提高，蓖

麻油在超声纵扭振动的泵吸作用下向丝锥前后刀

面的间隙渗透的时间减少，降低了超声纵扭振动增

强切削液润滑效果的作用。
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图 12    主轴转速对攻丝扭矩的影响

Fig. 12    Effect of spindle speed on tapping torque
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图 13    主轴转速对复合振动攻丝效果的影响

Fig. 13    Effect of spindle speed on compound vibration tapping
  

2.3.5　复合振动攻丝效果的综合分析

实验结果表明，在低频扭转振动攻丝的基础上

复合超声纵扭振动，能够有效降低攻丝扭矩，因此，

采用复合振动攻丝方式可为低频扭转振动选择较

大的净切削量、较小的回退量和较高的主轴转速，

从而提高攻丝效率。例如，参考图 8所示数据，其

他参数不变的情况下，净切削量为 4°的复合振动攻

丝的峰值攻丝扭矩与净切削量为 2°的低频扭转振

动攻丝的峰值攻丝扭矩比较接近，即在保证峰值攻

丝扭矩与净切削量为 2°的低频扭转振动攻丝基本

相同的情况下，采用复合振动攻丝可将攻丝效率提

高接近 1倍。

与低频扭转振动攻丝相比，由于复合振动攻丝

降低了攻丝扭矩，进一步降低了丝锥钝化对刃口钝

圆和后刀面磨损的敏感性，同时，超声纵扭振动使

丝锥后刀面与工件的瞬时接触面积减小 [17,20]，并增

强了切削液的润滑效果，有利于降低后刀面磨损。

因此，复合振功攻丝更有利于提高丝锥使用寿命，

并且切削液润滑效果的增强有助于提高螺纹的表

面质量。

将以复合振动攻丝方式加工的螺纹孔剖开，在

工具显微镜下观察，可见螺纹牙型规整，表面光亮

无明显划痕，如图 14所示。使用螺纹塞规对加工

的螺纹孔进行检验，所有螺纹孔通规能够顺利通过

且间隙很小，止规旋入 0.5～1扣，符合合格标准（通

规旋合通过，止规旋合量不超过 2个螺距，即为合

格），说明采用合适的复合振动攻丝参数可获得良

好的螺纹质量。

需要注意的是，在复合振动攻丝中，通过低频

扭转振动必要的重复切削次数即可基本去除已加

工表面的回弹，如果重复切削次数过多，超声纵扭

振动的振幅过大，有可能造成螺纹超差。因此，当

被加工材料、丝锥直径等加工条件不同时，低频扭

转振动、超声纵扭振动的参数如何进行优化选择，

需要进行进一步的深入系统研究。
  

图 14    螺纹照片

Fig. 14    Photo of thread
  

3　结　论

本文针对钛合金 TC4进行了超声纵扭-低频扭

转复合振动攻丝实验，分析了超声纵扭振动增强切

削液润滑、降低攻丝扭矩的效果及原因，以及工艺

参数对复合振动攻丝的影响规律，结论如下：
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1） 超声纵扭振动应用于攻丝加工，增强了切削

液的润滑效果，降低了攻丝扭矩。

2） 在超声纵扭-低频扭转复合振动攻丝中，在

超声纵扭振动参数固定的情况下，低频扭转振动采

用较小的净切削量、较大的回退量和较低的主轴转

速，可以获得较大的重复切削次数，有效减轻已加

工表面和丝锥后刀面的挤压和摩擦，增强超声纵扭

振动对切削液的泵吸作用，并增加切削液的渗透时

间，从而获得更好的切削液的润滑效果，更大程度

的降低攻丝扭矩。

3） 与低频扭转振动攻丝相比，超声纵扭-低频

扭转复合振动攻丝可以在保持良好加工状态的前

提下，显著提高加工效率。

有必要进一步深入系统研究超声纵扭振动参

数对工艺效果的影响，确定不同加工条件下（如不

同加工对象和螺纹直径等）的复合振动参数优化选

择理论和方法，促进超声纵扭-低频扭转复合振动

攻丝技术的推广应用。
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Ultrasonic longitudinal torsional and low frequency torsional compound
vibration tapping experiment

HAN Fengqi1，ZHANG Deyuan2，*

(1.   Intelligent Manufacturing Institute，Hebei Vocational University of Industry and Technology，Shijiazhuang 050091，China；

2.   School of Mechanical Engineering and Automation，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstract： In  view  of  the  low  efficiency  of  low  frequency  torsional  vibration  tapping  of  titanium  alloy,  the
ultrasonic longitudinal  torsional  and low frequency torsional  compound vibration tapping method was proposed.  To
investigate the process effect of compound vibration tapping and the influence rule of parameter change on it,  three
experiments  were  conducted  in  succession:  the  ultrasonic  longitudinal  torsional  vibration  tapping  experiment,  the
compound vibration tapping experiment with different cutting fluids, and the compound vibration tapping experiment
with variable parameters. The experimental results show that ultrasonic longitudinal torsional vibration enhances the
lubricating effect of the cutting fluid and reduces the tapping torque. Compared with ordinary continuous tapping, the
ultrasonic longitudinal torsional vibration tapping of M3 threaded holes can reduce the tapping torque by about 18%.
Comparing  compound  vibration  tapping  to  low  frequency  torsional  vibration  tapping,  the  tapping  torque  can  be
reduced by up to approximately 30% within the chosen parameter range. The effect of compound vibration tapping on
reducing the tapping torque decreases with the increase of the net cutting amount, the spindle speed, and the decrease
of the backward amount.

Keywords： vibration  tapping； ultrasonic  longitudinal  torsional  vibration； low  frequency  torsional  vibration；
tapping torque；cutting fluid lubrication
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引入 ESO的永磁超环面电机无模型预测电流控制

刘欣1，2，*，王正阳1，王晓远2

(1.   天津工业大学 天津市现代机电装备技术重点实验室，天津 300387； 2.   天津大学 电气自动化与信息工程学院，天津 300072)

摘　　　要：为改善无差拍预测电流控制 (DPCC) 对永磁超环面电机系统参数的依赖性，研究

了引入扩张状态观测器 (ESO) 的永磁超环面电机无模型预测电流控制 (MFPCC-ESO) 策略。根据永

磁超环面电机的复合转子结构，引入自转运动影响系数与磁势系数，在旋转坐标系下建立该电机的

时变数学模型；利用永磁超环面电机系统的输入与输出，建立该电机具有时变比例因子的超局部模

型，同时引入 ESO 对超局部模型的干扰部分进行实时估计，并利用朱利稳定判据证明了 ESO 的稳

定性；结合延时补偿的 DPCC 预测得到参考电压矢量，从而实现永磁超环面电机的 MFPCC-ESO 策

略。对参数匹配和失配下永磁超环面电机 MFPCC-ESO 策略与 DPCC 策略进行对比分析，仿真结果

表明：MFPCC-ESO 策略下的永磁超环面电机具有优越的动态和稳态性能及强鲁棒性，同时该控制

策略还能有效降低永磁超环面电机的输出波动。

关　键　词：超环面电机；超局部模型；无模型；预测电流控制；扩张状态观测器
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永磁电机以其体积小、结构简单、功率密度高

及可靠性高等优点被广泛应用于电动汽车、航空航

天等高性能的电机驱动领域 [1-4]。为进一步扩展永

磁电机的应用场合，国内外学者正致力于具有空间

结构的永磁电机的研究与开发。文献 [5]提出了一

种考虑空间设计的横向磁通永磁电机，并对该电机

的结构参数与结构强度进行了研究。文献 [6]开发

了一种永磁球型电机，同时提供了该空间电机的磁

场建模方法。永磁超环面电机是一种新型的永磁

空间电机，其将永磁电机与行星蜗杆驱动技术进行

有机结合，具有结构紧凑、效率高、输出转矩大及

承载能力强等优点 [7-8]。永磁超环面电机以其独特

的空间结构与功能集成特点，在航空航天、军事等

领域有着广阔的应用前景 [9]。目前，主要针对永磁

超环面电机的结构优化及电磁特性进行研究 [10-12]，

为实现该电机的高性能输出，有必要进一步对其控

制策略进行研究。

近年来，随着微处理器的快速发展，模型预测

电流控制 (model  predictive  current  control，  MPCC)

以其原理简单、动态响应快、非线性约束处理方便

的优点成为了典型的最优控制算法，在永磁电机驱

动领域中发挥着重要作用[13-14]。文献 [15]提出了一

种适用于永磁同步电机的 MPCC策略，通过设计新

型比例积分形式的成本函数，获得了快速的瞬态控

制性能。文献 [16]提出了一种改进的永磁同步电

机 MPCC方案，基于电流轨迹圆选择最优电压矢

量，有效降低电流脉动与转矩脉动。然而，MPCC

算法的优越性能建立在确定的电机参数上，如电

感、电阻和磁链，实际工程中，多变的工况会导致参

数失配，使 MPCC算法产生预测误差，进而削弱控

制性能 [17-18]。近年来，为降低参数失配对预测控制

带来的影响 ，无模型预测电流控制 (model-free
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predictive  current  control，  MFPCC)成为了研究热

点。文献 [19]针对永磁同步电机提出一种连续电

压矢量 MFPCC方案，根据电压矢量的解耦特性对

电压矢量进行优化，提高了参数失配时的稳态控制

精 度 。 文 献 [20]提 出 了 永 磁 同 步 电 机 的 改 进

MFPCC策略，通过设计先进的电流梯度更新机制，

避免参数失配带来的影响，并提高了电机的稳态性

能。文献 [21]提出了基于三电平逆变器供电的永

磁电机 MFPCC方案，采用电流差分更新技术与候

选向量选择算法，增强了参数鲁棒性，并降低了电

流谐波含量。文献 [22]针对永磁同步电机提出有

限集容错 MFPCC方案，通过将无模型容错预测控

制器与滑模观测器进行结合，在失磁故障和参数摄

动下获得了优越的暂稳态性能及强鲁棒性。

本文基于永磁超环面电机的特殊空间结构，分

析其时变电感参数，建立时变非线性数学模型。为

提高预测电流控制对永磁超环面电机参数变化的

鲁棒性，提出永磁超环面电机带扩张状态观测器的

无模型预测电流控制 （model-free  predictive current
control  with  extended  state  observer，MFPCC-ESO）策

略。该策略在时变数学模型的基础上，将与永磁超

环面电机参数相关的部分视为系统的干扰量，建立

超局部模型。同时，设计电流扩张状态观测器对超

局部模型的干扰部分进行在线估计，降低该模型对

永磁超环面电机参数依赖的同时，保证超局部模型

与永磁超环面电机实际模型的一致性。结合无差

拍预测电流控制（deadbeat predictive current control，
DPCC）预测得到未来时刻的参考电压矢量，通过空

间矢量脉宽调制以控制逆变器运行。通过对永磁

超环面电机 MFPCC-ESO策略的仿真分析，验证该

策略的可行性和有效性。 

1　永磁超环面电机结构原理

永磁超环面电机的结构简图如图 1所示。永

磁超环面电机主要由蜗杆内定子、行星轮、行星架

转子、环面外定子组成。蜗杆内定子由不同尺寸的

硅钢片叠压而成，其表面均匀分布螺旋状的电枢

槽，电枢槽内放置电枢绕组。环面外定子由多个

NS极相间分布的空间螺旋永磁梁组成。行星轮与

行星架转子固联，行星轮的圆周上均匀分布永磁

齿，并与蜗杆内定子间形成电磁内啮合，与环面外

定子间形成电磁外啮合。

当蜗杆内定子电枢绕组通入三相交流电时，其

表面会产生变截面空间螺旋的旋转磁场。行星轮

受到蜗杆内定子空间磁场力的驱动，产生自转的同

时公转。行星轮的公转会驱动行星架转子转动，实

现永磁超环面电机的动力输出。同时，在行星轮的

运转过程中，其电磁外啮合产生的磁场力有利于保

证永磁超环面电机的平稳运行。 

2　永磁超环面电机数学模型
 

2.1　电感参数分析

由于永磁超环面电机结构的特殊性，行星轮在

空间磁场力驱动下公转与自转。行星轮的复合运

动对永磁超环面电机磁路中的磁阻有重要影响，从

而影响磁链对应的电感参数。图 2为行星轮磁齿

的运动轨迹。可以看出，只考虑行星轮公转时，行

星轮磁齿在空间的运动轨迹为圆形，结合行星轮自

转，行星轮磁齿在空间的运动轨迹为环形螺旋。考

虑行星轮公转与自转运动的关系，引入自转运动的

影响因素，可得到蜗杆内定子绕组的电感。
  

ω
1m

ω
2m

行星轮磁齿
运动轨迹

自转

公转

图 2    行星轮磁齿的运动轨迹

Fig. 2    Motion track of magnetic teeth on planet
 

根据转化机构法，对永磁超环面电机施加一个

反方向的行星架转子机械角速度 ω1m，得到行星轮

自转角速度与环面外定子旋转角速度间的比值为

i1
23 =

ω2m−ω1m

ω3m−ω1m
= 1− ω2m

ω1m
= − z3

z2
（1）

式中：ω2m 和 ω3m 分别为行星轮自转角速度和环面

外定子旋转角速度；z2 和 z3 分别为行星轮和环面外

定子的磁齿数。

由式 (1)得到行星轮自转运动的影响系数为

k2 =
θ2

θ1
=

(z2/2)ω2m

(m/2)ω1m
=
z2+ z3

m
（2）

 

行星轮 蜗杆内定子

行星架转子

ω
1m

ω
2m

环面外定子

图 1    永磁超环面电机的结构简图

Fig. 1    Structural diagram of permanent magnet toroidal motor
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式中：θ1 和 θ2 分别为行星架转子输出电角度和行星

轮自转电角度；m 为行星轮个数。

蜗杆内定子具有特殊的变截面结构，与其结

构参数相比，行星轮磁齿位置角度的变化对蜗杆

内定子绕组电感的平均值与二次谐波幅值的影

响可以被忽略。引入自转运动的影响系数，可以

得到 A 相蜗杆内定子绕组的自感及 AB 相蜗杆内

定子绕组间互感分别为

LAA(θ1) = L′s0−L′s2 cos(2θ1)−L′′s2 cos(2k2θ1) （3）

MAB(θ1) = −
1
2

L′s0−L′s2 cos(2(θ1+π/6))−

L′′s2 cos(2(k2θ1+π/6)) （4）

L′s0 L′s2 L′′s2式中： 为蜗杆内定子绕组自感平均值； 和 分

别为与公转和自转有关的蜗杆内定子绕组自感二

次谐波幅值。

为分析行星轮和蜗杆内定子绕组间的互感，将

行星轮上永磁齿等效为励磁绕组。基于等效电流

法，向励磁绕组通入等效励磁电流，从而产生磁动

势。等效电流 If 在公转和自转方向的分量分别表

示为 If1 和 If2，如图 3所示。公转平面磁动势 Ff1 与

自转平面磁动势 Ff2 分别由蜗杆包角 φv 内的当量永

磁齿和单个永磁齿产生，由此引入磁势系数 k1 表示

两平面内磁动势的关系为：k1Ff1=Ff2，其中，k1 为包

角内当量磁齿数的倒数，k1=2π/(z2φv)。通过引入磁

势系数，得到行星轮永磁齿和 A 相蜗杆内定子绕组

之间的互感为

MfA(θ1) = LAAd(k1 cos(k2θ1−2π/3)+ cos(θ1−2π/3))（5）

LAAd式中： 为 A 相蜗杆内定子绕组轴线与直轴重合

时磁链对应的电感。通过相位关系可获得行星轮

永磁齿与其他两相绕组间的互感。
  

ω2m

If1

If2

If

α

图 3    等效电流示意图

Fig. 3    Schematic diagram of equivalent current
  

2.2　数学模型

基于蜗杆内定子绕组的电感方程，通过坐标变

换，得到永磁超环面电机的直轴与交轴电感为
Ld(θ1) =

3
2

L′s0+
1
2

L′s2+
1
2

L′′s2 cos(2cθ1)

Lq(θ1) =
3
2

L′s0−
1
2

L′s2−
1
2

L′′s2 cos(2cθ1)
（6）

Ld(θ1) Lq(θ1)式中： 和 分别为永磁超环面电机的直轴和

交轴电感；c=k2−1。
通过坐标变换，得到永磁超环面电机在旋转坐

标系下的非线性数学模型，其磁链方程为{
ψd (θ1) = Ld (θ1)id +ψf(k1cos(cθ1)+1)

ψq(θ1) = Lq(θ1)iq+ψfk1sin(cθ1)
（7）

ψd (θ1) ψq(θ1)

ψf ψf = LAAdIf

式中： 和 分别为直轴和交轴磁链；id 和 iq 分

别为直轴和交轴电流； 为永磁体磁链， 。

为简化计算，忽略对电压影响小的量，得到永

磁超环面电机在旋转坐标系下的电压方程为
ud = Rid −ψfω1ks(θ1)+Ld(θ1)

did

dt
−ω1Lq(θ1)iq

uq = Riq+ψfω1(1+ kc(θ1))+Lq(θ1)
diq

dt
+ω1Ld(θ1)id

（8）

R

式中：ks(θ1)=k1k2sin(cθ1)；kc(θ1)=k1k2cos(cθ1)；ud 和 uq 分

别为直轴和交轴电压；ω1 为行星架转子的输出电角

速度； 为绕组的相电阻。

对永磁超环面电机采用 id=0的控制策略，旋转

坐标系下的转矩方程与运动方程可分别表示为

Te(θ1) =
3
2

np1ψfiq (1 + kc(θ1)) （9）

J
dω1m

dt
= Te(θ1)−TL−Bω1m （10）

Te(θ1) np1式中： 为旋转坐标系下的转矩； 为行星轮对

数；TL 为负载转矩；J 和 B 分别为转动惯量和摩擦

系数。 

3　无差拍模型预测电流控制

通过前向欧拉近似法对式 (8)进行离散化处

理，可得到永磁超环面电机在 k 时刻的直交轴电压为
uk

d = Rik
d −ψfωk

1ks(θ1)+L k
d(θ1)

ik+1
d − ik

d

Ts
−ωk

1Lk
q(θ1)i

k
q

uk
q = Rik

q+ψfωk
1(1+ kc(θ1))+Lk

q(θ1)

ik+1
q − ik

q

Ts
+ωk

1L k
d(θ1)i

k
d

（11）

ik
d,q ik+1

d,q

uk
d,q L k

d,q(θ1)

式中： 和 分别为 k 时刻和 k+1时刻的直交轴

蜗杆内定子电流分量； 和 分别为 k 时刻的

直交轴电压分量和电感分量；Ts 为采样周期。

i∗d,q

基于无差拍 MPCC原理，令 k+1时刻的直交轴

蜗杆内定子电流与直交轴参考电流 相等，从而实

现蜗杆内定子电流的无差拍跟踪。此时，通过式 (11)
得到的直交轴电压为 k 时刻的直交轴参考电压。

在无差拍 MPCC策略中，输出电压矢量与调节

电流之间存在控制延时，电流控制效果会被削弱。

为补偿延时问题，令 k+2时刻的蜗杆内定子电流与
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参考值相等，计算 k+1时刻的直交轴参考电压为

u∗d = Rik+1
d −ψfωk+1

1 ks(θ1)+L k+1
d(θ1)

i*d − ik+1
d

Ts
−

ωk+1
1 Lk+1

q(θ1)i
k+1
q

u∗q = Rik+1
q +ψfωk+1

1 (1+ kc(θ1))+Lk+1
q(θ1)

i*q− ik+1
q

Ts
+

ωk+1
1 L k+1

d(θ1)i
k+1
d

（12）

u∗d u∗q
L k+1

d,q(θ1)

ωk
1 ≈ ωk+1

1 ik+1
d,q

式中： 、 分别为第 k+1周期内的直、交轴参考电

压； 为 k+1时刻的直交轴电感分量。由于电磁

时间常数远小于机械时间常数，且采样周期足够

短，可认为 。然而在 k 时刻 是未知量，

由式 (11)可得到 k+1时刻的蜗杆内定子电流预测

值为
ik+1
d = ik

d +
Ts

L k
d(θ1)

(uk
d −Rik

d +ψfωk
1ks(θ1)+ωk

1Lk
q(θ1)i

k
q)

ik+1
q = ik

q+
Ts

Lk
q(θ1)

(uk
q−Rik

q−ψfωk
1(1+ kc(θ1))−ωk

1L k
d(θ1)i

k
d)

（13）

Udc/
√

3

在永磁超环面电机的运行过程中，为避免直交

轴参考电压幅值超过逆变器直流母线电压最大值

，对直交轴参考电压进行如下限幅处理：

u∗∗d,q =


Udc√
3u*

s

u*
d,q u*

s > Udc/
√

3

u*
d,q u*

s ⩽ Udc/
√

3
（14）

u∗∗d,q Udc

u*
s u*

s =
»

(u*
d)2
+ (u*

q)2 u∗∗d,q

式中： 为限幅后的直交轴参考电压； 为直流

母线电压； 为参考电压， 。

通过反 Park变换与空间矢量脉宽调制（space vector
pulse width modulation，SVPWM）环节，生成脉冲信

号作用于逆变器，进而控制永磁超环面电机。 

4　引入 ESO 的无模型预测电流控制

永磁超环面电机 DPCC策略的实现需要获取

准确的电机参数，包括磁链、电感和电阻。为降低

预测电流控制对永磁超环面电机参数的依赖，设计

引入 ESO的永磁超环面电机MFPCC策略。 

4.1　超局部模型建立

根据无模型控制原理，在永磁超环面电机电压

方程的基础上，以直交轴电压与直交轴电流分别作

为永磁超环面电机系统的输入变量与输出变量，其

他与电机参数相关的部分视为系统的干扰量，建立

永磁超环面电机的一阶超局部模型为
did

dt

diq

dt

 =
ñ
αd(θ1) 0

0 αq(θ1)

ôñ
ud

uq

ô
+

ñ
Fd

Fq

ô
（15）

αd(θ1) αq(θ1)式中： 、 为设计的永磁超环面电机系统的

αd(θ1) = 1/Ld(θ1) αq(θ1) = 1/Lq(θ1)比例因子， ， ；Fd、Fq 分别

为永磁超环面电机系统的直、交轴干扰量，表示为

Fdq = Aidq+ (B−B1)udq+C （16）

B =


1

Ld(θ1)
0

0
1

Lq(θ1)

 B1 =


1

L′d(θ1)
0

0
1

L′q(θ1)



A =


−R

Ld(θ1)

ω1Lq(θ1)

Ld(θ1)
−ω1Ld(θ1)

Lq(θ1)

−R
Lq(θ1)

 C =


ψfω1ks(θ1)

Ld(θ1)

−ψfω1(1+ kc(θ1))
Lk

q(θ1)


idq =

ñ
id

iq

ô
udq =

ñ
ud

uq

ô
Fdq =

ñ
Fd

Fq

ô
L′d(θ1) L′q(θ1)

式 中 ： ； ；

； ；

； ； ； 、 为永

磁超环面电机的实际电感值，当实际电感值为标称

电感值时，输出电压部分的干扰为零。 

4.2　扩张状态观测器设计

由式 (16)可知，参数变化会直接影响超局部模

型的干扰部分。为降低参数变化对超局部模型的

影响，设计超环面 ESO估计直交轴干扰量。基于永

磁超环面电机的超局部模型，建立永磁超环面电机

ESO方程为
err=îdq − idq

˙̂idq = αdq(θ1)udq+ F̂dq −β1 Ierr
˙̂Fdq=−β2 Ierr

（17）

αdq(θ1) =
ï
αd(θ1) 0

0 αq(θ1)

ò
îdq =

ñ
îd

îq

ô
îd îq

F̂dq =
ñ

F̂d

F̂q

ô
F̂d F̂q I

β1 β2

式中： ； ， 、 分别

为直、交轴蜗杆内定子电流估计值； ，

、 分别为直、交轴干扰估计值； 为单位矩阵；

、 为 ESO的误差反馈增益值。

将式 (17)进行拉普拉斯变换可得
îd(s) =

αd(θ1)ud s+ (β2+β1 s)id

s2+β1 s+β2

îq(s) =
αq(θ1)uq s+ (β2+β1 s)iq

s2+β1 s+β2

（18）

由式 (18)可知，永磁超环面电机 ESO的特征方

程为

s2+β1 s+β2 = 0 （19）

−ω0 [s− (−ω0)][s− (−ω0)] =
0

为使永磁超环面电机 ESO稳定，令 ESO的期望

极点为 ，则期望特征方程为

，联立式 (19)，可得 ESO的误差反馈增益值为®
β1 = 2ω0

β2 = ω2
0

（20）

式中：ω0 为永磁超环面电机 ESO的带宽，合理设计

带宽能够使永磁超环面电机 ESO具有良好的观测
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性能。

采用前向欧拉近似法，对式 (17)进行离散化处

理可得
ek
rr = îk

dq − ik
dq

îk+1
dq = îk

dq + (αk
dq(θ1)u

k
dq + F̂k

dq−β1 Iek
rr)Ts

F̂k+1
dq = F̂k

dq −β2TsIek
rr

（21）

由式 (21)可得，永磁超环面电机 ESO的传递函

数为
G1(z) = îd(z)

id(z)
=

β2T 2
s +β1Ts(z−1)

(z−1)2+β1Ts(z−1)+β2T 2
s

G2(z) = îq(z)
iq(z)

=
β2T 2

s +β1Ts(z−1)
(z−1)2+β1Ts(z−1)+β2T 2

s

（22）

根据式 (22)可得离散化的 ESO特征方程为

(z−1)2+β1Ts(z−1)+β2T 2
s = 0 （23）

根据朱利稳定判据，得到离散化的 ESO稳定条

件如下:® ∣∣1−β1Ts+β2T 2
s

∣∣ < 1

|2−β1Ts| < 2−β1Ts+β2T 2
s

（24）

联立式 (20)与式 (24)，得到 ESO稳定条件为

0 < ω0 < 2/Ts （25）

当 ω0 在式 (25)的取值范围内，能够保证 ESO

特征方程的根位于 z 平面的单位圆中，从而保证离

散化的永磁超环面电机 ESO的稳定性。 

4.3　超局部无模型电流预测

采用前向欧拉近似法，对永磁超环面电机的一

阶超局部模型进行离散化处理可得

ik+1
dq = ik

dq + (αk
dq(θ1)u

k
dq +Fk

dq)Ts （26）

Fk
dq F̂k

dq F̂k
dq式中 ： 由 代替 ， 通过永磁超环面电机

ESO观测得到。

采用 DPCC策略，并考虑延时补偿，使 k+2时刻

的直交轴蜗杆内定子电流与直交轴参考电流相等，

可得 k+1时刻的直交轴参考电压为

uref
dq =

i∗dq− ik+1
dq

αk+1
dq(θ1)Ts

−
F̂k+1

dq

αk+1
dq(θ1)

（27）

i∗dq =
ñ

i*d
i*q

ô
uref

dq =

ñ
uref

d

uref
q

ô
uref

d uref
q式中 ： ； ， 和 分别为 k+1

时刻的直轴和交轴参考电压。

与 DPCC策略类似，MFPCC-ESO策略的实现

需对输出参考电压进行限幅处理，反 Park变换与

SVPWM调制，通过逆变器控制永磁超环面电机运

行。永磁超环面电机MFPCC-ESO系统结构框图如

图 4所示，该控制系统框图内的逆变器、SVPWM
模块等采用MATLAB/Simulink数据库中的模块。
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5　仿真分析

为验证本文提出的 MFPCC-ESO策略的有效

性，对永磁超环面电机 DPCC策略和 MFPCC-ESO

策略进行对比研究。2种控制策略的采样周期设置

为 Ts=5×10
−5 s；转速环 PI参数设置相同；逆变器的

直流母线电压设置为 Udc=311 V。ESO带宽设置为

ω0=4 200。用于仿真分析的永磁超环面电机参数如

表 1所示。表中：pn 为额定功率，UN 为额定电压，

fN 为额定频率。
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表 1    永磁超环面电机参数

Table 1    Permanent magnet toroidal motor parameters

参数 数值

R/Ω 3.8

np1 4

z3 28

z2 12

k1 0.3

k2 5

pn/kW 1.5

Udc/V 311

B/（N·m·s） 0.001

J（kg·m2） 0.001 5

L′s0 /H 0.001 2

L′s2 /H 0.000 4

L′′s2 /H 0.003

ψf/Wb 0.26

UN/V 250

fN/Hz 100
  

5.1　参数匹配时动稳态性能分析

图 5为 DPCC策略与 MFPCC-ESO策略下永磁

超环面电机的三相蜗杆内定子电流波形与 A 相蜗

杆内定子电流频谱，给定转速 1 000 r/min，负载为

4 N·m。可知，DPCC策略与 MFPCC-ESO策略下的

蜗杆内定子电流波形存在周期性的小波动，这是由

于永磁超环面电机的时变参数所引起的，同时每相

蜗杆内定子电流的波形存在差异，与永磁超环面电

机蜗杆内定子的特殊变截面结构及其上电枢绕组

的布线方式有关。与 DPCC策略相比，MFPCC-ESO
策略下的蜗杆内定子电流波动相对较小，电流波形

更平滑。同时，DPCC策略与 MFPCC-ESO策略下

的 A 相蜗杆内定子电流总谐波畸变率 THD分别为

18.32% 与 13.54%，MFPCC-ESO策略下的蜗杆内定

子电流 THD值相对降低 26.09%。因此，本文提出

的MFPCC-ESO策略能有效降低蜗杆内定子电流波

动，较好地抑制电流谐波。

图 6为稳态条件下采用 2种策略的永磁超环面

电机的转速、转矩和直交轴电流波形。图中：n 为

转速。可以看出，DPCC策略与 MFPCC-ESO策略

下的输出转速、转矩和直交轴电流在稳态阶段均存

在周期性的波动。同时，2种控制策略下的直轴电

流波动顺序存在差异，这是由于在“id=0”的控制影

响下直轴电流的上下波动顺序是瞬时的调整过

程。与 DPCC策略相比，采用 MFPCC-ESO策略的

永磁超环面电机输出波动有所降低，其转速、转

矩、交轴、直轴电流波动率分别降低 22.2%、23.3%、

28.3%、15.6%。因此，进一步说明了 MFPCC-ESO

策略能有效降低永磁超环面电机的输出波动，提高

电机的稳态性能。
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图 7为采用 DPCC策略与 MFPCC-ESO策略

的永磁超环面电机的转速阶跃响应。永磁超环面

电机空载运行，在 0.12 s时转速从 1 000 r/min升至

1 200 r/min。仿真结果表明，2种控制策略下转速、

转矩和直交轴电流通过短暂的调整阶段能够达到

稳态。但与 DPCC策略相比，MFPCC-ESO策略下

的转速、转矩和直交轴电流具有较短的动态调整时

间，转速与转矩超调量较小，仅交轴电流的超调量

稍大，因此，在永磁超环面电机的变速运行阶段，

MFPCC-ESO策略具有比 DPCC策略优越的动态

性能。

图 8为采用 DPCC策略与 MFPCC-ESO策略的

永磁超环面电机的负载阶跃响应。永磁超环面电

机转速恒定为 1 000 r/min，在 0.12 s时负载从 0 N·m

突变至 6 N·m。通过图 8可以看出，在突加负载后

的瞬态阶段，2种控制策略下转矩与直轴电流变化

幅度相似，转速与交轴电流变化幅度相同且较小，

抗干扰能力强。MFPCC-ESO策略下，转速、转矩、

交轴电流的调整时间为 50 ms，直轴电流经过 8 ms

达到稳态，与 DPCC策略相比，相应调整时间分别

减少了 3.8% 和 46.7%。因此，MFPCC-ESO策略具

有比 DPCC策略更快的动态响应。

为验证永磁超环面电机 ESO的性能，负载阶跃

下 ESO对干扰量的估计结果与电流估计误差结果

如图 9所示。可以看出，估计的直交轴干扰量存在

与时变参数密切相关的周期性波动，且能在负载变

化瞬间产生相应变化，为 MFPCC-ESO策略提供了

预测干扰值。同时，负载阶跃变化对电流估计误差

影响较小，交轴与直轴电流的估计误差在瞬态与稳

态阶段始终维持在零附近。因此，永磁超环面电机

ESO具有良好的观测性能。 

5.2　参数失配时动稳态性能分析

为验证本文所提 MFPCC-ESO策略的优越性，

进一步研究控制器参数与永磁超环面电机参数不

匹配时采用 2种控制策略时永磁超环面电机的输

出性能。

直轴电感参数失配前后采用 DPCC策略与

MFPCC-ESO策略时永磁超环面电机的稳态波形如
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Fig. 7    Speed step responses
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图 10和图 11所示。此时，给定转速 1 000 r/min，负

载为 4 N·m，图 10中，0.125 s时控制器中电感参数

改变为其标称值的 1.5倍，图 11中，0.125 s时控制

器中电感参数改变为其标称值的 0.5倍。

 

980

1 000

1 020

0

5

10

1

2

3

4

0.10 0.11 0.12 0.13 0.14 0.15
−1

0

1

(b) MFPCC-ESO策略

980

1 000

1 020

0

5

10

1

2

3

4

0.10 0.11 0.12 0.13 0.14 0.15
−1

0

1

(a) DPCC策略

n
/(

r·
m

in
−1

)
T

e/
(N

·m
)

i q
/A

i d
/A

n
/(

r·
m

in
−1

)
T

e/
(N

·m
)

i q
/A

i d
/A

iq
*

iq
*

t/s

t/s

Ld(θ1) 0.5Ld(θ1)

Ld(θ1) 0.5Ld(θ1)

Ld(θ1)→ 0.5Ld(θ1)图 11    电感失配前后的稳态波形 ( )

Ld(θ1)→ 0.5Ld(θ1)

Fig. 11    Steady state waveforms before and after

inductance mismatch ( )
 

从图 10可以看出，DPCC策略依赖永磁超环面

电机的直轴电感参数，当直轴电感发生失配时，转

速变化较小，转矩、交轴与直轴电流脉动明显增

大。与 DPCC策略相比，MFPCC-ESO策略下的转

速、转矩、直交轴电流在直轴电感失配前后没有显

著变化，同时，MFPCC-ESO策略下永磁超环面电机

具有更好的电流跟踪性能。因此，在直轴电感参数

失配条件下，MFPCC-ESO策略的稳态性能好，参数

鲁棒性强。

由图 11可以看出，直轴电感失配导致 DPCC策

略下的转速、转矩与直交轴电流均出现不同程度的

调节过程，转速存在明显的失调，且交轴电流出现

明显的跟踪误差。与 DPCC策略相比，MFPCC-ESO
策略下的输出受参数失配的影响较小，转速的失调

量较少，交轴电流跟踪误差较小。进一步证明了

MFPCC-ESO策略具有优越的稳态性能和很强的直

轴电感参数鲁棒性。
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为进一步分析交轴电感、电阻及磁链参数失配

时采用 DPCC策略与 MFPCC-ESO策略的永磁超环

面电机稳态性能，对控制器参数分别变化为标称值

的 25%、 50%、 75%、 100%、 125%、 150%、 175% 时

的交轴电流进行分析。通过标准差公式计算得到

不同参数失配时 2种控制策略下的交轴电流脉动

（见图 12），其交轴电流标准差为

σq =

Ã
1
N

N∑
x=1

(iq(x)− iq_av)2 （28）

iq(x) iq_av式中：N 为采样个数； 和 分别为交轴电流的

采样数据和采样平均值。
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图 12    不同参数失配下的交轴电流脉动

Fig. 12    Quadrature axis current pulsations under different

parameter mismatches
 

由图 12可以看出，当直交轴电感、电阻和磁链

存在不同程度失配时，DPCC策略下，交轴电流脉动

值均大于本文所提的 MFPCC-ESO策略。从整体

看，相同参数失配对 DPCC策略下交轴电流脉动的

影响显著大于 MFPCC-ESO策略。同时，电阻与磁

链失配不会对 MFPCC-ESO策略产生影响。因此，

进一步验证了在参数失配条件下，MFPCC-ESO策

略具有比 DPCC策略优越的稳态性能与强鲁棒性。

为分析参数失配条件下采用 DPCC策略与

MFPCC-ESO策略的永磁超环面电机动态性能，研

究参数失配时 2种控制策略下永磁超环面电机的

转速阶跃响应，如图 13所示。直交轴电感、电阻与

磁链均为标称值的 1.5倍，永磁超环面电机空载运

行，在 0.12 s时转速从 1 000 r/min升至 1 200 r/min。
由仿真结果可知，与 DPCC策略相比，参数失

配时，采用 MFPCC-ESO策略的转速、转矩及直交

轴电流具有较短的动态调整时间与较小的超调

量。因此，MFPCC-ESO策略具有比 DPCC策略优

越的动态性能。同时，由于 DPCC策略涉及更多的

电机参数，随着多个参数发生失配，转矩与直交轴

电流存在更高的脉动。MFPCC-ESO策略下，永磁

超环面电机输出稳定且波动幅值小，表现出很强的

参数鲁棒性。

图 14为参数失配条件下采用 DPCC策略与

MFPCC-ESO策略时永磁超环面电机的负载阶跃响

应 。 直 交 轴 电 感 、 电 阻 与 磁 链 均 为 标 称 值 的

1.5倍，永磁超环面电机转速恒定为 1 000 r/min，在
0.12 s时负载从 0 N·m突变至 6 N·m。图 14表明，

与 DPCC策略相比，参数失配时，采用 MFPCC-ESO
策略的转速、转矩及直交轴电流经过短暂的动态调

整，能更快地达到稳态值。同时，MFPCC-ESO策略

下的交轴电流超调量小于 DPCC策略。因此，在负

载阶跃变化时，MFPCC-ESO策略具有比 DPCC策
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图 13    参数失配下的转速阶跃响应

Fig. 13    Speed step responses under parameters mismatch
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略优越的动态性能。

为研究参数失配时永磁超环面电机 ESO的性

能，给出参数失配时 ESO对直交轴干扰量估计结果

及电流估计误差结果，如图 15所示。

由图 15可以看出，参数失配时估计的直交轴

干扰量依然存在由时变参数引起的周期性波动，其

在负载阶跃变化时能迅速响应，达到实时为预测模

型提供干扰估计值的目的。参数失配未引起直交

轴电流估计误差的增大，其数值大小在零附近，说

明永磁超环面电机 ESO具有有效的稳定性和良好

的观测性。 

6　结　论

本文从永磁超环面电机的结构原理特色出发，

引入自转运动影响系数与磁势系数，推导出与此系

数相关的时变电感参数与电机模型。针对传统

DPCC策略存在的参数依赖性问题，结合无模型控

制与延时补偿的 DPCC算法，研究了引入 ESO的永

磁超环面电机 MFPCC策略。通过仿真实验对

MFPCC-ESO策略与 DPCC策略进行对比分析，得

到如下结论：

1） 在参数匹配情况下 ，与 DPCC策略相比 ，

MFPCC-ESO策略在转速阶跃与负载阶跃阶段具有

更快的动态响应特性，同时该策略能有效降低永磁

超环面电机的输出波动和电流 THD值，其稳态性

能更优越。

2） 相比于 DPCC策略，MFPCC-ESO策略在永

磁超环面电机发生不同程度参数失配时的动稳态

性能更优越，同时，该控制策略对参数的鲁棒性

更强。

3） 在参数匹配和失配条件下，永磁超环面电

机 ESO能对直交轴干扰量及电流进行有效估计，具

有良好的稳定性与观测性。
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Model-free predictive current control for permanent magnet toroidal motor with
extended state observer

LIU Xin1，2，*，WANG Zhengyang1，WANG Xiaoyuan2

(1.   Tianjin Key Laboratory of Modern Electromechanical Equipment Technology，Tiangong University，Tianjin 300387，China；

2.   School of Electrical and Information Engineering，Tianjin University，Tianjin 300072，China)

Abstract： The model-free predictive current control method for the toroidal motor with extended state observer
(MFPCC-ESO) was investigated in order to reduce the dependence of deadbeat predictive current control (DPCC) on
the parameters of a permanent magnet toroidal motor system. According to the composite rotor structure of a toroidal
motor,  the  rotation  motion  influence  coefficient  and  magnetomotive  force  coefficient  were  introduced.  The  rotating
coordinate system was used to build the time-varying mathematical model of the toroidal motor. Then the ultra-local
model with a time-varying scaling factor was established by using the input and output of the toroidal motor system.
Meanwhile, ESO was introduced to estimate the interference part of the ultra-local model in real time, and the stability
of ESO was proved by using the Jury criterion. Combining with the delay compensation DPCC, the reference voltage
vector  was  obtained.  The  MFPCC-ESO for  the  toroidal  motor  was  further  realized.  The  MFPCC-ESO strategy  and
DPCC  strategy  were  compared  and  analyzed  for  toroidal  motor  under  parameter  matching  and  mismatch.  The
simulation  results  show  that  the  toroidal  motor  with  the  MFPCC-ESO strategy  has  superior  dynamic  performance,
steady-state performance, and strong robustness. Meanwhile, the proposed control strategy can also reduce the output
fluctuation of the toroidal motor effectively.

Keywords： toroidal motor；ultra-local model；model-free；predictive current control；extended state observer
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跨级融合门控自适应网络用于视网膜血管分割

梁礼明*，余洁，陈鑫，雷坤，周珑颂
(江西理工大学 电气工程与自动化学院，赣州 341000)

摘　　　要：针对现有多数算法对浅层特征提取不足，导致分割结果中血管边界模糊、毛细血

管欠分割且包含噪声等问题，提出一种跨级融合门控自适应网络。该网络中的密集门控通道变换模

块，通过促进通道之间的竞争或协同关系充分提取浅层特征信息，避免浅层粗粒度特征信息丢失；

通过跨层次融合模块捕获各层跨维度交互信息，有效聚合多尺度上下文特征；采用双自适应特征融

合方法有效引导相邻层次特征融合，抑制噪声。在公共数据集 DRIVE、CHASEDB1 和 STARE 上进

行验证，结果表明：所提网络准确率分别为 0.965 2、0.966 8 和 0.969 5，F1 值分别为 0.854 4、0.815 2
和 0.841 2，在多个指标上均处于较高水平，优于现有先进算法。

关　键　词：视网膜血管分割；密集门控通道变换；跨层次融合模块；双自适应特征融合；三

重注意力模块

中图分类号：TP391
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1097-13

 
视网膜在高血压、糖尿病视网膜病变、动脉硬

化等眼科疾病的诊断中发挥重要作用，视网膜血管

的形态信息（如厚度、曲率、密度等）可作为疾病检

测和诊断的重要指标。然而，目前的临床实践中通

常采用人工目测的方法获取形态学信息，费时费力

且主观性强，因此，从眼底图像中自动准确地分割

视网膜血管是一项非常有必要的研究课题。

早期研究的重点在于利用手工制作特征来分

割视网膜血管的经典机器学习算法，尽管在某种特

定情况下取得了较好的分割性能，但手工制作特征

不足以代表视网膜血管的复杂语义，因此，在具有

许多复杂病例的数据集中表现较差[1-4]。近年来，许

多基于全卷积网络的视网膜血管分割算法被提出，

主要基于对称的 U型结构，通过不断堆积卷积层和

下采样来逐步提取上下文特征。文献 [5]提出一种

由注意力机制捕获全局信息并将其置于特征融合

中增强特征的卷积神经网络；文献 [6]将补丁学习

策略运用于 Dense U-Net，提升网络分割性能；文献

[7]将多尺度输入层和密集块引入 U-Net中，使网络

能够利用更丰富的空间上下文信息；文献 [8]通过

引入残差网络避免血管结构信息丢失，并将空洞卷

积置于网络底端扩大感受野；文献 [9]采用与文献

[7]相似的多尺度输入结构，并引入多特征融合模

块提取多尺度血管特征，提高网络对细小血管分割

能力。尽管 U型结构实现了可观的性能，但仍然不

足以应对视网膜血管分割的挑战，一般来说存在以

下问题：①网络通常缺乏有效提取多尺度上下文信

息的能力；②每个阶段的跳跃连接直接结合局部信

息，引入了不相关的背景噪声，使网络很难将视网膜

血管与周围渗出物和噪声区分开，尤其是微小血管。

针对以上问题，本文提出一种跨级融合门控自

适应网络 （cross-level  fusion  gated  adaptive  network，
CFGA-Net）用于视网膜血管分割。①提出密集门控

通道转换（dense gated channel transformation，DECT）
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模块，建立通道之间的竞争或合作关系，提升特征

复用率，改善深层网络的鲁棒性。②提出跨层次融

合模块（cross-level fusion module，CFM），置于网络

底端，捕获跨维度交互作用，计算注意权值，提取隐

藏的上下文信息，并聚合多尺度特征，提高网络处

理血管尺度与形态变化较大数据的能力。③提出

双 自 适 应 特 征 融 合 （dual  adaptive  feature  fusion，
DAFF）模块，自适应结合语义信息与空间信息，抑

制不相关的背景噪声，有效引导相邻层次特征融

合，以捕获更多可区分的语义信息。 

1　本文网络
 

1.1　密集门控通道变换模块

密集卷积是文献 [10]提出的一种结构，其将本

层输出与前面所有层输出连接作为下层输入，提升

特征复用率，但单个卷积层只对特征图中空间位置

x ∈ RC×H×W

的邻近局部上下文起作用，引起局部歧义。为解决

该问题 ，本文引入门控通道变换 (gated  channel
transformation，GCT) 模块增强卷积层。GCT模块

结构如图 1所示，其采用规范化组件来建立通道之

间的竞争或合作关系。由于规范化操作是无参数

的，为使 GCT模块具有可学习性，设计了全局上下

文嵌入算子和门控自适应算子，前者用于嵌入全局

上下文，并控制归一化前每个通道的权重，后者根

据归一化输出对输入特征通道进行智能调整。假

设 为特征图中的激活特征，C 为特征图

中的通道数， W 为特征图的宽度， H 为特征图的高

度，GCT模块对其进行如下变换：

x̂ = F(x |α ,γ,β) α,γ,β ∈ RC （1）

α、γ、β α

γ、β

式中： 为可训练参数， 有助于嵌入输出的

自适应性， 用于控制激活门限。
 
 

l2范数
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图 1    GCT模块

Fig. 1    GCT module
 

GCT模块变换由以下 3部分组成：

α =

[α1, · · · ,αc, · · · ] ,c ⩽C

1） 全局上下文嵌入算子。具有大感受野的信

息能有效避免由小感受野的信息引起的局部混淆，

因此，设计全局上下文嵌入算子用于汇聚每个通道

的全局上下文信息，该算子能利用卷积层小感受

野之外的全局上下文信息。给定嵌入权重

，全局上下文嵌入算子在通道

c 上的定义为

sc = αc∥xc∥2 = αc

{[
H∑

i=1

W∑
j=1

(xi, j
c )2

]
+ε

} 1
2

（2）

ε式中： 为极小的常量，以避免在零点处求导。

l2

αc

与多数注意力机制不同的是，GCT模块并不使

用全局平均池化 (global average pooling, GAP)进行

通道上下文信息的汇聚，因为 GAP在某些极端情

况下会失效。例如 ，当压缩和激励 （squeeze-and-
excitation，SE）注意力模块位于实例规范化 (instance
normalization，IN)层之后时，IN层将每个特征通道

的均值固化，导致 GAP的输出对于任何输入都是

恒定的。为避免该问题，GCT模块采用 范数代替

GAP。同时，提出采用可训练参数 控制不同通道

αc

αc

的权重。特别是当 近似于 0时，通道 c 将不会被

纳入到通道规范化中，即 使 GCT模块能学习到

一个通道相对其他通道是独立的极限情况。

l2

s = [s1, · · · , sc, · · · ]

2） 通道归一化。归一化方法可以建立通道之

间的竞争关系，具有轻量和稳定的性能，与局部响

应归一化 (local response  normalization,  LRN)  层类

似，GCT模块采用 范数做跨通道归一化。设通道

，则跨通道归一化公式为

ŝc =

√
csc

∥s∥2
=
√

csc

¡( C∑
c=1

s2
c +ε

) 1
2

（3）

√
c ŝc

ŝc

式中： 用于归一化 的尺度，避免当 C 较大时

的尺度过小。

γ =[
γ1, · · · ,γc, · · ·

]
β =

[
β1, · · · ,βc, · · ·

]
3） 门控自适应算子。GCT模块采用门控自适

应机制来适应原有特征，使其在训练过程中既促进

通道间的竞争 ，也促进合作。令选通权值

和选通偏置 ，设置

如下选通函数：

x̂c = xc

[
1+ tanh(γc ŝc+βc)

]
（4）

xc

1+ tanh(γc ŝc+βc)

每个原始通道 的权重由其对应的门调整，即

。由于通道归一化是无参数的，设
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γ β

γc

γc

计可训练的权值 和偏移量 来学习如何对门控通

道的激活进行智能控制。通过结合归一化方法和

门控机制，GCT模块能够促进通道之间的竞争和协

同关系。当通道的门控权值 被正激活时，GCT模

块取得了类似于 LRN层的通道竞争关系。当门控

权值 被负激活时，GCT模块鼓励该通道与其他通

道协作。同时，当选通权值和偏置为零时，该选通

函数允许原始特征传递到下一层，描述如下：

x̂ = F (x |α,0,0 ) = x （5）

本文结合 GCT模块与密集卷积设计 DGCT模

块用于特征提取，如图 2所示。DGCT模块主要包

含 4层特征提取层，每个特征提取层先经过 GCT
模块鼓励浅层次通道之间的合作关系，增强深层次

通道间的竞争关系，提升网络的泛化能力，再进行

降维操作，减少参数量后输入卷积层学习提取特

征，最终将本层输入与输出融合作为下层输入。第

i 层的输入和输出为

Xi-in = cat(Xi−1-in,Xi−1-out) （6）

Xi-out = Conv(GCT(Xi-in)) （7）

式中：Conv表示卷积操作；cat表示特征融合。
 
 

GCT Conv C GCT Conv C GCT Conv C GCT Conv C

输入特征图 输出特征图

图 2    DGCT模块

Fig. 2    DGCT module
 
 

1.2　三重注意力机制

经过多年的计算机视觉研究，越来越多的卷积

神经网络结构都使用通道注意力和空间注意力或

结合两者提高性能。传统通道注意力的计算方法通

常采用 GAP将输入张量分解为每个通道一个像素，

导致空间信息大量损失，通道和空间维度之间的相互

依赖性不存在。卷积块注意力模块[11]（convolutional

block attention module，CBAM）将空间注意力引入通

道注意力，以弥补空间信息的损失，但通道注意和

空间注意是相互分离计算的，未考虑两者之间的任

何关系。本文引入一种轻量级但有效的三重注意

力机制 (triple attention mechanism，TAM)，通过旋转

操作和残差变换来建立输入张量 (C，H)、(C，W)和

(H，W)维间的依赖关系，捕获跨维度交互作用来计

算注意力权值，结构如图 3所示。

x ∈ RC×H×W

x H x̂1 ∈ RW×H×C

x̂1 x̂∗1 ∈ R2×H×C

x̂∗1

x̂1

x

x̂2 ∈ RH×C×W

x̂∗2 ∈ R2×C×W

x̂1 x

x

具体操作为：给定一个输入张量 ,将

其传递给 TAM中的 3个分支。在第 1个分支中，

建立高度和通道维度间的相互作用。首先，将输入

沿 轴逆时针旋转 90°，得到旋转张量 ，

通过 Z-Pool层拼接该维度上的平均池化和最大池

化特征，将张量 的第 0维减少到 2，即 ，

使该层能够保留实际张量的丰富特征，同时缩小其

深度使进一步计算变得轻量级；然后，将 经过卷

积层和 BN层后通过 Sigmoid激活函数生成注意力

权值作用于 ；最后，沿 H 轴顺时针旋转 90°以维持

输出 x原始输入形状。在第 2个分支中，将 沿着

W 轴逆时针旋转 90°得到旋转张量 ,通

过 Z-Pool层简化为 后生成注意力权值作

用于 ，沿 W 轴顺时针旋转 90°以维持 原始输入

形状。在第 3个分支中，输入张量 的通道数经过
 

Z-Pool Conv Sigmoid

Z-Pool Conv Sigmoid

Z-Pool Conv Sigmoid

置换

平均值

恒等映射

C

H

W
C

H

W

C

H

W

C

H

W

C

H

W

�

�

�

图 3    三重注意力机制

Fig. 3    Triple attention mechanism
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x̂3 ∈ R2×H×W

x
Z-Pool层减少为 2，得到缩减张量 ，生成

注意力权值校准 。平均聚合 3个分支中生成的细

化张量，得到最终输出 y，即

y =
1
3

(
x̂1σ(C1(x̂∗1))+ x̂2σ(C2(x̂∗2))+ xσ(C3(x̂3))

)
（8）

σ C1 C2 C3式中： 为 Sigmoid激活函数； 、 和 为标准卷

积层。

(B,Cin,Win,Hin)

(B,Cout,Wout,Hout) Liner(Cin,Cout,bias = False)

Cin×Cout Conv2d(Cout,Cin,kernel =
K,bias = False) K ×K ×Cin×Cout

设输入特征图为 ，输出特征图为

， 为全连

接层，B 为批次，表示在一个批次中处理的样本数

量。在计算通道注意力时，瓶颈处使用的缩减比为 r，
参数量为 ；2D卷积

参数量为 。同时，计

算了不同注意力机制在 ResNet-50上的开销，方法

为：在每个块中添加注意层，将 r 固定为 16，CBAM
和 TAM的 k 值固定为 7。如表 1所示，TAM开销

成本远低于 CBAM、全局上下文和 SE注意力机制。 

1.3　跨层次融合模块

为避免信息丢失并充分利用多尺度特征，对不

同编码器的空间语义特征进行深度上下文特征提

取，本文基于 TAM提出 CFM，其结构如图 4所示。

由于不同层的特征对任务的贡献不同，且具有更高

分辨率的低层特征比高层特征需要更多的计算资

源，但对模型性能贡献较小，首先，通过最大池化操

作将第 1～3层编码器输出映射到与第 4层编码器

输出相同的特征空间，即

x̂i
En-in = pool(xi

En-in) i = 1,2,3 （9）

x x

x′ x x′

其次，通过 1×1卷积对其降维得到特征图特征

后，将 分别输入并行的空洞卷积层和 TAM中，

通过空洞卷积层提取多尺度特征，其中第 1～4层

的卷积核大小均为 3×3，空洞率分别设置为 1、2、
3、5，TAM捕获跨维度交互作用计算注意权值校准

多尺度特征信息，经过 Sigmoid函数将其权重重新

标定得到 ，将特征图 与 相乘获得本层输出。

最后，将多层次特征融合相互补充，得到一个全面

的特征表达输入解码层。

 
 

8×8 pool 

4×4 pool

16×16 pool Conv

Conv

Conv

Conv

Conv 3×3

扩张率为1

2×2 pool

Conv 3×3 

扩张率为2

Conv 3×3

扩张率为3

Conv 3×3 

扩张率为5

TAM

TAM

TAM

TAM

× Sigmoid ×

× Sigmoid ×

×

×

Sigmoid

Sigmoid

×

×

C

图 4    跨层次融合模块

Fig. 4    Cross-level fusion module
 
 

1.4　双自适应特征融合模块

在原始 U-Net中，编码器和解码器路径是通过

跳跃式直接连接的，但两者之间存在一定语义差

距，不同通道特征图对目标区域的恢复有不同贡

献，但直接连接将引入噪声。为自动调整不同特征

映射的贡献、弱化由于跳过连接而产生的语义空

白，文献 [12]在跳跃连接处引入自适应特征融合模

块对血管特征进行结构性补充，但对浅层次特征图

中的噪声过滤不完全，易产生嘈杂的空间特征图。

因此，本文提出 DAFF模块，将编码部分的低级特

征与解码部分经上采样的高级特征结构信息相互

补充融合，动态权衡血管与背景噪声的权重比，得

 

表 1    不同注意力机制的参数复杂度和开销比较

Table 1    comparison of parameter complexity and overhead of

various attentional mechanisms

注意力机制 参数量 存储开销/106

SE 2C2/r 2.514

CBAM 2C2/r+2k2 2.532

全局上下文 2C2/r+C 2.548

TAM(本文) 6k2 0.004 8
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xen

xde

x′en x′de

到深层与浅层特征的综合映射。如图 5所示，DAFF
模块的输入为编码部分的低级特征映射 和解码

部分经上采样的高级特征映射 ，生成 2个新特征

和 ，其计算公式如下：

x′en = cat(ρ◦ xen, (1−ρ)◦ xde) （10）

x′de = cat(ρ◦ xde, (1−ρ)◦ xen) （11）

◦ ρ式中：“ ”表示哈达玛积； 为融合系数矩阵，计算

公式为

ρ = S (φ(R(φenxen+φdexde))) （12）

φ φen φde其中： 、 、 为线性变换操作；R 和 S 分别为

Relu和 Sigmoid激活函数。

最终，DAFF模块的输出为

xdein = x′de+ x′en （13）
 
 

Conv+BN

Conv+BN

Conv+BN

1−ρ
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xde

xde

xen

xen

xdein

x′enρ

ρ

C

×

×

+

+

Conv+BN

Conv+BN

Conv+BN

1−ρ
Relu Sigmoid

x′de

ρ

ρ

C

×

×

+

图 5    双自适应特征融合模块

Fig. 5    Dual adaptive feature fusion module
 
 

1.5　网络结构

本文提出的 CFGA-Net主要由 5部分组成：数

据预处理、U型结构、DGCT模块、DAFF模块和

CFM，整体结构如图 6所示。原始视网膜图像经过

预处理后裁剪为 1像素×64像素×64像素的随机块

输入 U型网络，网络对随机块进行通道扩张，得到

尺寸为 48像素×64像素×64像素的特征图，再对这

些特征图进行编码解码操作，本文网络编码解码层

采用 DGCT模块取代普通卷积层，以充分提取血管

特征，鼓励浅层次通道之间的合作关系，增强更深

层次通道间的竞争关系。连接部分分别为 CFM和

DAFF模块，CFM置于网络底端，将不同编码器空

间的语义特征融合，以辅助原始编码器进行深度上

下文特征提取，而 DAFF模块置于跳跃连接处，将

低层特征图和高层特征图自适应结合语义信息和

空间信息，抑制低层不相关的背景噪声，保留高层

更详细的局部语义信息，解码器最后一层为带有

Softmax激活函数的 1×1卷积，输出结果为 1像素×
64像素×64像素局部分割图，最终将局部分割结果

拼接得到血管分割结果。

 
 

DGCT 下采样CFM 上采样DAFF Conv

图 6    跨级融合门控自适应网络

Fig. 6    Cross-level fusion gated adaptive network
 
 

2　实验结果与对比分析
 

2.1　数据集与预处理

本文在DRIVE、STARE、CHASEDB1等 3个数据

集上对模型视网膜血管分割性能进行评估。DRIVE

数据集由 40张分辨率为 565像素×584像素的视网

膜图像构成，官方已将其平均划分为训练集和测试

集；STARE数据集包含 20张分辨率为 700像素×
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605像素的视网膜图像 ；CHASEDB1数据集包含

28张分辨率为 999像素×960像素的儿童视网膜图

像。由于数据集 CHASEDB1和 STARE未划分特定

的训练集和测试集，为公平起见，将 CHASEDB1数

据集前 20张用于训练，后 8张用于测试，而 STARE

数据集采用留一法进行交叉验证。

视网膜图像中存在血管与背景对比度较低和

光照不均匀现象，为得到更好的分割结果，本文对

图像进行如下预处理操作：首先，进行 RGB三通道

加权  (rgb three channel weighting, TCW)。将图像分

离为 RGB三通道特征图，绿色通道中，血管与背景

对比度高能较好显示血管结构，但仅提取绿色通道

将损失其他通道中的血管特征，因此，提出通道加

权处理，其计算式如下：

g = ηgR+ κgG+ ιgB （14）

η κ ι式中 ： g为彩色图像的三维张量 ； 、 和 分别为

RGB三通道融合权重系数。

然后，进行限制对比度的自适应直方图均衡化

(contrast limited adaptive histogram equalization，CLA-
HE)，进一步提高血管和背景的对比度。最后，进行

自适应伽马变换，提升暗部细节并降低伪影干扰。

预处理各阶段图像如图 7所示。由于训练数据较

少，为得到稳定可靠的结果，减少过拟合现象，本文

对训练集数据进行如下方式扩充：①随机旋转操

作，将数据扩充 10倍；②采用大小为 64像素×64像

素的窗口将图像随机截取为局部图像块。
 
 

(a) 原始图像 (b) TCW (c) CLAHE (d) 自适应伽马变换

图 7    预处理各阶段效果

Fig. 7    Effect of each stage of preprocessing
 
 

2.2　实验设置

本文实验环境基于 AMD R5 5600X CPU 32 GB
内 存 ， 显 卡 为 NVIDA  Geforce  RTX  3060Ti  GPU
8 GB，采用 Ubuntu16.04操作系统。模型在 pytorch
1.7.1框架上进行实验 ， batch  size为 16， epoch为

100,采用交叉熵损失函数，Adam优化器，初始学习

率为 0.001，学习率变化为每 5轮降低 0.5倍，若连

续 7次迭代未取得最优，则停止训练。 

2.3　评估指标

S e S p Acc

为定量评估算法分割性能，本文采用灵敏度

、特异性 、准确率 、F1 分数、ROC曲线下和

PR曲线下的 AUC面积作为客观评价指标，各具体

计算式分别为

S e =
TP

TP+FN
（15）

S p =
TN

TN+FP
（16）

Acc =
TP+TN

TP+FP+TN+FN
（17）

F1 =
2TP

2TP+FP+FN
（18）

TP TN FP FN式中： 、 、 、 分别为真阳性、真阴性、假阳

性、假阴性像素样本。 

2.4　实验结果分析

为更直观地体现本文算法在视网膜血管上的

分割性能 ，在公开数据集 DRIVE、CHASEDB1和

STARE上进行验证，并与文献 [13-15]算法进行对

比，为公平比较，文献 [13-15]采用与本文相同的实

验环境。文献 [13]为U-Net算法，文献 [14]在文献 [13]
的基础上增加注意力机制自动学习参数来调整权

重的 Attention U-Net，文献 [15]在文献 [14]的基础

上提出 SE-Resnet结构代替普通卷积进行编码解

码，一定程度上提升了网络对细小血管的分割能力。 

2.4.1　分割结果客观分析

不同算法在 3个公开数据集上的平均性能指

标对比如表 2所示。可以看出，本文算法在所有指

标上基本达到领先。本文算法 CHASEDB1数据集

上所有指标均为最优；虽然文献 [15]算法的灵敏度

在 DRIVE数据集上略高本文算法 0.002 5，文献 [14]

算法的特异性在 STARE数据集上略高本文算法

0.001 2，但对于医学图像分割，F1 值更为重要，其包

含灵敏度信息的同时还考虑准确率，F1 值越高 ,表
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明算法所识别的血管像素越齐全和准确。本文算

法的 F1 值在 3个数据集上相比其他算法平均高出

0.006 7、0.009 5和 0.020 7，说明其能够精准识别出

更多的血管像素。

图 8和图 9展示了 ROC曲线和 PR曲线。由于

视网膜中细小血管占比较小，模型对该类样本的分

割性能在这 2个指标中难以体现，但本文算法在数

据集 DRIVE和 CHASEDB1上 AUC(ROC)和 AUC

(PR)值相比其他算法平均高出 0.001 7、0.002 4和

0.006 4、0.012 4，说明本文算法有效提升了细小血

管分割的准确率，减少了误分割现象。可以看出，

本文算法整体性能最优。 

2.4.2　分割结果主观分析

图 10为本文算法与文献 [13-15]算法在不同数

据集上的整体分割结果。其中，第 1～3行分别为

数据集DRIVE、CHASEDB1和 STARE中健康视网膜

图像，第 4～6行分别为数据集 DRIVE、CHASEDB1

和 STARE中病变视网膜图像。

观察图 10第 1～3行可知，由于视盘区域附近

光照不均，文献 [13-14]算法均出现不同程度的主

血管断裂现象，虽然文献 [15]算法与本文算法很好

地避免了该现象，但文献 [15]算法与其他算法均在

视网膜边界处出现了血管断裂现象，且有不同程度

的细小血管误分割现象，而本文算法可对不同血管

进行区分并精准分割，这是因为文献 [13-14]算法

仅采用普通卷积层进行编码解码，其特征提取能力

较低，而文献 [15]算法将残差学习与 SE注意力机

制相结合提出 SE-Resnet结构增强特征提取能力，

但对细小血管特征提取能力不强。本文算法利用

DGCT模块进行特征提取，在增强特征提取能力的

同时，通过门控自适应机制适应原有特征，降低光

照不均的影响。从图 10第 4、6行可知，由于眼底

图像血管与背景对比度低，其他算法均出现血管欠

分割现象，这是因为高层特征不足以描述细节信

息，低层特征中背景混乱和语义歧义，文献 [13]算

法直接将低层特征与高层特征拼接将引入背景噪
 

表 2    不同数据集上的平均性能指标评估结果

Table 2    Average performance index evaluation results on different datasets

数据集 算法 F1 Acc Se Sp AUC(ROC) AUC(PR)

DRIVE

U-Net[13] 0.847 4 0.963 1 0.830 2 0.981 2 0.985 5 0.931 0

Attention U-Net[14] 0.844 9 0.962 7 0.828 7 0.981 4 0.985 2 0.929 9

ASR-UNet[15] 0.850 7 0.964 1 0.835 1 0.982 1 0.986 2 0.933 6

CFGA-Net(本文) 0.854 4 0.965 2 0.832 6 0.983 7 0.987 3 0.937 9

CHASEDB1

U-Net[13] 0.800 2 0.964 1 0.793 4 0.981 1 0.983 4 0.884 8

Attention U-Net[14] 0.810 9 0.965 8 0.809 0 0.981 3 0.984 5 0.894 2

ASR-UNet[15] 0.806 1 0.965 0 0.804 7 0.980 9 0.984 8 0.891 6

CFGA-Net(本文) 0.815 2 0.966 8 0.809 7 0.982 4 0.986 6 0.902 6

STARE

U-Net[13] 0.819 2 0.964 4 0.759 1 0.988 8 0.984 3 0.915 8

Attention U-Net[14] 0.818 4 0.964 6 0.752 2 0.989 8 0.983 6 0.916 1

ASR-UNet[15] 0.823 9 0.965 3 0.764 9 0.989 1 0.985 3 0.920 1

CFGA-Net(本文) 0.841 2 0.969 5 0.802 3 0.988 6 0.989 9 0.934 7
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图 8    不同算法在 DRIVE数据集上 ROC曲线与 PR曲线对比

Fig. 8    Comparison of ROC curves and PR curves of different algorithms on DRIVE dataset
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声，文献 [14-15]算法虽然引入注意力门（attention

gate，AG）模块将低层特征用于细化高层特征，使注

意力系数凸显局部区域的特征，但对于血管边缘信

息提取不足，相较而言，本文算法采用 DAFF模块
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图 9    不同算法在 CHASSEDB1数据集上 ROC曲线与 PR曲线对比

Fig. 9    Comparison of ROC curves and PR curves of different algorithms on CHASSEDB1 dataset

 

(a) 原图 (b) 标签 (c) U-Net[13] (d) Attention U-Net[14] (e) ASR-UNet[15] (f) CFGA-Net

图 10    不同算法分割结果

Fig. 10    Segmentation results of different algorithms
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对低级特征与高级特征结构信息相互补充融合，动

态权衡血管与背景噪声的权重比，能够抑制背景噪

声保留更多的血管局部特征与边缘信息，较好地避

免了血管欠分割现象。观察图 10第 5行可知，在

病变区域，文献 [13-15]算法均将色素上皮改变区

域误分割为血管，且出现不同程度的主血管断裂现

象，而本文算法加入 CFM，在提取血管多尺度信息

的同时，捕获跨维度相互作用来计算注意力权值，

增强血管特征权重，能够避免病变区域干扰，分割

出更多血管且不易断裂。

为更为细致地对分割结果进行分析，图 11详

细展示了U-Net[13]、Attention U-Net[14]、ASR-UNet[15] 和
本文算法 CFGA-Net在数据集 DRIVE、CHASEDB1
上视网膜边界、视盘、病变区域和大血管交叉区域

局部分割细节。可以看出，本文算法在视网膜边界

光照不均区域或视盘周围伪影区域，能够识别低对

比度下的细小血管，精准分割出主血管和细小血

管；在多条血管交叉或紧靠的情况下，提取的血管

不易出现断裂或分割不足现象，同时血管轮廓清晰

连通性好；在病变区域，本文算法能够识别硬性渗

出物，避免生成伪影，总体上分割结果与标签基本

一致。
 
 

(a) 原图 (b) 原图细节 (c) U-Net细节 (d) Attention

U-Net细节
(e) ASR-UNet细节 (f) CFGA-Net

细节
(g) 标签细节

图 11    分割结果细节对比

Fig. 11    Details comparison of segmentation results
 
 

2.4.3　算法对比

为验证本文算法的先进性，从灵敏度、特异性

和准确率 3个指标将本文算法与近年来先进算法

进行定量对比，对比结果如表 3所示。

文献 [21]提出金字塔尺度聚合模块用于编码

解码，以聚合当前、较高和较低层特征，并分别对编

 

表 3    不同算法在数据集 DRIVE、CHASEDB1 和 STARE 上的性能指标对比

Table 3    Comparison of performance indicators of different algorithms in DRIVE, CHASEDB1 and STARE datasets

算法
Se Sp Acc

DRIVE CHASEDB1 STARE DRIVE CHASEDB1 STARE DRIVE CHASEDB1 STARE

文献[16] 0.765 3 0.763 3 0.758 1 0.981 8 0.980 9 0.984 6 0.954 2 0.961 0 0.961 2

文献[17] 0.763 2 0.781 5 0.742 3 0.953 6 0.958 7 0.960 3

文献[18] 0.763 1 0.764 1 0.773 5 0.982 0 0.980 6 0.985 7 0.953 8 0.960 7 0.963 8

文献[19] 0.791 8 0.645 7 0.802 1 0.970 8 0.965 3 0.956 1 0.957 7 0.934 0 0.944 5

文献[20] 0.794 1 0.817 6 0.759 8 0.979 8 0.970 4 0.987 8 0.955 8 0.960 8 0.964 0

文献[21] 0.821 3 0.803 5 0.980 7 0.978 7 0.961 5 0.963 9

文献[22] 0.735 2 0.727 9 0.726 5 0.977 5 0.965 8 0.975 9 0.948 0 0.945 2 0.954 8

文献[23] 0.835 3 0.817 6 0.794 6 0.975 1 0.977 6 0.982 1 0.957 9 0.963 2 0.962 6

文献[24] 0.812 5 0.801 2 0.807 8 0.976 3 0.973 0 0.972 1 0.961 0 0.957 8 0.958 6

CFGA-Net(本文) 0.832 6 0.809 7 0.802 3 0.983 7 0.982 4 0.988 6 0.965 2 0.966 8 0.969 5
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码器和解码器中的金字塔尺度聚合模块进行金字

塔输入增强和深度金字塔监督 2种优化，以改善细

小血管特征提取，但 2个数据集指标均低于本文

算法，其中，灵敏度低 0.011 3和 0.006 2，特异性低

0.003 0和 0.003 7，准确率低 0.003 7和 0.002 9，说明

DGCT模块对细小血管特征提取能力强于金字塔

尺度聚合模块。文献 [24]提出将视网膜图像分解

为 2个子区域，用其自身的增强滤波器进行处理提

取独特特征，并采用多尺度三棒滤波对细小血管进

行检测，使用改进的 3D块匹配对图像进行去噪处

理，其在 STARE数据集中灵敏度取得最高，但特异

性与准确率比本文算法低 0.016 5和 0.010 9。文献

[20]提出 AA-UNet，将边界框回归到视网膜区域

生成注意力掩码，并将其作为加权函数与模型中的

差分特征图相乘，使模型更加关注血管区域，并

在底部采用密集空洞卷积模块以重用特征，使血管

的细节更加突出，其在  CHASSEDB1数据集中灵

敏度比本文算法高 0.007 9，但其在数据集 DRIVE、
STARE上灵敏度比本文算法低 0.038 5和 0.042 5，
表明其提取多尺度血管能力不如 CFM，泛化性能

较低。文献 [23]提出一种多任务分割网络，分别从

眼底图像中精确分割出粗血管和细血管，并设计

新型损失函数解决粗细血管比例不均衡问题，通过

融合网络将多任务分割网络输出融合，使其在数

据集 DRIVE和 CHASEDB1上灵敏度达到最高，分

别比本文算法高 0.002 7和 0.007 9，而本文算法采

用 DAFF模块与 CFM能很好地适应粗细血管比例

与背景不均衡，增强多尺度特征提取能力，对细

小血管识别准确率较高，使本文算法特异性和准

确 率 分 别 比 献 [23]高 0.008 6、 0.004 8和 0.007 3、
0.003 6。综合分析可知，本文算法具有较好的泛化

能力，能更加精准地分割不同大小的血管，鲁棒性

较强。 

2.4.4　模型改进前后对比

为验证 CFGA-Net中各模块的有效性，在公共

数据集 DRIVE、CHASEDB1和 STARE上进行消融

实验，结果如表 4所示。表中：模型 1为原始 U-Net
网络，模型 2将模型 1中普通卷积层替换为 DGCT
模块，模型 3在模型 2的基础上加入 AFF模块，模

型 4在模型 2的基础上加入 DAFF模块，模型 5在

模型 4的基础上加入将 TAM替换为 SE注意力的

CFM，模型 6为本文算法。
 
 

表 4    算法改进前后结果对比

Table 4    Comparison of results before and after improvement

模型
F1 Acc Se Sp AUC

DRIVECHASEDB1 STARE DRIVECHASEDB1 STARE DRIVECHASEDB1 STARE DRIVECHASEDB1 STARE DRIVECHASEDB1 STARE

1 0.847 4 0.800 2 0.819 2 0.963 1 0.964 1 0.964 4 0.830 2 0.793 4 0.759 1 0.981 2 0.981 1 0.988 8 0.985 5 0.983 4 0.984 3

2 0.852 7 0.813 9 0.824 3 0.964 8 0.966 1 0.965 9 0.832 3 0.819 3 0.781 0 0.983 3 0.980 7 0.987 3 0.986 7 0.986 1 0.987 0

3 0.853 0 0.812 2 0.824 1 0.964 7 0.965 9 0.965 2 0.829 6 0.813 4 0.777 0 0.982 6 0.981 1 0.987 9 0.982 2 0.985 4 0.986 0

4 0.852 8 0.813 6 0.827 6 0.964 9 0.966 0 0.966 5 0.829 7 0.822 3 0.786 5 0.983 9 0.980 3 0.987 4 0.987 0 0.986 0 0.987 5

5 0.853 0 0.813 2 0.833 1 0.965 0 0.966 1 0.967 2 0.829 0 0.813 8 0.783 9 0.984 0 0.981 3 0.988 6 0.985 5 0.985 9 0.988 8

6 0.854 4 0.815 2 0.841 2 0.965 2 0.966 8 0.969 5 0.832 6 0.809 7 0.802 3 0.983 7 0.982 4 0.988 6 0.987 3 0.986 6 0.989 9
 

由表 4可知，模型 2采用本文所设计的 DGCT
模块，能充分提取更详细的血管特征，分割出更多

血管，相比模型 1，除在数据集 CHASEDB1、STARE
上特异性指标下降，其他指标均提升；模型 3加入

AFF模块，多数指标基本下降；而模型 4加入 DAFF
模块，多数指标高于模型 3；说明本文所提 DAFF模

块增强血管特征权重、降低背景噪声能力比 AFF
模块更优，模型 5加入 SE注意力引导的 CFM，在数

据集 DRIVE和 CHASEDB1上的指标并未有明显变

化，在 STARE数据集上，Se 指标明显下降，其他指

标均小幅度提升，而模型 6加入由三重注意力引导

的 CFM，可以获取更大的感受野和更丰富的多尺度

血管信息，增强血管辨别能力，在 STARE数据集

上，所有指标均明显提升，在 DRIVE数据集上，除

Sp 略微下降，其他指标均有不同幅度提升，说明血

管识别能力有所增强，而由于 CHSDEDB1数据集

视网膜图像尺寸较大，血管像素占比较少，灵敏度

未见明显提升，但 F1 值、Acc、AUC值明显提升。综

合可知本文所提模块的有效性和算法设计的合理性。

为进一步证明本文提出的分割图像网络与模

块的优势 ，对各部分组合的实验分割图进行比

较。在图 12中，通过局部放大并比较相应的组合

分割图像可以看出，本文提出的 DGCT模块能防止

大血管交叉处断裂现象，DAFF模块有效抑制病灶

区域特征，精准分割细小血管；结合所有模块能区

分病灶区域精准分割粗细血管，对硬性渗出物处
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分割骨折血管有一定修复效果，使网络性能达到

最高。
 

3　结　论

本文提出一种新的视网膜血管分割算法 CFGA-

Net，主要结论如下：

1） 设计密集门控通道变换模块增强特征信息

的提取与传递，缓解了分割边界模糊、细小血管分

割不足问题。

2） 提出跨层次融合模块提取编码器各层特征

图中多尺度信息，动态捕捉跨维度相互作用，充分

利用图像的三维信息，提高细小血管分割能力。

3） 设计双自适应特征融合模块使网络深、浅

层信息传递更为顺畅，在各层信息融合过程中充分

利用更丰富的特征信息，大大降低分割图像中的噪

声，提高分割精度。

4） 本文算法在 3个公共数据集上进行了一系

列的实验，结果表明，提出的 CFGA-Net算法整体性

能优于现有先进算法，消融实验证明了本文提出的

3个创新模块的有效性。
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Cross-level fusion gated adaptive network for retinal vessel segmentation
LIANG Liming*，YU Jie，CHEN Xin，LEI Kun，ZHOU Longsong

(School of Electrical Engineering and Automation，Jiangxi University of Science and Technology，Ganzhou 341000，China)

Abstract： To  address  the  insufficient  shallow  feature  extraction  of  most  existing  algorithms,  which  results  in
noise,  blurred  vascular  boundary  and  capillary  under  segmentation,  a  cross-level  fusion  gated  adaptive  network  is
proposed. Firstly, shallow feature information is fully extracted by the dense gated channel transformation module in
the  network  with  promotion  of  competition  or  cooperation  of  channels  to  avoid  the  loss  of  shallow  coarse-grained
feature  information.  Secondly,  cross-dimensional  interaction  information  of  each  layer  is  captured  by  cross-level
fusion  module  to  effectively  aggregate  multi-scale  context  features.  Thirdly,  dual  adaptive  feature  fusion  method  is
used to guide the feature fusion of  adjacent  layers  effectively and suppress  noise.  The validation was performed on
public  data  sets  DRIVE,  CHASEDB1  and  STARE,  and  the  accuracy  rates  were  0.965 2,  0.966 8  and  0.969 5
respectively; the F1 values were 0.854 4, 0.815 2 and 0.841 2 respectively. The results show that the proposed network
is at a high level in many indexes, and is superior to the existing advanced algorithms.

Keywords： retinal  vessel  segmentation； dense  gated  channel  transformation； cross-level  fusion  module； dual
adaptive feature fusion；triple attention module
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基于时频分析的机场跑道平整度评价方法

齐麟*，杨帅，解镇州，金天昱，黄信
(中国民航大学 交通科学与工程学院，天津 300300)

摘　　　要：机场跑道平整度是道面评价的重要内容，目前常用的平整度评价方法无法确定不

平整在跑道上的分布情况，也无法针对不同机型飞机的滑跑安全性进行分类评价。基于此，提出了

一种基于时频分析的跑道平整度评价方法。基于飞机三自由度动力模型，采用参数化分析方法对飞

机以不同速度在具有不同振幅、不同波长的不平整跑道上滑跑时飞机重心处竖向加速度均方根分布

特征进行统计分析；反算飞机重心处竖向加速度均方根为 0.25g 和 0.4g 时对应的跑道不平整信号的

振幅、波长与滑跑速度，建立基于跑道不平整信号频域信息与飞机滑跑速度的飞机滑跑安全振动判

断曲面；采用 S 变换方法对机场跑道高程进行时频分析，得到跑道不同位置处不平整信号的波长与

振幅分布曲面；分析飞机在跑道上不同位置的滑跑速度，以坐标位置代替滑跑速度，形成基于跑道

不平整信号频域信息与跑道位置的飞机滑跑安全振动判断曲面；与 S 变换获得的曲面叠加，得到基

于时频分析的跑道平整度评价曲面。与现有评价方法相比，所提方法可以对跑道具体位置的平整度

情况进行评价，并能够根据不同的机型对跑道平整度分级评价。

关　键　词：平整度；时频分析；机场跑道；评价方法；安全振动判断准则

中图分类号：V351.11
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1110-07

 
跑道的平整度是机场道面管理的重要内容，飞

机起降安全受到道面状况显著影响[1]。Kanazawa等[2]

使用飞机模拟器在构造的跑道上进行滑行模拟，建

立了机场跑道平整度与飞行员在振动下的感受二

者之间的关系；Calautti等[3] 通过研究提出了评价机

场跑道平整度状况的指标。中国机场跑道的平整

度评价指标主要采用国际平整度指数 IRI[4-6]。IRI
是基于 1/4车辆模型单位行驶距离车辆簧载质量和

非簧载质量的累积相对位移提出的公路平整度评

价指标 [7-8]。Múčka[9] 分析了机场跑道的实测数据，

对直尺指数与刚性和柔性道面 IRI之间的相互关系

进行了分析研究；程国勇等[10] 认为 IRI与飞机的尺寸

不协调，根据 Chen和 Chou[11] 的研究，使用 APRas
进行分析，对比飞机在滑跑过程中的敏感波长和

IRI的敏感波长，显示二者具有较大的区别。中国

引入了波音平整度指数 BBI作为机场跑道平整度

评价指标。BBI由美国波音公司提出，在美国大部

分机场得到应用 [12]。Emery等 [13] 研究表明，BBI的
评级结果太保守；而且 BBI不能准确描述单个波长

粗糙度及多个波长粗糙度[14]。

现有机场跑道平整度评价方法不能考虑跑道

连续隆起的情况，也没有考虑飞机的滑跑速度，不

能得到跑道具体位置的不平整分布情况。当飞机

滑跑速度较高时，采用 IRI评价跑道平整度是不合

理的[15]。此外，不同机型的飞机差异性较大，目前的

评价方法并未考虑机型对跑道平整度评价的影响[16]。

本文提出一种基于时频分析的跑道平整度评

价方法。基于飞机三自由度动力模型，以跑道不平

整激励波长、振幅及飞机滑跑速度为 3个变化参

数，建立飞机滑跑安全振动判断曲面。实测跑道进
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行 S变换，得到随跑道位置的波长与振幅分布曲

面，与飞机滑跑安全振动判断曲面叠加，得到基于

时频分析的机场跑道平整度评价方法，能够对跑道

具体位置进行平整度评价，并根据机型对跑道平整

度进行分级评价。 

1　跑道不平整高程模拟

谐波叠加算法是一种离散化数值模拟道面的

方法，其基本思想是采用大量具有随机相位的正弦

或余弦之和来表示随机过程或随机现象[17]。

li

x (li)

x (l)

对机场跑道平整度准确评价，需要通过真实的

道面信息计算飞机振动响应，并通过控制跑道纵断

面波长、振幅来构建跑道。在跑道上任取一点 ，

都有一个随机变量 ，其平均值为 0。采用谐波

叠加算法构造跑道不平整度 的三角级数表达

式为

x(l) =
N∑

i=1

aisin(2πlni+ θi) （1）

ni

ai

σi θi [0,2π]

式中：l 为跑道水平距离，m； 为第 i 个区间中心频

率； 为高斯独立随机变量，平均值为 0，标准差为

； 为 范围内的均布独立随机变量。

λ λ =

1/n n1 n2

首先，控制波长 的大小，对于空间频率有

。将空间频率范围（ , ） N 等分，如下：

∆n =
Å

1
λ2
− 1
λ1

ã¡
N （2）

ni = n1+∆n
Å

i− 1
2

ã
i = 1,2, · · · ,N （3）

∆n式中： 为 N 等分后区间宽度。

ai

a1 a2 ai a1/N a2/N

其次，控制振幅 的大小，将空间频率 N 等分

后，给每个区间赋予对应的振幅，将所需振幅范围

（ , ）进行取值， 取（ ， ）中的随机值，再

进行谐波叠加。

x(l)=
N∑

i=1

aisin
Å

2πl
Å

1
λ1
+

Å
i− 1

2

ãÅ
1
λ2
− 1
λ1

ã¡
N
ã
+θi

ã
（4）

∆l ⩽ 1/10n2 ∆l = v∆t

式（4）可构建具有不同参数的道面断面高程曲

线。由采样定理 ， ，v 为飞机在通

过空间频率 n 的不平整跑道时滑跑速度。因此，时

间的最低采样频率应满足：

∆t ⩽
1

10vn2
（5）

 

2　飞机滑跑安全振动判断准则

飞机的振动在水平方向表现较少，且相对于其

余方向基本可以忽略，因此，本文忽略侧倾转动。

假设飞机只存在竖向运动和俯仰转动，三自由度飞

机模型如图 1所示 [18]。图中：Mp 和 m 分别为簧载

质量和非簧载质量；K、k 分别为对应的刚度系数；

C、c 分别为对应的阻尼系数；下标 f、l、r分别代表

前、左后、右后起落架。

本文选取某Ｃ类主流客机进行研究，飞机参数

如表 1所示。
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图 1    飞机动力学模型[18]

Fig. 1    Aircraft dynamics model[18]
 
 
 

表 1    Ｃ类主流客机参数取值

Table 1    Parameter values of class C mainstream

passenger aircraft

参数 数值

Mp/kg 59 033

mf/kg 390

ml/kg 888

mr/kg 888

Kf/(kN·m
−1) 110

Kl/(kN·m
−1) 614

Kr/(kN·m
−1) 614

Cf/(kN·(m·s
−1)−1) 143

Cl/(kN·(m·s
−1)−1) 625

Cr/(kN·(m·s
−1)−1) 625

kf/(MN·m−1) 4

kl/(MN·m−1) 4

kr/(MN·m−1) 4

cf/(kN·(m·s
−1)−1) 4

cl/(kN·(m·s
−1)−1) 4

cr/(kN·(m·s
−1)−1) 4

 

采用参数化分析方法，对飞机在不同振幅、波

长、滑跑速度等 3个参数作用下，以某 C类主流客

机为例，输入不同频率、振幅的跑道高程信息，将重

心处竖向加速度均方根输出。根据 Debord[19] 的研

究结果显示，能够较为明显地引起飞机动力学响应

的波长处在小于 120 m的范围内。因此，设跑道波
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长的变化范围为 0～120 m，步长为 5 m，跑道振幅

的变化范围为 0～0.1 m，步长为 0.005 m。飞机在跑

道上滑行，当速度接近起飞速度时，取其代表速度

200 km/h（即 55.56 m/s）。飞机需要由滑行道进入跑

道 ，此时滑跑速度较低 ，取代表速度为 40  km/h
（即 11.11 m/s）。在 11～56 m/s速度下，对飞机动力

学模型进行参数化分析。

Ar本文定义飞机重心处竖向加速度均方根

作为飞机在跑道不平整激励下的振动响应[20]，如下：

Ar =

Ã
1
N

N∑
j=1

A2
j （6）

A j j

N

式中： 为第 个样本点飞机重心处的竖向加速度；

为总样本点数。

设飞机滑跑速度为 30 m/s，在同一波长下，飞机

重心处竖向加速度均方根在不同振幅作用下的分

布如图 2所示。
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图 2    同一波长下飞机重心处竖向加速度均方根

随振幅的变化曲线

Fig. 2    Variation curves of root mean square of vertical

acceleration at center of gravity of aircraft with

amplitude at the same wavelength
 

由图 2可以看出，飞机模型以 30 m/s在不平整

跑道上模拟滑跑时，波长不变，其振幅与重心处竖

向加速度均方根成正比，且 10～15 m波长对应的

振幅较其他波长对应的振幅产生的加速度均方根

更大。

在 0.025～0.03 m不平整的振幅激励下，飞机重

心处竖向加速度均方根在不同波长作用下的分布

如图 3所示。可知，振幅不变时，波长和飞机重心

处竖向加速度均方根无明显线性关系，故不可以函

数关系来直接表示波长和振幅。波长不变时，振幅

越大，飞机重心处竖向加速度均方根的值越大。可

通过在固定的波长范围内找到重心处竖向加速度

均方根不同安全等级对应的振幅，绘制基于频域特

征的飞机滑跑安全振动判断曲线。

机场新建的跑道，其竖向加速度最大不应超过

0.25g，旧跑道则不应超过 0.4g（波音公司制定的疲

劳标准），与管理规范中对机场跑道平整度状况分

为好、中、差 3个等级相对应。飞机重心处竖向加

速度均方根作为不平整激励下振动响应，对跑道平

整度状况分级有如下定义。评价好：0～0.25g，评价

中：0.25g～0.4g，评价差：>0.4g。因此，根据机场跑

道平整度分级标准，找到同一波长区间内重心处竖

向加速度均方根为 0.25g 和 0.4g 所对应的振幅值，

重心处竖向加速度均方根为 0～0.25g 范围内评价

为好，重心处竖向加速度均方根为 0.25g～0.4g 范

围内评价为中，重心处竖向加速度均方根为 0.4g 以

上评价为差。基于频域特征的飞机滑跑安全振动

判断曲线如图 4所示。
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frequency domain features
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图 3    同一振幅下飞机重心处竖向加速度均方根

随波长的变化曲线

Fig. 3    Variation curves of root mean square of vertical

acceleration at center of gravity of aircraft with
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当飞机以其他速度在跑道上滑跑时，同样需要

利用飞机动力学模型，在不同参数的跑道上，以不

同速度模拟滑跑并拟合出不同速度下基于频域特

征的飞机滑跑安全振动判断曲线。因此 ，应在

11～56 m/s速度下，建立基于跑道不平整信号频域

信息与飞机滑跑速度的飞机滑跑安全振动判断曲

面，如图 5所示。

如图 5所示，该曲面可以作为 C类主流机型的

飞机滑跑安全振动判断准则。在跑道不平整激励

下，飞机的振动响应位于红色曲面以下，即重心处

竖向加速度均方根为 0～ 0.25g 范围内 ，评价为

“好”；位于红色曲面和蓝色曲面之间，即重心处竖

向加速度均方根为 0.25g～ 0.4g 范围内 ，评价为

“中”；位于蓝色曲面以上，即重心处竖向加速度均

方根为 0.4g 以上，评价为“差”。该评价曲面考虑

了飞机在不同位置的滑跑速度不同，并且能够对不

同机型进行分级评价。对于其他机型的滑跑安全

振动判断准则，可以采用相同的方法根据机型建立

飞机动力学模型，进行参数化分析，得到对应的飞

机滑跑安全振动判断准则。
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3　机场跑道平整度评价方法
 

3.1　基于 S 变换的跑道高程时频分析

S变换能根据频率的变化自适应地调整分析时

宽，并提供直观的时间频率特征，无需选择窗口函

数域分析尺度，对于频率的空间分布，能够有较好

的反映。连续空间信号一维变换如式 (7)所示：

S (τ,n) =
w +∞
−∞

h(x)
|n|√
2π

e−
(τ−x)2n2

2 e−i2πnxdx （7）

S (τ,n) τ

n h(x)

|n|/
√

2πe−
(τ−x)2n2

2

式中： 为经过变换后的时频谱矩阵， 为时间，

控制窗口函数在时间轴上位置， 为频率； 为分

析信号； 为高斯窗函数。

跑道高程信息作为离散空间，对其进行 S变换

h (x)

时，需要采用离散形式。傅里叶变换频移定理应用

于信号 的 S变换如式 (8)所示:

S (τ,n) =
w +∞
−∞

h(α+n)e−
2π2α2

n2 ej2πατdα n , 0 （8）

h (mdx) (m = 0,1,2, · · · ,N −1) h (x)

dx

式中： 为对应 的离散

空间信号； 为采样点的间距。

将频率转化为波长进行波长-振幅-位置三维时

频分析，图 6为 3 000 m跑道的高程曲线。

利用实测跑道进行 S变换，得到跑道随位置的

波长与振幅分布曲面，如图 7所示。
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3.2　机场跑道平整度评价方法

飞机实际滑跑过程中不会以恒定速度匀速滑

行，在变速情况下评价跑道尤为重要，将飞机在 3 000 m
的跑道上以 11 m/s匀加速至 56 m/s的速度滑跑。

根据第 2节获得的飞机滑跑安全振动判断准则，分

析飞机在跑道上不同位置滑跑速度，以坐标位置代

替滑跑速度，形成基于跑道不平整信号频域信息和

跑道位置的飞机滑跑安全振动判断曲面，与 S变换

得到的跑道不同位置波长与振幅分布曲面叠加，即

可得到机场跑道平整度的评价方法。采用本文方

法，考虑不同位置飞机的滑跑速度不同，并且能够

对跑道的具体位置平整度的状况进行评价，进而为

机场跑道的管理者提供准确的平整度信息，如图 8
所示。

图 8中，青色曲面表示经 S变换后的跑道三维
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信息，红色和蓝色曲面表示飞机滑跑安全振动判断

曲面。位于红色曲面以下，即重心处竖向加速度均

方根为 0～0.25g 范围内，评价为“好”，此安全区间

内飞机振动响应较小，飞机运行安全；位于红色曲

面和蓝色曲面之间，即重心处竖向加速度均方根为

0.25g～0.4g 范围内，评价为“中”，此范围安全区间

会给飞机上的乘客带来不适及驾驶舱内仪表的严

重干扰，必须立即修复跑道，但无需关闭受影响的

跑道；位于蓝色曲面以上，即重心处竖向加速度均

方根为 0.4g 以上，评价为“差”，此阶段严重影响飞

机滑行，应立即关闭受影响的跑道，必须进行维修

以使跑道恢复到正常水平。由图 8可知，该实测跑

道应在1 500～1 600 m、2 200～2 400 m、2 700～2 800 m
位置处对跑道进行修复。

根据 FAA实测的跑道高程，将跑道高程输入

模拟飞行器模拟 C类主流机型，采用本文方法建立

跑道平整度评价曲面，如图 9所示。

测试中，飞行员根据振动的颠簸程度对跑道平

整度进行打分评价，如表 2所示[21]。

评分 0为无法通行，0～1为很差，1～3为差，

3～5为一般，5～7为好，7～9为很好，9～10为完

美。飞行员评分结果平均分为 4.31，表示跑道平整

度状况一般，对应的跑道平整度评价曲面也有部分

位于蓝色曲面以上，即重心处竖向加速度均方根为

0.4g 以上，此部分评价为“差”，验证了本文方法的

可靠性。

本文方法通过 S变换对跑道进行时频分析，得

出跑道的频域信息，再与飞机滑跑安全振动判断曲

面叠加，得出了基于时频分析的跑道平整度评价方

法。该方法能够判断跑道具体位置的平整度情况，

并且能够根据机型的不同对跑道平整度进行分级

评价。对于其他机型，可以建立新的飞机动力学模

型，参数化分析后得到该机型的滑跑安全振动判断

准则，再与经过 S变换得到的跑道不同位置波长和

振幅分布曲面叠加，得到适用于该机型的跑道平整

度的评价方法。 

4　结　论

1） 基于飞机三自由度动力模型，采用参数化分

析方法，对飞机以不同速度在具有不同振幅、不同

波长的不平整跑道上滑跑时飞机重心处竖向加速

度均方根分布特征进行统计分析。反算飞机重心

处竖向加速度均方根为 0.25g 与 0.4g 时，对应的跑

道不平整信号的振幅、波长与滑跑速度，建立基于

跑道不平整信号频域信息与飞机滑跑速度的飞机

滑跑安全振动判断准则。
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图 8    基于时频分析的跑道平整度评价曲面

Fig. 8    Evaluation surfaces of runway flatness based on

time-frequency analysis
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图 9    FAA实测跑道平整度评价曲面

Fig. 9    FAA measured runway flatness evaluation surfaces

 

表 2    飞行员评分[21]

Table 2    Pilot rating[21]

飞行员编号 打分 飞行员编号 打分

1 5.4 18 4.5

2 3 19 2.2

3 5.5 20 6.6

4 6.5 21 4.5

5 3 22 3.3

6 2.5 23 3.3

7 5 24 4.8

8 5.3 25 5.6

9 6.4 26 4.8

10 2.6 27 6.3

11 2.9 28 3

12 1.2 29 2.6

13 5.5 30 4.8

14 4.4 31 2.7

15 4.6 32 3.3

16 6.3 33 2.9

17 6.9
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2） 采用 S变换方法对机场跑道高程进行时频

分析，得到跑道不同位置处不平整信号的波长与振

幅分布曲面。

3） 分析飞机在跑道上不同位置滑跑速度，以坐

标位置代替滑跑速度，形成基于跑道不平整信号频

域信息与跑道位置的飞机滑跑安全振动判断曲面，

与跑道不同位置处不平整信号的波长与振幅分布

曲面叠加，即得到了基于时频分析的跑道平整度评

价曲面，可以对跑道具体位置的平整度情况进行评

价，并能够根据不同的机型对跑道平整度进行分级

评价。
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Evaluation method for roughness of airport runway based on
joint time-frequency analysis

QI Lin*，YANG Shuai，XIE Zhenzhou，JIN Tianyu，HUANG Xin

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

Abstract： Airport  runway  roughness  is  an  important  content  of  airport  pavement  evaluation.  At  present,  the
commonly used roughness evaluation methods can’t determine the distribution of unevenness on the runway, and can’t
classify  and  evaluate  the  taxiing  safety  of  different  types  of  aircraft.  In  this  paper,  a  runway  roughness  evaluation
method  based  on  joint  time-frequency  analysis  is  proposed.  The  parametric  analysis  method  is  used  to  statistically
analyze  the  root-mean-square  distribution  characteristics  of  vertical  acceleration  at  the  aircraft’s  center  of  gravity
when the aircraft runs at different speeds on uneven runways with different amplitudes and wavelengths. This analysis
is  based  on  the  three-degree-of-freedom  dynamic  model  of  the  aircraft.  The  amplitude,  wavelength  of  the  uneven
signal of the runway, and taxiing speed corresponding to the vertical  acceleration root-mean-square of the center of
gravity  of  the  aircraft  as  0.25g  and  0.4g  is  calculated  back,  and  the  judgment  surface  of  the  aircraft  taxiing  safety
vibration  based  on  the  frequency  domain  information  of  the  uneven  signal  of  therunway  is  established.  In  order  to
determine the wavelength and amplitude distribution surfaces of unequal signals at various points along the runway, a
joint time-frequency analysis is conducted using the S transform method on the elevation of the airport runway.This
paper  analyzes  the  taxiing  speed  of  the  aircraft  at  different  positions  on  the  runway,  and  replaces  the  taxiing  speed
with the coordinate position, forming a taxiing safety vibration surface based on the frequency domain information of
the  uneven  signal  and  the  position  of  the  runway.  The  runway  roughness  evaluation  surface  based  on  joint  time-
frequency  analysis  is  obtained  by  superimposing  with  the  surface  obtained  by  the  S  transform.  In  contrast  to  other
evaluation  techniques,  it  is  capable  of  assessing  the  degree  of  roughness  at  a  given  runway  location  and  rating  the
roughness of the runway based on the kind of aircraft.

Keywords： roughness； time-frequency analysis；airport  runway；evaluation  method；safety  vibration  judgment
criterion
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基于 ECSDNN的航空安全事件风险等级预测

冯霞1，2，桑潇1，2，左海超1，2，*

(1.   中国民航大学 计算机科学与技术学院，天津 300300； 2.   民航智慧机场理论与系统重点实验室，天津 300300)

摘　　　要：航空安全事件风险等级预测是主动风险管理的重要手段。考虑海量航空安全事件

数据呈现的高维复杂、类不平衡等特性，提出一种基于集成代价敏感深度神经网络 (ECSDNN) 的航

空安全事件风险等级预测方法。采用分类型属性嵌入特征编码和数值型属性拼接的方法实现航空安

全事件数据的特征表示；综合考虑错分比例和固定代价设计代价敏感矩阵和代价敏感损失函数，构

建基于代价敏感深度神经网络 (CSDNN) 的基分类器模型；采用硬投票方法，集成多个参数不同、

性能各异的基分类器，构建航空安全事件风险等级预测模型。在航空安全事件报告系统 (ASRS) 数
据集上的实验结果表明：相比基准算法，所提 ECSDNN 模型的预测准确率提升了 4.51%；相比单

个 CSDNN 基分类器，所提 ECSDNN 模型的预测准确率提升了 3.17%。验证了基于 ECSDNN 的航

空安全事件风险等级预测方法的有效性。

关　键　词：航空安全；风险等级预测；嵌入特征编码；代价敏感；深度神经网络；集成学习
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随着航空出行需求的快速增长，空域中飞机数

量必将大幅增加，航空安全态势将更趋复杂多变，

给航空安全风险管理带来了极大的技术挑战。基

于历史航空安全事件数据构建事件风险等级预测

模型，量化分析航空安全事件的风险严重程度，有

助于在发生具体航空安全事件时，根据事件关键属

性提前预判事件可能的风险程度，识别未来安全态

势演变，是风险管理人员量化风险、设置优先级并

实施资源配置的重要决策依据，也是主动安全风险

管理的重要技术手段。

长期以来，航空安全事件风险严重程度分析是

一件复杂困难但非常重要的工作，主要依靠领域专

家人工完成，专业素养要求高且繁琐耗力。随着计

算技术的进步，航空界开始采用专门的信息系统记

录已经发生的各类型航空安全事件，并逐步积累了

大量的航空安全事件报告数据，其中，包含了专业

人员对已发生事件的诊断分析。同时，人工智能、

数据挖掘等自动分析技术不断发展，使得研究人员

基于现有航空安全事件数据集开展安全风险自动

识别研究成为可能。国外围绕航空安全事件自动

分析的研究主要集中在致因因素分析 [1-4]、主题查

找 [5-7]、异常检测分析 [8-10] 等。国内航空领域相关研

究较少，主要采用关联规则 [11]、内容分析 [12]、文本

聚类 [13] 等方法对航空安全事件进行挖掘分析。其

他交通领域的相关研究更多集中在基于历史发生

的事件、事故数据预测未来事件、事故风险发生的

概率[14-16]，基于运行状态、道路属性、天气等因素研

判安全风险 [17]，以及事件或事故发生时主要致因因

素研判 [18] 等。由于事件风险预测本身的挑战及事

件数据集呈现的风险类别不平衡性，有关航空安全

事件风险自动预测的研究还很有限，Srinivasan等[19]

基于美国国家运输安全委员会（National Transporta-
tion Safety Board，NTSB）航空安全报告数据集，选取

描述事件概要的非结构化属性，采用长短期记忆
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（long short-term memory，LSTM）方法，分别构建多

个二分类模型，识别事件类型、事件损害程度、事

件有无死亡等，但未直接进行事件风险类别识别。

Alkhamisi和 Mehmood[20] 基于航空安全事件报告的

6类 结 构 化 属 性 ， 采 用 循 环 神 经 网 络 （recurrent
neural network，RNN）构建了事件风险等级预测模

型，将风险等级划分为高、中、低 3类，粒度较粗。

倪晓梅等 [21] 借助卷积神经网络（convolutional neural
network，CNN）探索了航空安全事件报告中非结构

化属性事件概要与事件风险等级之间的关系，并构

建了风险等级预测模型，但未利用事件报告结构化

属性中蕴含的丰富信息。Zhang和 Mahadevan[22] 选
择航空安全事件报告中 29个典型结构化属性，采

用深度神经网络（deep neural network，DNN）构建事

件风险程度预测模型，但忽视了飞行高度、相对位

置等和风险类型高度关联的重要属性，仅通过数据

采样解决数据集存在的类不平衡问题，模型预测性

能有限。总体来讲，现有基于航空安全事件报告数

据集进行航空安全风险预测的研究仍处于前期探

索阶段。

DNN是近年来人工智能领域的研究热点之

一 [23]，在处理海量高维数据方面具有学习能力强、

覆盖范围广、可移植性好等优势，在计算机视觉、

自然语言理解、高维稀疏数据挖掘等领域都有成功

应用 [24]。但 DNN方法在解决数据不平衡问题时性

能有限，代价敏感学习通过为不同类别样本提供不

同权重改善机器学习模型性能，可有效缓解分类任

务中的数据不平衡问题 [25]。基于此 ，本文结合

DNN和代价敏感学习，研究提出一种基于集成代

价敏感深度神经网络 （ensemble  cost-sensitive  deep
neural network，ECSDNN）的航空安全事件风险等级

预测方法。

1） 考虑航空安全事件报告系统（aviation safety
reporting system，ASRS）航空安全事件数据分类型

属性占主导、取值多样且值间有关联等特性，提出

一种结合嵌入特征编码和拼接的事件报告特征表

示方法。

2） 考虑数据类不平衡性及不同类错分敏感性

不同，提出一种综合动态更新的错分比例和固定代

价的代价敏感损失函数计算方法，结合 DNN，构建

航空安全事件风险等级预测基分类器模型代价敏

感深度神经网络（cost-sensitive deep neural network，
CSDNN）。

3） 为进一步提升航空安全事件风险等级预测

性能，采用硬投票方法，集成了多个参数、超参数和

基准损失函数各不相同的基分类器，构建了航空安

全事件风险等级集成预测模型。 

1　航空安全事件风险等级标注

收集记录并分析已经发生的各类型航空安全

事件，是航空界安全信息管理的主流做法。航空安

全报告系统是专门收集、分析和共享航空安全信

息 ，提供航空安全告警服务的航空安全信息系

统[26]。本文选择全球最大也最有影响力的 ASRS作

为实验数据集。 

1.1　ASRS 数据集

ASRS是自愿、保密、非惩罚性的航空安全报

告系统 [27]，创建于 20世纪 70年代，接收来自飞行

员、管制员、调度员、机组人员、维修技术人员、操

作员及其他工作人员提交的航空安全事件报告，描

述和记录了发生的不安全事件、危险状况、经验教

训等，旨在帮助防止未来犯同样的错误。ASRS数

据集经匿名化处理后进行全球范围数据共享。

ASRS数据集中，每份报告记录了事件发生时

间、地点、环境、飞机等多组属性值，表 1为 ASRS
报告的部分属性及其取值样例。可以看出，ASRS
 

表 1    ASRS 报告示例

Table 1    ASRS report example

属性组 属性 属性值

时间
日期 202007

当地时间 1801—2400

地点
参考地点 ZMP.ARTCC
州参考 NM
AGL高度 5 181.6 m

环境
飞行条件 VMC

天气元素/能见度 10
光 Daylight

飞机

航空交通管制 Center ZMP
飞机操作者 Air Carrier

创建模型名称 Commercial Fixed Wing
人员数量 2
操作部分 Part 121
飞行计划 IFR

任务 Passenger
飞行阶段 Climb

空域 Class E ZMP

组成
飞机部件 Pressurization Control System

参考 X
问题 Improperly Operated

人物

人员所在位置 Facility ZMP.ARTCC
报告组织 Government
功能模块 Enroute; Trainee

资质 Air Traffic Control Developmental
人为因素 Situational Awareness

事件

异常

ATC Issue All Types; Airspace
Violation All Types;

Deviation/Discrepancy-Procedural
Published Material/Policy

探测者 Person Air Traffic Control
场合 In-flight
结果 General None Reported/Taken

评估
影响因素/情况

Environment-Non Weather Related;
Human Factors; Airspace Structure

主要问题 Human Factors
　注：信息来源于https://asrs.arc.nasa.gov/search/database.html。

1118 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2024 年



报告包括多个属性组，每组属性又包含多个属性。 

1.2　ASRS 航空安全事件风险等级标注

ASRS数据集中，事件结果属性与事件风险严

重程度高度相关，其由安全专家人工分析给出，共

有 36种不同取值，分别代表事件的不同结果，暗含

着事件的风险程度。国际民航组织 Doc9859[28] 将
事件风险等级分为高风险、中风险和低风险 3种，

本文在此基础上，结合专家意见，借鉴文献 [22]，将
风险等级划分为高风险、中高风险、中风险、中低

风险和低风险 5种风险等级，每种事件结果对应一

个风险类别，同一风险类别可包含多种类型的事件

结果，具体划分对照如表 2所示。

考虑 ASRS数据集中存在一个事件有多个事件

结果的现象，本文的做法是：将事件结果对应的最

高风险类别确定为相应事件的风险类别，如表 3所

示。表中，某事件共有 3个事件结果，分别对应

3种风险类别，本文标注最高风险类别 4为该事件

风险类别。
 
 

表 2    基于事件结果的事件风险等级标注

Table 2    Event risk level labeling based on event results

风险等级 事件结果

低风险（0）
涉及一般警察及保安；空中交通管制部门提供了协助；飞机设备问题消失；机组人员返回登机口/机组人员FLC遵从自动化建议；

一般没有报告被采取

中低风险（1）
通用维修行动/通用航班取消延迟；通用放行拒绝飞机未被接受；机组人员请求空中交通管制协助澄清；机组人员凌驾于自动控

制/机场飞机自动化凌驾于机组人员/机组人员FLC凌驾于自动控制；机组人员退出被侵入的空域/安全着陆/返回安全区域/返回

起飞机场

中风险（2）
一般工作被拒绝；机组人员重新归位；机组人员转移/执行返航错过进场；空中交通管制签发了新的许可；机组人员克服设备问

题/拒绝起飞/采取规避行动

中高风险（3） 一般撤离；机组人员重新控制飞机；管制空中交通管制发出通告；机组人员紧急降落；管制空中交通管制发出警报

高风险（4） 一般紧急状态；一般身体受伤/丧失行动能；机组人员飞行停飞；航空管制分离交通管制；飞机损坏

 
 
 

表 3    风险等级界定

Table 3    Risk level definition

事件结果 风险等级

飞机损坏 高风险（4）

一般撤离 中高风险（3）

一般工作被拒绝 中风险（2）
  

1.3　ASRS 航空安全事件数据特点

ASRS数据集积累的海量丰富事件数据为本文

研究事件风险等级预测提供了很好的数据基础，但

其固有的数据海量、属性高维、分类型属性占主导及

风险类型不平衡性等特点也带来了很多挑战，如下：

1） 数据海量。ASRS数据集中，包含飞行员、

管制员等各类人员提交的发生在各个运行阶段和

不同位置的海量复杂事件报告 （包括一般报告、

ATC报告和维修报告等），过去 45年，ASRS数据集

已收集汇总了超过 170万份安全报告[29]。

2） 属性高维。ASRS数据集中，每个事件报告

都包含多个属性组，如时间、地点、环境、飞机、人

物、事件等，每个属性组又包含多个具体属性列。

3） 分类型属性占主导。ASRS数据集中，分类

型属性占主导，此类属性不仅取值离散且可能的值

也非常多，如人物属性组下的连接故障属性，其取

值共包括 4 000多种，而且不同值之间存在一定程

度的关联性。

4） 风险类型分布不平衡。本文从 ASRS数据

集中选取 2010年 1月至 2021年 6月的所有事件报

告，经预处理后，按照 1.2节所述方法对每个事件的

风险等级（类别）进行标注。图 1给出了不同风险

等级包含的事件报告数量。可知，ASRS数据集中

的事件数据存在类不平衡性。
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图 1    2010—2020年不同风险等级报告数量分布

Fig. 1    Distribution of number of reports with different risk

levels from 2010 to 2020
  

2　本文方法

如图 2所示，航空安全事件风险等级预测模型

ECSDNN构建框架包括 3部分：特征工程、基分类

器和集成分类器。①特征工程。首先，采用 1.2节

所述方法对 ASRS数据集中的事件数据进行风险

等级标注；然后，对事件属性进行预处理并遴选预
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测用属性；最后，对预测用分类型属性进行特征嵌

入，再与预测用数值型属性特征进行拼接，实现特

征编码。②基分类器。采用 DNN作为模型网络结

构，采用动态更新的错分比例和固定代价相结合的

方式构建代价敏感矩阵，得到事件风险等级预测基

分类器模型 CSDNN。③集成分类器。采用硬投票

的集成方式，集成多个参数各异、性能不同的基分

类器，形成事件风险等级预测集成模型 ECSDNN。 

2.1　特征工程 

2.1.1　特征选择

如第 1节所述，ASRS数据集具有属性高维特

点。分析数据集发现，有些属性（如经纬度等）几乎

所有事件的取值都为空，本文直接去除了这些多数

事件取值为空的属性列。

对于取值不为空的属性列，考虑属性间冗余特

性及属性与风险类型的相关性等，本文首先选取了

与风险类别相关的属性组：时间、地点、环境、人

物、飞机、组成、事件和评估，然后从每组属性中，

考虑属性内涵及其与风险等级潜在的相关性，选择

用于风险等级预测建模的具体属性。按此原则，本

文共选择 50个预测用属性作为模型输入，具体如

表 4所示。 

2.1.2　特征编码

本文选取的预测用属性可分为分类型（如天气

等）和数值型（如高度等）2种。

分类型属性取值具有以下特性：①离散，其值

不连续；②多，具体到某一属性，可能有数千种不同

取值；③关联，具体到某一属性，其各种可能的取值

不是完全相互独立的，而是有一定的相关性。例

如，天气的取值晴天、雨天、阴天等，各个不同值之

间的距离并不相同。针对分类型属性特点，本文借

鉴词向量编码思想，采用嵌入特征编码方式，对属

性的每个可能取值进行编码，将属性值映射到向量

空间并加入梯度更新，使原本离散、多且有关联的

属性值转换为指定维度的嵌入空间表示，并在嵌入

空间中可以有效衡量不同属性值的距离关系。嵌

入空间示意如图 3所示。

τ |z|
从图 3可以看出，嵌入特征编码实质是找到分

类型属性 在嵌入空间的向量表示函数值 ，如

式 (1)所示：

z = embedding(τ) （1）

s

k s− k

τi(1 ⩽ i ⩽ k) zi(1 ⩽ i ⩽ k)

若事件数据的预测用属性共 个，其中，分类型

属性 个 ，数值型属性 个。记分类型属性

特征编码为 ，则对所有分类
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图 2    预测模型构建框架

Fig. 2    Predictive model construction framework
 

表 4    航空安全事件预测用属性

Table 4    Attributes for aviation safety event prediction

事件属性组 事件属性

地点
当地时间、州参考、相对角度、相对距离、AGL高度、

MSL高度

飞机1
航空交通管制、飞机操作者、创建模型名称、人员数量、

操作部分、飞行计划、任务、飞行阶段、飞行路线、领

空、导航

飞机2 航空交通管制、飞机操作者、创建模型名称

人物1
人员所在位置、在飞机上的位置、报告组织、功能模块、

资质、人为因素、沟通中断

人物2
人员所在位置、在飞机上的位置、报告组织、功能模块、

资质、人为因素、沟通中断

环境
飞机状态、天气元素\能见度、工作环境因素、光、最高飞

行限度

组成 飞机部件、参考、制造商、问题

时间 当地时间

事件 异常、探测者、是否有乘客参与、场合

评估 影响因素\情况、主要问题
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Z

型属性进行特征拼接，得到分类型属性特征表示，

记为 ，如式 (2)所示：

Z = z1⊕ · · ·⊕ zk （2）

τi(k+1 ⩽ i ⩽ s)

zi(k + 1 ⩽ i ⩽ s)

Z′

对于数值型属性 ，记其数值特征

为 ，将其与分类型属性的嵌入特征表

示进行拼接，得到事件数据的特征表示，记为 ，

如式 (3)所示：

Z′ = z1⊕ · · ·⊕ zk ⊕ zk+1⊕ · · ·⊕ zs （3）

Z′

embedding
将拼接后的属性特征 送入神经网络，经多轮

迭代不断优化，得到最优映射函数 。分

类型属性嵌入特征编码和拼接的具体过程如

图 4所示。

  
嵌入空间

τ2

τ3

τ1

z = embedding (τ)

图 3    嵌入空间图示

Fig. 3    Embedding space
 
 

天气

晴天 雨天 阴天
… …

飞行条件
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… ……

… …

… …

…

…

… … ……

… AGL高度
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… …
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… ……

… … …

… … ……

…
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… … …

z=embedding (τ) (1≤i≤k)
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Z ′=z1⊕···⊕zk ⊕zk+1 ⊕···⊕zs

z1 zk zk+1 zs

τk+1 τsτ1 τk

图 4    嵌入向量图示

Fig. 4    Embedding vectors
 

σ(σ > 0)

σ′

通过对分类型属性进行嵌入特征编码，一方面

有效解决了此类复杂属性特征表示问题，另一方面

也在一定程度上降低了参数量及模型复杂度。假

设某分类型属性共有 个不同值，则经过编

码后，特征维度为其算数平方根的向下取整，记为

，大幅度减少了随后分类模型训练的时间复杂度。

σ′ =
⌊√

σ
⌋

（4）
 

2.2　基分类器 CSDNN
基分类器 CSDNN的设计结合了 DNN强大的

高维数据建模能力和代价敏感学习解决类不平衡

问题的能力。 

2.2.1　CSDNN 的网络结构

基本的 CSDNN网络结构如图 5所示，包含输

入层、隐藏层和输出层，层与层之间全连接。

Y具体到单个神经元来讲，其线性关系 如下：

Y =
m∑

i=1

wi xi+b （5）

m wi xi b式中： 为神经元个数； 为权重； 为输入； 为偏置。

ReLU考虑 非负区间的梯度为常数，不存在梯

ReLU
Softmax

(0,1) Softmax

l−1 m l

j Y j

度消失问题，能使模型的收敛维持在一个稳定状

态，因此，选取 作为隐藏层神经元激活函数。

考虑 函数能将多个神经元的输出映射为

内的概率分布，因此，选取 函数作为输

出层神经元激活函数。对于整体的网络结构，若定

义第 层有 个神经元，则对于最后一层，即 层

的第 个神经元的输出值 如下：

Y j = al
j = Softmax(zl

j) = Softmax

(
m∑

k=1

wl
jka

l−1
k +bl

j

)
（6）

 

 

输入层 隐藏层 输出层

输
入

输
出

·
·
·

·
·
·

·
·
·

·
·
·

·
·
·

·
·
·

图 5    CSDNN网络结构

Fig. 5    CSDNN network structure
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2.2.2　代价敏感矩阵和损失函数

代价敏感学习是一种追求最低分类错误率的

学习算法，通过定义不同类型的代价，度量机器学

习模型在建模过程中的各类损失，从而获得满足最

小期望损失准则的学习模型。在代价敏感学习中，

代价敏感矩阵可由领域专家根据经验事先设定或

采用参数学习的方法获得[30]。

Mn×n =
[
(mi j)(0 ⩽ i ⩽ n−1,0 ⩽ j ⩽

n−1)]

n

mi j i j i

j

1） 基于错分比例动态更新的代价敏感矩阵。

基于错分比例构建代价敏感矩阵，其主要思想是：

根据网络每轮迭代之后的混淆矩阵，动态更新代价

敏感矩阵。模型动态训练过程中，每一轮学习都会

生成一个混淆矩阵

，该矩阵列代表预测类别，列的总和表示预测

为该类别的样本总数，行代表实际类别，行的总和

表示该类别实际样本总数， 为风险等级类别数量，

表示第 行 列的元素，其值是实际为 类别模型

预测为 类别的样本数。

M′
n×n =

[
(m′i j)(0 ⩽ i ⩽

n−1,0 ⩽ j ⩽ n−1)
]

m′i j i j

i j

记动态错分比例矩阵为

， 为第 行 列的元素，表示实

际为 类别被预测为 类别的错分样本在所有错分

样本中的占比，计算如式 (7)所示：

m′i j =
mi j

n−1∑
i=0

n−1∑
j=0

mi j

i , j （7）

C1

基于错分比例动态更新的代价敏感矩阵记为

，计算如式 (8)所示：

c1i j = δ(m′i j)
α 0 ⩽ i ⩽ n−1,0 ⩽ j ⩽ n−1,α ∈ {1,2}

（8）

c1i j C1 α

δ

式中： 为 矩阵元素； 为错分比例指数，用于调

整错分惩罚程度； 为错分比例系数，用于调整代价

取值的数量级。

Sn×n =
[
(si j)(0 ⩽ i ⩽ n−1,0 ⩽ j ⩽ n−1)

]
si j

i j

2） 固定代价矩阵。固定代价矩阵的设计，一要

考虑类不平衡导致的模型向多数类偏移问题，二要

考虑不同风险类别对错分敏感度不同。记固定代

价矩阵为 ， 表

示第 类样本错分为第 类样本的应受到的固定代

价惩罚，用其类别编号差的绝对值进行衡量，如

式 (9)所示：

si j = |i− j| 0 ⩽ i ⩽ n−1,0 ⩽ j ⩽ n−1 （9）

对固定代价矩阵的优化 ，从 3个方面进行 ：

①考虑到某类数据错分代价过大时会影响模型的

学习速度和收敛速度，最终降低模型预测精度，对

矩阵进行了归一化处理；②考虑不同风险等级错分

敏感度不同，即针对某一具体事件，将其错分为更

低风险等级或更高风险等级，其敏感程度相差很

大，将矩阵上三角的元素值置为 0；③为防止模型陷

入局部最优无法收敛，对矩阵元素值取二次幂，以

避免过惩罚。

C2 =
[
(s′i j)(0 ⩽ i ⩽

n−1,0 ⩽ j ⩽ n−1)
]

s′i j

优化后的固定代价矩阵记为

。 的计算如式 (10)所示：

s′i j =


0 i ⩽ jÅ

si j

smax

ã2

i > j
0 ⩽ i ⩽ n−1,0 ⩽ j ⩽ n−1

（10）

C
最终，综合考虑错分比例和固定代价的代价敏

感矩阵 计算如式 (11)所示：

C = β1C1+β2C2 （11）

β1、β2 β1,β2 ∈ {0,0.5,1}式中： 为权重系数，且 ，可调整

动态错分矩阵和固定矩阵的权重占比。

Lcs

3） 代价敏感损失函数。考虑代价敏感学习的

DNN，其网络损失函数 计算如式 (12)所示：

Lcs = ηci jLbase （12）

ci j C Lbase η

η ∈ {0,10,20,30} η = 0

式中： 为 矩阵元素； 为基准损失函数； 为代

价敏感程度系数， ，若 ，则模型

退化为不考虑代价敏感损失的 DNN。

Lbase

为构建更具多样性的基分类器，本文分别采用

3种不同基准损失函数 ，训练不同的 CSDNN基

分类器。

① 交叉熵 （cross  entropy，CE）损失函数，计算

如式 (13)所示：

E =
ß
− ln p y = 1
− ln(1− p) 其他

（13）

p

(0,1) y = 1

式中： 为模型预测为实际标签的概率，取值范围为

； 表示模型预测值与样本标签值一致。

p pt

为方便计算简化交叉熵函数表示方式，定义一

个关于 的函数 [31] 为

pt =

ß
p y = 1
1− p 其他

（14）

则交叉熵可表示为

E(p,y) = E(pt) = − ln pt （15）

② Focal Loss（FL）[31] 损失函数，其是对交叉熵

损失函数的一种改进，可以将重心聚焦在更难识别

的样本上。计算如式 (16)所示：

Fl = αt(1− pt)γE （16）

αt

γ αt [0,1] γ

[0,5]

在交叉熵损失函数基础上，引入权重因子 和

调节因子 ，其中， 取值范围为 ， 取值范围为

。
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LS③ 标签平滑（label smoothing， ）[32] 损失函数，

其是一种基于交叉熵损失函数进行正则化策略后

的函数。标签平滑能够防止模型在训练过程中过

于相信真实标签，从而提高模型在未知数据上的泛

化能力，其计算如式 (17)所示：

Ls =

ß
(1−ε)E y = 1
εE 其他

（17）

ε式中： 为很小的超参数。 

2.2.3　CSDNN 训练算法

综合前述分析，基分类器 CSDNN模型训练算

法可描述如下。

D1 D2

C2

输入: 训练样本集 、测试样本集 及固定代

价矩阵 。

输出: 基分类器 CSDNN模型。

步骤 1　分别对训练样本集中各分类型属性进

行特征嵌入编码，拼接数值型的属性得到事件特征

表示作为网络输入。

C2

D1 Lcs

w w′

b b′

步骤 2　采用固定代价矩阵 ，在训练样本集

上进行训练，并根据初始代价损失函数 进行

神经网络的梯度更新， 为权重， 为更新后的权

重， 为偏量， 为更新后的偏置，如式 (18)所示：

w′ = w− ∂Lcs

∂w
（18）

b′ = b− ∂Lcs

∂b
（19）

D2

D2 M′
n×n

C1

步骤 3　在测试样本集 上进行测试，根据在

上计算出的错分比例矩阵 ，计算得到基于动

态错分比例的代价敏感矩阵 。

C2 C1

C = β1C1+β2C2

步骤 4　根据代价敏感矩阵 和 ，计算最终

的代价敏感矩阵 。

C

D1 Lcs

步骤  5　结合代价敏感矩阵 ，在训练样本集

上进行第 2轮训练，并通过新的 进行新一轮

神经网络的梯度更新。

D2

C

步骤 6　重复步骤 3～步骤 5，根据上一轮在测

试样本集 上的错分比例矩阵，得到新的代价敏感

矩阵 ，直到满足设置训练轮数，此时，得到的经过

训练后的网络模型为基分类器 CSDNN。 

2.3　集成分类器 ECSDNN
为进一步提升模型性能 ，设计集成分类器

ECSDNN，考虑各基分类器 CSDNN性能差异不大，

集成策略采用投票法。投票法是一种遵循少数服

从多数原则的集成学习模型，通过多个模型的集成

降低方差，从而提高模型的鲁棒性，又由于基模型

能预测出清晰的类别标签，本文采用硬投票的集成

策略，硬投票指预测结果是所有投票结果最多出现

的类。

ui

i

ui i

ui i

ECSDNN集成过程如图 6所示。记 为将事件

预测为 风险等级的分类器数量，选取数值最大的

对应的风险等级 作为最终输出的风险等级，若存

在相同的 取值，则随机输出其中之一对应的 值。
 
 

CSDNN1
输出1

硬投票风险等级

CSDNN8

输出8

CSDNN2

CSDNN3

CSDNN4

CSDNN5

CSDNN6

CSDNN7

···

·
·
·

·
·
·

·
·
·

·
·
·

·
·
·

·
·
·

·
·
·

·
·
·

输出2

输出3

输出4

输出5

输出6

输出7

事
件
风
险
等
级

航
空
安
全
事
件

选取得票最多所对应的风险

（0, 1, 2, 3, 4）

风险等级为0的数量
风险等级为1的数量
风险等级为2的数量
风险等级为3的数量
风险等级为4的数量

图 6    集成模型 ECSDNN构建

Fig. 6    Ensemble model ECSDNN construction
 
 

3　实　验
 

3.1　实验数据

选取 ASRS数据集中 2010—2020年所有航空

安全事件数据共 56 610条，作为实验数据。考虑数

据类别不平衡问题，本文以最高数据量类别为基

准，对其他较少数据量类别进行重采样，共得到 90 140

φ φ1 φ2

φ1∪φ2 = φ,φ1∩φ2 = ∅
条数据，定义该数据集为 ，训练集 和测试集 按

照 9：1的比例划分，并满足 。 

3.2　实验基准算法

实验基准算法包括随机森林 （random  forest，
RF）、K最邻近（K-nearest neighbor，KNN）、朴素贝

叶斯分类器（naive Bayes classifier，NBC）、决策树分

类（decision tree classification，DTC）、逻辑回归分类
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器（logistics regression classifier，LRC）、RNN。 

3.3　评价指标

本文评价指标包括精准率的宏平均值、召回率

的宏平均值、F1 分值的宏平均值、精准率的加权平

均值、召回率的加权平均值、F1 分值的加权平均

值、准确率。计算公式如式 (20)～式 (26)所示：

PMacro =

n−1∑
j=0

RTP_ j

n−1∑
j=0

(RTP_ j+RFP_ j)

（20）

RMacro =

n−1∑
j=0

RTP_ j

n−1∑
j=0

(RTP_ j+RFN_ j)

（21）

F1_Macro =

n−1∑
j=0

2RTP_ j

n−1∑
j=0

(
2RTP_ j+RFP_ j+RTN_ j

) （22）

PWeighted =

n−1∑
j=0

Å
RTP_ j

RTP_ j+RFP_ j
· o j

oall

ã
（23）

RWeighted =

n−1∑
j=0

Å
RTP_ j

RTP_ j+RFN_ j
· o j

oall

ã
（24）

F1_Weighted =

n−1∑
j=0

Å
2RTP_ j

2RTP_ j+RFP_ j+RTN_ j
· o j

oall

ã
（25）

ACC =

n−1∑
j=0

(RTP_ j+RTN_ j)

n−1∑
j=0

(RTP_ j+RFN_ j+RFP_ j+RTN_ j)

×100% （26）

n RTP RFP

RTN RFN o o j

j oall

式中： 为风险等级数量； 为真正； 为假正；

为真负； 为假负； 为支持度； 为数据中实

际为 类的支持数量； 为所有类别的支持数量。 

3.4　实验参数设置

η

训练基分类器 CSDNN共 8个，每个 CSDNN设

置 1个 embedding输入层、3个隐藏层和 1个输出

层，3个隐藏层神经元个数分别为 929、200和 50，
层与层之间采用全连接方式，Batch_size为 64，学习

率为 0.001，通过实验设置基分类器消融时 为 10，
其他实验参数设置如表 5所示。 

3.5　实验结果分析 

3.5.1　对比实验

为验证本文方法的有效性，采用相同数据集划

分，分别用本文方法和基准算法进行实验，实验结

果如表 6所示。

由表 6可知，本文模型 ECSDNN的准确率达到

了 84.80%，取得较好的预测性能。ECSDNN在其他

各项指标，如精准率的宏平均值、召回率的宏平均

值、F1 分值的宏平均值、精准率的加权平均值、召

回率的加权平均值、F1 分值的加权平均值，都表现

出了比基准算法好的性能，分别为 0.847 8、0.851 7、
0.849 3、0.845 8、0.848 0、0.846 4，表明 ECSDNN的

预测性能比较稳定。ECSDNN模型的实验混淆矩

阵及不同事件风险等级的预测准确率如表 7所示。

从表 7可看出，混淆矩阵对角线上数据值显著

高于其他部分，特别是对于较高风险等级类别，其

非对角线中的数值相对更小。根据表 7中的准确

率可看出，模型在不同事件风险等级数据上的预测

性能存在差异，总体来讲，在低风险、中低风险、中

高风险和高风险这 4个事件类别上的表现更好，在

中风险事件类别上相对较差。这是因为：与许多文

献划分 3种风险类别相比，本文划分了 5种风险类

别，数据标注难度更大。另外，现实中的许多事件

就是介于中风险与中高风险或中风险与中低风险

之间，不同安全专家的划分结论也不一样，对于自

动分类模型来讲，挑战就更大。

图 7给出了真阳性率和假阳性率的变化关系

ROC曲线。可以看出，本文模型的各个风险类别

的 ROC曲线都靠近左上角，且各个类别的 AUC值

均大于 0.90。 

3.5.2　消融实验

η η

为验证基分类器 CSDNN模型的合理性，本文

对基分类器进行消融实验。选取相同数据集，以相

同划分方式，设置相同训练轮数 70轮。CSDNN基

分类器的 取值为 10，DNN分类器的 取值为 0，其
余参数均相同，实验结果如表 8所示。

 

表 5    基分类器参数设置

Table 5    Base classifier parameter settings

模型 损失函数 epoch η β1 β2 α δ

CSDNN1 LS 200 10 0 1 2 10

CSDNN2 FL 200 10 0 1 2 10

CSDNN3 FL 200 10 0 1 1 1

CSDNN4 CE 200 30 0.5 0.5 1 1

CSDNN5 CE 200 20 0.5 0.5 1 1

CSDNN6 CE 200 10 0.5 0.5 1 1

CSDNN7 CE 100 10 0 1 1 1

CSDNN8 CE 100 10 0 1 1 1
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由表 8可以看出，在各个性能评价指标上，本

文所构建的基分类器 CSDNN都明显优于 DNN模

型，其中，在准确率评价指标上提升了 1.1%。

为验证集成分类器 ECSDNN模型的有效性，

对 ECSDNN进行了消融实验，表 9给出了集成模

型 ECSDNN和 8个基分类器的实验结果对比。

从表 9可看出，ECSDNN集成模型预测性能明

显优于单个基分类器 CSDNN。其中，准确率指标

提升了 3.17%，其他指标也都有明显优势，说明本文

所提 ECSDNN模型适用性更强，能一定程度解决

航空安全风险等级预测问题。

为验证选取属性的合理性，首先，采用极端梯

度增强算法（extreme gradient boosting，XGBoost）计
算每个属性的特征重要性 ，属性重要性排序如

图 8所示。其次，去掉其中最不重要的 10个属性，

用剩余 40个预测属性和本文方法进行其余参数均

相同的对比实验，实验结果如表 10所示。可以看

出，当减少预测用属性数量时，模型的各项性能指

标均下降，表明了本文属性子集选择的合理有效性。
 

 

表 6    不同算法对比实验结果

Table 6    Comparison of experimental results with different algorithms

模型 PMacro RMacro F1_Macro PWeighted RWeighted F1_Weighted ACC/%

RF 0.808 3 0.800 7 0.802 3 0.816 1 0.802 9 0.807 4 80.29

KNN 0.582 7 0.571 0 0.571 7 0.604 8 0.577 0 0.586 3 57.70

NBC 0.579 3 0.576 9 0.574 5 0.590 3 0.575 5 0.579 1 57.55

DTC 0.803 3 0.793 5 0.794 1 0.818 7 0.797 1 0.804 2 79.71

LRC 0.681 4 0.676 1 0.676 8 0.688 1 0.677 3 0.680 7 67.73

RNN 0.789 4 0.795 2 0.789 7 0.787 4 0.790 2 0.786 1 79.02

ECSDNN 0.847 8 0.851 7 0.849 3 0.845 8 0.848 0 0.846 4 84.80

 

表 7    不同风险等级混淆矩阵结果及准确率

Table 7    Confusion matrix results and accuracy of different risk levels

风险等级
混淆矩阵值

ACC/%
低风险 中低风险 中风险 中高风险 高风险

低风险 1 541 31 160 15 31 86.67

中低风险 16 1 619 53 9 36 93.42

中风险 209 120 1 345 140 135 69.01

中高风险 26 14 128 1 549 39 88.21

高风险 40 32 85 43 1 544 88.53

 

表 8    CSDNN 基分类器消融实验结果

Table 8    CSDNN base classifier ablation experiment result

模型 PMacro RMacro F1_Macro PWeighted RWeighted F1_Weighted ACC/%

DNN 0.795 9 0.804 8 0.797 6 0.793 9 0.799 1 0.793 5 79.91

CSDNN 0.807 8 0.815 5 0.808 7 0.806 2 0.810 1 0.805 0 81.01

 

风险等级为0的AUC=0.957 709 312 025 22

风险等级为1的AUC=0.982 774 102 724 451 1

风险等级为2的AUC=0.920 839 194 349 654 6

风险等级为3的AUC=0.971 003 517 408 071 2

风险等级为4的AUC=0.971 078 270 573 547 07
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图 7    ROC曲线

Fig. 7    ROC curves

 

表 9    消融实验结果

Table 9    Ablation experiment results

模型 PMacro RMacro F1_Macro PWeighted RWeighted F1_Weighted ACC/%

CSDNN1 0.814 4 0.821 1 0.816 5 0.812 0 0.816 3 0.812 8 81.63

CSDNN2 0.809 9 0.816 3 0.811 7 0.808 0 0.811 7 0.808 4 81.17

CSDNN3 0.807 5 0.814 2 0.809 1 0.805 6 0.809 4 0.805 7 80.94

CSDNN4 0.807 5 0.815 9 0.809 6 0.805 4 0.810 5 0.805 8 81.05

CSDNN5 0.810 2 0.816 4 0.812 2 0.807 8 0.811 7 0.808 7 81.17

CSDNN6 0.814 0 0.820 1 0.815 9 0.811 9 0.815 6 0.812 6 81.56

CSDNN7 0.810 6 0.817 7 0.812 8 0.808 3 0.812 8 0.809 2 81.28

CSDNN8 0.808 5 0.815 8 0.810 6 0.806 4 0.810 8 0.807 0 81.08

ECSDNN 0.847 8 0.851 7 0.849 3 0.845 8 0.848 0 0.846 4 84.80
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表 10    属性合理性实验结果

Table 10    Attribute rationality test results

属性数量 PMacro RMacro F1_Macro PWeighted RWeighted F1_Weighted ACC/%

40 0.786 0 0.795 0 0.787 8 0.784 0 0.789 3 0.783 8 78.93

50 0.817 2 0.823 2 0.818 9 0.815 1 0.818 7 0.815 8 81.87
  

4　结　论

1） 本文提出一种基于 ECSDNN的航空安全事

件风险等级预测方法，在 ASRS数据集上，本文方

法优于经典的基准模型，预测能力较之最优基准模

型提升了 4.51%，有明显提升；ECSDNN模型较之

单个 CSDNN模型预测能力提升了 3.17%；本文方

法取得较好的预测结果，准确率达到 84% 以上。通

过实验证了本文方法的有效性。

2） 本文研究成果可以为航空安全系统的主动

风险管理提供决策依据。对于航空安全事件报告

数据集中的新增事件报告，可以自动生成风险等

级，简化航空安全专家复杂繁琐的分析过程；当实

际发生具体航空安全事件时，有助于迅速形成事件

风险程度的预判，为事件的风险应对、资源配置提

供有力的决策支持。

航空安全事件更新速度快，本文所提航空安全

事件风险等级预测方法中代价敏感部分，未来可结

合实时更新的航空安全事件进行对代价敏感矩阵

的优化，以适应航空安全事件风险等级预测的实时

性需求。
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Prediction of aviation safety event risk level based on ensemble
cost-sensitive deep neural network
FENG Xia1，2，SANG Xiao1，2，ZUO Haichao1，2，*

(1.   College of Computer Science and Technology，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China；

2.   Key Laboratory of Smart Airport Theory and System，CAAC，Tianjin 300300，China)

Abstract： One  key  component  of  active  risk  management  is  the  prediction  of  aviation  safety  event  risk
levels.Considering  the  characteristics  of  high-dimensional  complexity  and  class  imbalance  presented  by  massive
aviation  safety  event  data,  this  paper  proposes  an  aviation  safety  event  risk  level  prediction  method  based  on  an
ensemble cost-sensitive deep neural network (ECSDNN). First, the feature representation of aviation safety event data
is realized by using the method of splicing type attribute embedding coding and numerical attribute; secondly, a cost-
sensitive  matrix  and  a  cost-sensitive  loss  function  are  designed  comprehensively  considering  the  misclassification
ratio  and  fixed  cost,  and  a  base  classifier  model  based  on  a  cost-sensitive  deep  neural  network  (CSDNN)  is  con-
structed; finally, an ensemble prediction model of aviation safety event risk level ECSDNN is created by integrating
various base classifiers with varying parameters and performances using the hard voting approach.The experimental
results  on  the  aviation  safety  reporting  system  (ASRS)  dataset  demonstrate  that  the  prediction  accuracy  of  the
ECSDNN model is improved by 3.17% when compared with the single CSDNN base classifier and by 4.51% when
compared  with  the  optimal  prediction  ability  of  the  benchmark  algorithm.The  effectiveness  of  the  ensemble  cost-
sensitive deep neural network method for aviation safety event risk level prediction is verified.

Keywords： aviation  safety； risk  level  prediction； embedded  feature  encoding； cost-sensitivity； deep  neural
network；ensemble learning
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30% HNO3 对 2195铝锂合金预腐蚀疲劳特性研究

刘德俊1，田干1，*，李玉龙2，张炜1，张有宏1

(1.   火箭军工程大学 导弹工程学院，西安 710025； 2.   中国运载火箭技术研究院 北京 100076)

摘　　　要：模拟液体导弹贮箱材料和使用特点，进行 2195-T8 铝锂合金在 30% 硝酸溶液中预

腐蚀不同时间后的疲劳试验，利用扫描电子显微镜 (SEM)、电子背散射衍射仪 (EBSD) 及透射电子

显微镜 (TEM) 等显微表征方法，研究了预腐蚀对疲劳性能的影响。结果表明：预腐蚀表面形貌以晶

间腐蚀和点蚀为主，在轧制方向上形成条带状腐蚀链，其产生与长条形晶界和金属间粒子连续腐蚀

作用相关; 经预腐蚀后，铝锂合金试样在 210 ，280，330 MPa 中等应力幅下的预腐蚀疲劳寿命较无

腐蚀试样有所增加，16 h 腐蚀试样寿命提高最为明显，其原因是腐蚀通过将合金表面微裂纹、孔洞

等缺陷消除、增加表面粗糙度等方式，降低了应力集中程度，进而延缓了疲劳裂纹萌生。

关　键　词：铝锂合金；推进剂贮箱；预腐蚀；疲劳特性；裂纹萌生
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文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1129-09

 
铝锂合金以其高强度、高比模量、低密度的突

出物理性能在航空航天、军事领域得到了广泛应

用 [1-3]。作为“十四五”重点研究的合金材料，铝锂

合金在火箭、导弹等轻量化建设中发挥着重要作

用 [4-6]。2195铝锂合金是液体导弹、火箭推进剂贮

箱潜在的结构材料，在长时间贮存过程中，合金经

受腐蚀作用，其机械性能将不同程度下降，对其预

腐蚀疲劳特性的研究将对服役年限的延长具有十

分重要的意义。

近年来，国内外学者关于铝锂合金的抗腐蚀能

力及疲劳特性开展了广泛研究。在腐蚀机理研究

方面，Ma等 [7] 比较了合金中富铜及贫铜金属间粒

子腐蚀能力，发现富铜粒子含 Li元素更多，抗腐蚀

能力更强；文献 [8]对比了不同热处理工艺 2198铝

锂合金抗腐蚀能力，证实了 T3工艺易产生晶间腐

蚀，但不存在剥落腐蚀；Liu等[9] 研究了不同粗糙度

铝锂合金的腐蚀特性，认为粗糙表面因金属化合物

存在导致腐蚀性能退化；此外，Lei等 [10] 针对不同

Li含量铝锂合金点蚀损伤进行了原位观测，试验表

明高 Li含量大大缩短了点蚀萌生及快速扩展进

程，加速了点蚀形成。在疲劳断裂方面，Zhong等[11]

研究了 2A97铝锂合金显微组织与疲劳裂纹萌生及

早期扩展行为关系，发现晶粒取向差、位错与滑移

带相互作用造成了裂纹分叉和偏转；此外，铝锂合

金表面富铜粒子 [12]、位错增殖与塞积 [13]、驻留滑移

带[14] 被证实是裂纹萌生机制，并影响裂纹扩展路径

行为。以上研究对不同牌号的铝锂合金单一腐蚀

和疲劳性能展开了分析，但是鲜有对 2195铝锂合

金预腐蚀疲劳性能的报道。

液体推进剂主要成分为 N2O4，在长期贮存环境

中由于含有水分，二者通过水解反应转化为 HNO3，

进而侵蚀贮箱合金材料 ，文献 [15-16]发现 30%
HNO3 反应活性最强，可用于模拟加速腐蚀状态。

因此 ，本文采用 30%  HNO3 溶液进行腐蚀环境

对 2195-T8铝锂合金预腐蚀，然后进行疲劳性能

测 试 。 结 合 扫 描 电 子 显 微 镜 （scanning  electron
microscopy， SEM）、透射电子显微镜 （transmission
electron  microscope， TEM）及 电 子 背 散 射 衍 射 仪
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（electron backscatter detector，EBSD）等显微手段，分

析预腐蚀对 2195-T8铝锂合金疲劳寿命的影响，为

液体导弹长贮的相容性和安全性研究提供参考。 

1　试验方法

试验所用材料是由西南铝业提供的 4.5mm厚

2195-T8铝锂合金板材，基本力学性能如表 1所示，

其成分组成质量分数为 ：  Li  1.0%,  Cu  4.0 %， Si

0.03%，Fe 0.05%，Mn 0.05%，Mg 0.4%，Zn 0.01%，Ti

0.02%，Zr 0.14%，Ag 0.4%，Al余量。
 
 

表 1    2195-T8 铝锂合金力学性能

Table 1    Mechanical properties of 2195-T8 Al-Li alloys

弹性模量
E/GPa

屈服强度σs/MPa
极限强度

σb/MPa 延伸率/%

72.90 583.33 609.90 11.4
 

参照 GB/T 26077—2010[17]，将板材线切割成如

图 1所示的狗骨状试样，共 60件。试样在磨抛机

上从 400目打磨至 2 000目（1 mm=14目），并将抛

光后试样进行超声清洗、干燥 ，利用 HITACHI

SU8010 SEM与 Talos 200S TEM对初始试样表面进

行背散射电子（back-scaterred electron，BSE）及 EBSD

显微观察与晶粒取向分析。

如图 2（a）所示，试样夹持端用聚四氟乙烯模具

密封后浸泡在 30% HNO3 至 8 ，16 ，24 h，每组预腐

蚀试样数为 15。经清洗、干燥、SEM观察腐蚀形

貌后 ，按 GB3075-82标准 [18]，在 INSTRON_8801电

液伺服疲劳试验机上、室温下进行疲劳试验（见

图 2（b）），加载频率为 5 Hz，输入波形为正弦波，应

力比 R=0.1，应力峰值分别为 140， 210， 280， 330，
440 MPa，每个应力水平下的试件数为 3，然后采用

SEM进行断面分析。 

2　试验结果
 

2.1　显微组织

图 3为 2195-T8铝锂合金表面形貌。在轧制方

向上，合金晶粒呈长条状，且间歇分布着如方框所

示带状粒子簇。如图 3（b）所示，在粒子簇带中，粒

子随机分布在晶粒内部或晶界上，而相邻条带之间

的粒子数量少、体积小且分布随机，图 3（c）中元素

能谱表明粒子中存在含量较高的 Fe、Cu元素（见

图 3（b）黑色箭头指向）。此外，表面上还观察到白

色箭头指向的微观缺陷，这些缺陷的存在使合金表

面不连续，造成应力集中，容易导致裂纹萌生，从而

劣化合金机械性能。

图4为2195-T8铝锂合金EBSD结果。在图4（a）、
图 4（b）中，尺寸较大晶粒内部无明显颜色梯度，内
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图 1    试样尺寸及形状

Fig. 1    Specimen size and shape
 

(a) 预腐蚀试验 (b) 疲劳加载

图 2    试验状态

Fig. 2    Test state

 

(a) 表面形貌

(b) 图(a) 中方框放大1 000倍

(c) 元素能谱测试结果

100 μm

50 μm

109876543210

5

4

3

2

1

计
数

/1
0

3

能量/keV

Fe

FeFeFe

Al

C
Cu

Cu

图 3    2195-T8铝锂合金 BSE形貌及元素能谱结果

Fig. 3    BSE micrographs and EDS results of 2195-T8

Al-Li alloys
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部形变位错得到消除，晶粒间取向差很小，属于亚

晶结构；此外，合金中还存在细小的再结晶晶粒，从

局部取向图中可见形成再结晶区域有一定局部取

向差。由于部分再结晶晶粒位于大亚晶内部，使得

该部分亚晶内具有取向差。图 4（c）为沿迹线的取

向差，明显看出经过晶界时取向差出现峰值突变，

均值在 30°以上，说明合金中晶界属于高角度晶界。
 
 

(b) 局部取向图

(a) 反极图

迹线

(c) 沿迹线取向差
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图 4    2195-T8 铝锂合金 EBSD结果

Fig. 4    EBSD results of 2195-T8 Al-Li alloys
 

图 5（a）为三亚晶界交界处 TEM图，可以看到

在晶内针状的 Al2CuLi（T1 相）均匀分布，同时还分

散着球状的 Al3Li / Al3 Zr（δ´/ β´相）。在晶界处，未

观察到无析出带，但是有二次相嵌入在晶界上（如

箭头所示），沿 A-B路径 Cu强度分布如图 5（b）所

示，可见 Cu在二次相处达到峰值。 

2.2　预腐蚀形貌

图 6为 2195-T8铝锂合金分别经历 8，16，24 h

后的腐蚀形貌。从图 6（a）、图 6（c）、图 6（e）可以看

出，随着腐蚀时间的增加，腐蚀程度逐渐加深。在

轧制方向上，形成了一条条腐蚀链（虚线框所示），

腐蚀链上腐蚀程度高于非链上的位置，且腐蚀链之

间距离随腐蚀时间延长而缩短。图 6（b）、图 6（d）
及图 6（f）为腐蚀 8 ，16，24 h的局部形貌放大图，从

中可看出腐蚀形貌由点蚀（细箭头所示）及晶间腐

蚀（宽箭头所示）构成。经 8 h腐蚀后，合金表面以

点蚀为主，伴随着晶间腐蚀。然而，腐蚀 16 h和 24 h
后，合金表面晶间腐蚀程度加剧，再结晶小晶粒之

间因晶界腐蚀而间隙变宽；点蚀则主要出现在大尺

寸长晶粒内部，且长晶粒晶界因侵蚀而不再连续。

另外，如图中短箭头所示，可见一些边缘粗糙，由被

腐蚀的晶界围成的坑，这是由于含 Fe、Cu等重金属

粒子周围基体或晶界被腐蚀后，使粒子脱落形成的

空位。 

2.3　预腐蚀形貌

通过拉 -拉疲劳试验，得到 60个 2195-T8铝锂

合金试样预腐蚀 8 ，16 ，24 h及无腐蚀试样在不同

应力下的疲劳寿命，结果采用式（1）拟合，且按照

式（2）和式（3）分别计算出试样的中值寿命与标准

差[19]，其结果如表 2所示。

S mN =C （1）

 

(a) 三亚晶界交界处TEM图

(b) 沿A-B路径Cu强度分布
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图 5    2195-T8 铝锂合金 TEM结果

Fig. 5    TEM results of 2195-T8 Al-Li alloys
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式中：S m 为应力水平，m 为常数；N 为疲劳寿命；

C 为常数。

X = lg N50 =
1
n

n∑
i=1

lg Ni （2）

σ =

Œ
n

n∑
i=1

lg2Ni−
(

n∑
i=1

lg Ni

)2

n(n−1)
（3）

X式中： 为各应力幅中值对数疲劳寿命；n 为每个应

力幅下的试样个数；Ni 对应第 i 个试样的疲劳寿命；

N50 为具有 50% 存活率的疲劳寿命；σ 为子样方差。

如图 7所示，分别为不同铝锂合金疲劳性能与

拉伸性能对比和不同预腐蚀时间下 2195-T8铝锂合

金的 S-N 曲线。从图 7（a）可看出 2195-T8铝锂合金

疲劳强度低于其他牌号铝锂合金，然而其静拉伸强

度却达到 607 MPa 明显高于其他牌号铝锂合金，说
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(d) 图(c) 实线放大图
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(f) 图(e) 实线放大图 

(a) 8 h腐蚀形貌
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(c) 16 h腐蚀形貌

轧制方向
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(e) 24 h腐蚀形貌
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图 6    预腐蚀不同时间后合金表面形貌

Fig. 6    Alloy surface morphology after different durations of pre-corrosion
 

表 2    不同预腐蚀时间下疲劳寿命

Table 2    Fatigue cycles under different pre-corrosion durations

时间/h 应力/MPa 疲劳寿命/次 N50/次 σ

0

140 867 558，345 447，587 392 560 449 0.201

210 45 680，55 923，110 945 65 687 0.202

280 35 504，35 196，31 748 34 106 0.027

330 25 535，19 844，19 068 21 299 0.068

440 9 027，9 630，9 322 9 323 0.014

8

140 274 086，624 517，266 834 357 457 0.209
210 92 995，74 407，70 273 78 536 0.064

280 28 399，37 898，32 243 32 618 0.063

330 24 911，23 303，20 549 22 849 0.042

440 9 996，10 176，10 012 10 086 0.004

16

140 543 995，476 059，533 021 516 813 0.031
210 92 055，74 507，78 209 81 252 0.048

280 49 749，53 557，42 351 48 323 0.052

330 20 723，18 132，26 496 21 513 0.083

440 9 032，11 481，13 426 11 166 0.087

24

140 254 628，217 528，293 901 253 439 0.065
210 84 543，95 573，110 622 96 328 0.058

280 50 236，49 204，49 803 49 746 0.005

330 24 163，27 778，21 368 24 296 0.057
440 7 611，7 926，6 660 5 988 0.039
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明 2195铝锂合金作为运载火箭或液体导弹贮箱材

料，为承载大吨量推进剂其静强度要求很高，因此，

其疲劳强度只需要满足一般要求即可。然而，在推

进剂腐蚀损伤作用下，2195-T8铝锂合金机械强度

会随之退化，由于在长贮过程中，贮箱要不断进行

打压试验并监测，因此，2195-T8铝锂合金预腐蚀后

疲劳强度的退化规律要进一步探究。从 S-N 曲线

看出，对无腐蚀试样，高荷载下合金每周次循环过

程中的累积损伤相较低荷载下更多，导致试样寿命

趋于一致，分散性较小，而低应力幅下，试样损伤形

式多样化进而使寿命分散化。从不同时间预腐蚀

试样 S-N 曲线可看出，相较于无腐蚀试样，预腐蚀

试样在各个应力下寿命分散性降低。预腐蚀 8 h试

样的 S-N 曲线与无腐蚀的曲线相近，而 16 h和 24 h

的 S-N 曲线在 210 ，280 ，330 MPa中等应力范围内

的寿命高于无腐蚀试样 ，在 140  MPa低应力和

440 MPa高应力下的寿命则接近或低于无腐蚀寿

命。此外，预腐蚀 24 h的试样 S-N 曲线随应力幅值

呈明显的线性下降。腐蚀后的试样对中等应力范

围内的疲劳不敏感，甚至增加疲劳寿命，这与合金

腐蚀特征紧密联系。 

2.4　断口形貌

不同预腐蚀时长试样的疲劳断口形貌如图 8
所示。图 8（a）～图 8（d）为各类预腐蚀试样疲劳裂

纹源区形貌，对无腐蚀试样（见图 8（a）），疲劳裂纹

萌生于合金表面缺陷边缘处，边缘处同时存在微小

孔洞及通过滑移挤入/挤出形成的滑移平面（如箭头

所示），裂纹从孔洞及滑移带局部应力集中处萌生，
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图 7    铝锂合金力学性能比较与预腐蚀结果

Fig. 7    Mechanical properties comparison among various Al-Li alloys and pre-corrosion fatigue results
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图 8    2195-T8铝锂合金在不同预腐蚀时长试样疲劳断口形貌

Fig. 8    Micrography of fatigue fracture surface of 2195-T8 Al-Li alloys under different pre-corrosion durations
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且萌生的位置环绕缺陷边缘；在裂纹扩展初始阶

段，裂纹沿着晶粒主滑移系方向以纯剪切形式扩

展，由于晶粒取向及扩展阻力的不同，疲劳条纹出

现在不同高度的晶面上，垂直于加载方向扩展。经

腐蚀后的试样，疲劳裂纹从连片的腐蚀坑群中萌生

且未观察到滑移带特征，裂纹源较未腐蚀试样数目

更多、位置分布更广。同时，可明显看到位于不同

高度的解理面疲劳裂纹扩展早期在不同晶粒上形

成的垂直于加载方向的疲劳条纹。

图 8（e）～图 8（h）为不同腐蚀时长试样的稳定

裂纹扩展区，此时，应力强度较高，裂纹尖端塑性增

强，裂纹扩展沿 2个滑移系统同时或交替进行，进

而形成疲劳辉纹。从图中看出，预腐蚀与未腐蚀试

样在稳定扩展区断口形貌类似，疲劳辉纹在长条形

晶粒内沿着晶界方向延长，且裂纹扩展方向基本一

致。但是，在不同晶粒内，疲劳辉纹间距及长度不

同，且疲劳辉纹止于晶界处，这是由于晶粒取向的

不同会使晶粒对裂纹扩展的阻力存在差异，晶界对

裂纹在相邻晶粒中的连续扩展形成阻碍[20]。

当疲劳裂纹扩展到一定程度，形成瞬时断裂

区。如图 8（i）～图 8（l）所示，不同腐蚀时长试样的

瞬时断裂区基本相似，能看到断口有明显的分层特

征和韧性脊，具有方向性，且韧性脊上分布着大小

不一的韧窝，属于以塑性断裂为主的沿晶分层断裂。 

3　分析与讨论
 

3.1　腐蚀损伤机理分析

对 2195-T8铝锂合金，其在轧制及应变过程中

会产生晶体塑性变形，引起位错运动，由 EBSD结

果可知，2195-T8铝锂合金中晶粒间取向差较小，但

晶界角度很大，这会导致位错在晶界塞积，T1 相倾

向于在晶界附近析出，使晶界具有优先腐蚀特性；

此外，晶界上分布着富铜相，其铜含量高于附近基

体，在局部电化学进程中，充当阴极作用促进基体

腐蚀，而且文献 [21]还阐释了高角度晶界吉布斯自

由能更高，使晶界活性进一步增强。因此，HNO3 腐

蚀后在试件表面看到了成片的晶间腐蚀。

如图 4所示，合金表面晶粒沿轧制方向呈长条

状，晶界被拉长。由于晶界腐蚀活性高，腐蚀沿长

条形晶界更易进行，从而促进了条带状腐蚀链的形

成[22]。此外，沿轧制方向上的含 Fe、Cu等金属元素

的金属间粒子对腐蚀链的形成也起到了一定作

用。由于高含量重金属元素的存在，粒子的电化学

腐蚀电位高于基体，使基体成为阳极而被侵蚀 [23]。

单个粒子腐蚀能力有限，导致腐蚀具有局限性，但

是多粒子组成的粒子簇则大大增强了腐蚀侵蚀能

力，这是因为粒子簇体积更大，使基体与之腐蚀电

位差更高，增强了腐蚀能力[24-25]。另外，文献 [26]表
明，金属间粒子的相互作用会使腐蚀具有连续性，

且有向基体内部腐蚀的趋势，造成粒子周边基体因

被腐蚀而呈沟槽状，从而孤立出金属间粒子，致使

粒子容易松动，这解释了清洗后的腐蚀表面上粗糙

轮廓的腐蚀孔洞的形成原因，是由金属间粒子在清

洗过程中从表面脱落导致的。因此，在长条晶界的

晶间腐蚀和轧制方向上金属间粒子簇连续腐蚀的

共同作用下，沿轧制方向产生了条带状的腐蚀链。 

3.2　预腐蚀对疲劳寿命的影响

从 S-N 曲线看出，30% HNO3 预腐蚀后的试样

在 210 ，280 ，330 MPa中等应力范围内的寿命较无

腐蚀试样寿命均有不同程度的增加，特别是预腐蚀

16 h试样，其寿命增加最多，这与腐蚀造成疲劳寿

命下降的结论有所不同。

疲劳寿命由裂纹萌生寿命和扩展寿命组成，其

中裂纹萌生寿命占总体寿命 90% 以上，而无腐蚀试

样与预腐蚀试样之间差别主要在于疲劳源之间的

差别，因此疲劳源的研究能够阐明预腐蚀试样在中

等应力范围内寿命增加的原因[27]。

图 9为中等应力条件下各类预腐蚀试样的疲

劳裂纹萌生区，从图中看出无腐蚀试样裂纹萌生于

合金表面缺陷，预腐蚀试样裂纹则从腐蚀坑群中萌

生，因为这些位置强度薄弱、应力集中程度高 [28]。

对无腐蚀试样，表面缺陷两侧为打磨后平整的平

面，而预腐蚀试样表面都是相邻毗连的腐蚀坑，表

面粗糙度、应力集中程度的差异导致了预腐蚀试样

疲劳寿命对中等应力的不敏感。

图 10为无腐蚀试样表面经腐蚀的演化示意

图，合金经 30% HNO3 腐蚀后，其表面产生了深度

不一、相互连接的腐蚀坑，且腐蚀后表面看上去较

无腐蚀的粗糙，这是因为晶间腐蚀和点蚀在合金表

面广泛分布[29-30]。图 3中显示了腐蚀前合金表面存

在部分微裂纹、划痕及孔洞等缺陷，通过均匀腐蚀

恰好消除了这些表面缺陷。文献 [31]表明表面粗

糙度对应力集中有很大影响，表面多缺陷的存在会

降低单缺陷的应力集中系数，而且缺陷间距越小，

应力集中系数降低越明显。如图 10（b）所示，预腐

蚀试样表面点蚀产生的腐蚀坑彼此相连，形成粗糙

表面，降低了原表面缺陷与腐蚀表面的间距，一定

程度上降低了原未腐蚀表面缺陷处应力集中，从而

增加了疲劳裂纹萌生寿命，造成预腐蚀试样寿命在

中等应力范围内得到增加。由于低应力幅下（140 MPa）
损伤累积时间更长，高应力幅下（440 MPa）单次损

伤程度更大，导致预腐蚀对合金造成的初始损伤被
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放大，使无腐蚀试样的寿命较预腐蚀试样更长。由

图 6可知，16 h预腐蚀疲劳极限较 8 h和 24 h高的

主要原因是其腐蚀形成的腐蚀形貌比 8 h更均匀，

降低表面缺陷应力集中程度更高；由图 8和图 9可

知，24 h预腐蚀试样腐蚀程度最高，蚀坑侵入基体

内部更深，增大了应力集中，使裂纹更易从腐蚀坑

处萌生。 

4　结　论

1） 2195-T8铝锂合金经 30% HNO3 腐蚀后的表

面以晶间腐蚀和点蚀为主，随腐蚀时间延长，腐蚀

程度加重，沿轧制方向形成条带状的腐蚀链，其产

生与长条形晶界和金属间粒子连续腐蚀作用相关。

2） 预腐蚀 8 ，16 ，24 h试样疲劳寿命在 210 ，
280 ，330 MPa中等应力范围内寿命较无腐蚀增长。

3） 应力集中程度不同导致预腐蚀 8 ，16，24 h
试样在中等应力范围内疲劳寿命不敏感，2195-T8
铝锂合金经 30% HNO3 腐蚀消除了合金原表面上

划痕、微裂纹等缺陷，表面粗糙度增加，但是降低了

应力集中，延缓了疲劳裂纹萌生。
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Research on pre-corrosion fatigue properties of 2195 Al-Li alloys in 30% HNO3

LIU Dejun1，TIAN Gan1，*，LI Yulong2，ZHANG Wei1，ZHANG Youhong1

(1.   School of Missile Engineering，Rocket Force University of Engineering，Xi’an 710025，China；

2.   China Academy of Launch Vehicle Technology，Beijing 100076，China)

Abstract： To simulate the material and application characteristics of liquid-missile propellant tanks, fatigue tests
were carried out after pre-corrosion in 30% HNO3 for different hours.  Effects of pre-corrosion on fatigue properties
were  investigated  by  scanning  electron  microscopy  (SEM),  transmission  electron  microscope  (TEM),  and  electron
backscatter  detector  (EBSD)  methods.  The  results  show  that  the  surface  morphology  after  corrosion  is  mainly
composed of  intergranular  corrosion and pitting.  Stripped corrosion chains are  produced along the rolling direction,
which  are  related  with  corroded  long  grain  boundaries  and  intermetallic  particles.  The  fatigue  limit  values  of  pre-
corroded specimens are lower than those of the uncorroded specimens. The fatigue limit of 16 h corroded specimens is
the  highest,  while  the  limit  of  24  h  corroded  specimens  declines  to  zero.  The  fatigue  cycles  under  median  stress
amplitudes of 210 MPa, 280 MPa and 330 MPa, higher than those of uncorroded specimens, and the increase of 16 h
corroded  specimens  is  the  most  obvious.  The  enhancement  of  fatigue  cycles  attributes  to  the  elimination  of
microcracks,  pores  and  the  improvement  of  surface  roughness  through  pre-corrosion,  which  reduces  the  stress
concentration and retards the crack initiation.

Keywords： Al-Li alloys；propellant tank；pre-corrosion；fatigue properties；crack initiation
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基于 AESL-GA的 BN球磨机滚动轴承故障诊断方法

王进花1，*，汤国栋1，曹洁1，2，李亚洁1

(1.   兰州理工大学 电气工程与信息工程学院，兰州 730050； 2.   甘肃省制造信息工程研究中心，兰州 730050)

摘　　　要：针对基于知识的贝叶斯网络 (BN) 构建方法存在不完全和不精确的缺点，提出一

种基于知识引导和数据挖掘的 BN 结构构建方法。针对单一信号故障诊断结果不精确的问题和故障

信息中存在的不确定性问题，将电流信号与振动信号融合建立 BN 的特征节点，分别提取 2 种信号

的故障特征参数，利用区分度指标法进行特征筛选，将其作为 BN 结构特征层的节点。将专家知识

构建的初始 BN 结构结合自适应精英结构遗传算法 (AESL-GA) 进行结构优化，通过自适应限制进化

过程中的搜索空间，减少自由参数的数量，提高其全局搜索能力，得到最优 BN 结构。通过

MQY5585 溢流型球磨机滚动轴承实测数据和 Paderborn University 轴承数据集对所提方法进行验

证，结果证明了所提方法的有效性。

关　键　词：贝叶斯网络；故障诊断；自适应精英结构遗传算法；滚动轴承；信号融合
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冶金行业作为中国实现全面工业化过程中的

一个重要组成部分，对国家的工业经济发展有着重

要的意义。由于冶金设备常年工作在较为恶劣的

环境中，设备经常发生各类故障导致停机,严重时甚

至会发生安全事故。因此，对设备进行故障诊断变

得尤为重要[1-2]。

在冶金选矿过程中，使用球磨机进行物料研磨

是整个冶炼过程中尤为重要的一环，其中，球磨机

滚动轴承的运行稳定性直接影响着冶炼厂的经济

效益，因此，对滚动轴承建立科学有效的故障诊断

机制是极为必要的。随着智能诊断技术的快速发

展，基于信号处理和深度学习结合的诊断方法获得

了广泛研究。Ben Ali等 [3] 针对滚动轴承振动信号

的非平稳、非线性特点，提出基于经验模态分解

(empirical mode decomposition，EMD)能量熵的特征

提取方法，将选择的特征用于训练人工神经网络

(artificial  neural  network,ANN)对轴承故障进行分

类。Zhang等[4] 提出一种基于全卷积神经网络的模

型，在频域中挖掘故障信息，实现了故障分类。Xu
等 [5] 通过连续小波变换将时域振动信号转换为二

维灰度图像，利用包含局部和全局信息的多级特征

来进行轴承的故障诊断。以上方法均采用振动信

号进行故障诊断研究，然而球磨机滚动轴承发生故

障时，其原因可能是多方面的，并且故障征兆与故

障之间存在耦合性和不确定性，单一信号源不能完

全反映所有故障，且实际工程中球磨机滚动轴承的

故障数据难以获取，故障样本少，无法训练获得精

确的深度学习模型。

贝叶斯网络 (Bayesian network，BN)是解决复杂

系统不确定性诊断推理的有效方法之一[6-8]，其能够

结合多种渠道的信息进行推理诊断。近年来，BN
被越来越多地应用于故障诊断领域中。Sahu和

Palei[9] 基于专家经验及设备日志记录对重型土方

机械牵引系统建立原因、症状和故障之间的因果关

系，利用故障推理进行诊断。Wang等 [10] 提出一种

基于 BN的柴油机喷射系统故障诊断方法，根据文
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献和领域专家的实践经验，使用 BN中的节点来参

数化各类故障和症状。Xiao等 [11] 构造用于牵引变

压器故障诊断的 BN，并对 4种常见类型的故障进

行诊断，表现出较好的诊断效果。同时，BN还被应

用于风力发电机、燃油系统等领域 [12-15]。目前，实

际工程应用案例中多采用专家知识构造 BN结构，

由于专家知识存在的主观性和故障信息的不完善

等缺点，会导致模型与实际系统存在偏差，而用于

结构学习的算法，存在收敛过慢和容易陷入局部最

优的缺点。

基于以上分析，本文将专家知识和历史数据的

建模方法相结合，提出一种多特征融合的 BN故障

诊断模型，采用电流和振动 2种信号进行特征参数

的提取，基于专家知识构建初始模型，引入自适应精

英结构遗传算法 (adaptive elite-based structure learner
using genetic algorithm, AESL-GA)实现网络结构的

优化，并通过 BN推理完成故障诊断。 

1　贝叶斯网络

X = {X1,X2,X3,X4}

BN是一种基于概率计算的描述因果关系的推

理模型 [16]，其基本组成为：表示变量和变量之间因

果关系的有向无环图（directed acyclic graph，DAG）

及表示变量之间概率参数的条件概率表 (conditional
probability table，CPT)。图 1为一个简单的 BN模型

拓扑结构，DAG由节点 和有向连

接边组成。CPT表示该节点相对于其父节点的条

件概率分布。BN能够明确表示复杂系统中各因素

间的依赖关系，并进行诊断推理。
  

X1 X2

X3 X4

图 1    BN模型简略图

Fig. 1    Brief diagram of BN model
 

BN的诊断是一个基于先验知识计算后验概率

的推理过程[17]。贝叶斯推理的基本公式如下：

P (A) =
n∑

i=1

P (Bi) P(A|Bi) （1）

P(Bi|A) =
P (Bi) P(A|Bi)

n∑
j=1

P
(

B j

)
P(A|B j)

（2）

P (A) P(A|Bi)

Bi

式中： 为事件 A 发生的先验概率； 为事

件 发生的前提下事件 A 发生的条件概率。基于

式 (1)和式 (2)，结合先验概率及新获得的证据，可

计算求解目标的后验概率。

BN故障诊断模型建立的难点在于网络结构的

构建，目前广泛应用的结构构建方法有专家知识 [18]

和基于数据的方法 [19-22]，但专家知识的不完善和主

观性会影响最终模型的准确度，而基于数据的方法

在结构学习时以随机生成的结构作为初始结构进

行学习，会降低结构学习的效率。因此，本文利用

专家经验建立初始结构，通过限制搜索范围提升收

敛速度，以此来提高 BN结构学习的效率。 

2　特征提取

在故障诊断中，通常采用振动信号作为诊断信

息源，但振动信号容易受到噪声和环境干扰，并且

难以精确识别部分电气故障 [23]。当机械设备发生

故障时，电机转子运动过程中的气隙磁场会发生变

化，导致磁通密度发生改变，进而影响三相电流。

因此，采用振动信号和电流信号结合进行诊断将更

为精确。对电流和振动信号分别进行时域、频域特

征提取，时域信号能够直观反映信号的变化状态，

对不同类型故障可做出准确判断，分析频域信号成

分的组成和大小，可判别设备初期微弱故障 [24]。针

对球磨机及其运行工况，分别对电流信号和振动信

号选取时域、频域中的 10个特征参数。

{xi} (i = 1,2, · · · ,N)

x σ {xi}
{xm j}( j = 1,2, · · · ,Nm) Nm {xi}

{xm j} xm σm {xi}
{xkn}(n = 1,2, · · · ,Nk) Nk {xi}

{xkn} xk σk { fi} (i = 1,2, · · · ,
I) I F( fi) fi

设所采集信号序列为 ，N 为采

样点数，平均值为 ,标准差为 。定义 中极大值

为 ， 为 中 极 大 值 总 数 ，

的平均值为 ，标准差为 。定义 中极小

值为 ， 为 中极小值总数 ，

的平均值为 ，标准差为 。设

为频率序列， 为采样频率的一半， 为 的频

谱值。拟提取特征参数 S1～S10 如下：

S 1 =

Ã
1
N

N∑
i=1

x2
i （3）

S 2 =
1

Nm

Nm∑
j=1

∣∣xm j

∣∣ （4）

S 3 =

∣∣∣∣∣ 1
Nσ3

N∑
i=1

(xi− x)3

∣∣∣∣∣ （5）

S 4 =
1
σ4

N∑
i=1

(xi− x)4 （6）

S 5 =

∣∣∣∣∣∣ 1
σ4

m

Nm∑
j=1

(xm j− xm)4

∣∣∣∣∣∣ （7）

S 6 =

Ã
I∑

i=1

fi
4F ( fi)

¡ I∑
i=1

f 2
i F ( fi) （8）
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S 7 =

I∑
i=1

f 2
i F ( fi)Ã

I∑
i=1

F ( fi)
I∑

i=1

f 4F ( fi)

（9）

S 8 =

I∑
i=1

F ( fi) （10）

S 9 =

Ã
I∑

i=1

F2 ( fi) （11）

S 10 =

∣∣∣∣∣ 1
σ4

k

Nk∑
n=1

(xkn− xk)4

∣∣∣∣∣ （12）

为防止出现特征冗余导致 BN建模难度增大，

影响最终诊断精度的情况，本文采用区分度指标对

提取的特征量进行筛选，得到对故障变化敏感的特

征。区分度指标 [25] D 定义为

D =
|µ1−µ2|√
σ2

1+σ
2
2

（13）

µ1 µ2

σ1 σ2

式中： 、 分别为某一特征量对应 2种状态下的

平均值； 、 为对应的标准差。D 值越大，表明

该特征参数对这 2种状态转化的识别越灵敏。

C1 ∼C3本文球磨机共有 3种运行工况 ，对电流

信号和振动信号中提取的 10个特征参数进行区分

度指标计算，振动信号特征参数 D 值结果如表 1所

示，电流信号特征参数 D 值结果如表 2所示。

根据表 1和表 2所计算出的特征参数 D 值，最

终选取 D 值较大的振动信号特征参数中 S1、S2、S6、S7

作为 BN特征层中的 P1、P2、P3、P4 节点；电流信号

特征参数中的 S1、S6 作为BN特征层中的 P5、P6 节点。
 
 

表 1    振动信号特征参数 D 值

Table 1    Characteristic parameter D value of vibration signal

运行工况 S1 S2 S3 S4 S5 S6 S7 S8 S9 S10

C1 4.82 3.21 1.77 1.69 1.46 3.44 4.95 1.38 2.15 1.58

C2 3.53 2.37 1.21 1.22 1.80 3.27 3.62 1.44 2.04 2.25

C3 2.51 2.89 2.07 2.73 0.65 2.11 2.20 2.04 1.33 1.31
 
 

表 2    电流信号特征参数 D 值

Table 2    Characteristic parameter D value of current signal

运行工况 S1 S2 S3 S4 S5 S6 S7 S8 S9 S10

C1 3.65 2.16 1.87 1.22 1.18 3.31 2.06 1.42 1.14 1.78

C2 2.85 1.69 1.59 2.06 2.25 2.56 1.71 2.16 2.17 1.96

C3 2.14 0.31 2.76 1.14 0.97 2.94 1.95 1.97 1.56 0.65
 
 

3　基于专家知识和 AESL-GA 的 BN
故障诊断模型

 

3.1　BN 故障诊断模型节点选取和初始结构确定

Ci Pi

Fi

基于 BN的球磨机滚动轴承的故障诊断中要综

合考虑设备故障的类型、位置、征兆及设备的运行

工况。故障诊断模型是否符合该研究对象的工作

机制和故障机理严重影响诊断模型的正确性和最

终的诊断精度。用于故障诊断的 BN结构一般为

3层结构，即运行工况层、故障层、故障征兆层。运

行工况层节点为设备的运行状况，故障层节点为设

备发生的故障种类，故障征兆层节点为筛选出的特

征参数。图 2为金川公司 MQY5585溢流型球磨机

滚动轴承通过专家知识构建的初始 BN结构。图

中： 为球磨机运行工况， 为第 2节中筛选的电

流和振动信号特征层节点， 为故障类型，包括正

常状态、内圈故障、外圈故障。

 
 

C1 C2 C3

F0 F1 F2

P1 P2 P3 P4 P5 P6

图 2    基于专家知识的球磨机滚动轴承初始 BN结构

Fig. 2    Initial BN structure of ball mill rolling bearing based on

expert knowledge 

3.2　AESL-GA
目前，常用构建 BN结构的算法有 K2评分算

法、PC算法等。但这类算法在结构搜索时以全局

节点为搜索范围，导致网络结构收敛缓慢。AESL-
GA[26] 以遗传算法为基础，改进了遗传算法中节点

之间因果关系构建时父节点的限制，并且在每一代

中，收集适应度高于预定阈值的个体作为精英集

合，通过这种约束提高了全局搜索能力，同时提升
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了 BN结构学习效率。

R =
[
ri, j

]
(i = 1,2, · · · ,n; j = 1,2, · · · ,m)

S i F j

ri, j = 1 ri, j = 0

假设一个 BN故障诊断模型中有 n 个特征节点

和 m 个故障节点 ，则可将 BN结构表示为矩阵

， 如 式 (14)所

示。如果症状节点 与故障节点 存在因果关系，

，否则 。

R =


0 r1,2 · · · r1,m

r2,1 0 · · · r2,m

...
...

...

rn,1 rn,2 · · · rn,m

 （14）

{
r1,1, · · · ,r1,m,r2,1, · · · ,r2,m, · · · ,rn,1, · · · ,rn,m

}

n+m

(i, j) ri, j

根 据 式 (14)， 将 矩 阵 转 换 为 一 维 字 符 串

， 该 字 符 串

被编码为初始种群中个体的基因。对于具有 n 个

特征节点和 m 个故障节点的 BN，一个基因的长度

为 。在进行结构优化的过程中执行选择、交

叉和变异操作：①选择操作，本文选择适合用于

BN结构选择的轮盘赌方法进行选择操作，以此来

保证更优的 BN结构被选择；②交叉操作，交叉过

程采取 2个个体交叉，即 DAG中有向边的交叉操

作；③变异操作，根据 BN结构，结合变异率如式 (15)
所示，随机选择一个位置 ，使 由 1变 0或由

0变 1（即对网络进行加边、减边、反向操作）。

µk, j =

ï
ε+ (1−ε)

Å
1− f (xk)

fmax

ãò[
ε+ (1−ε)

(
1−wi, j

)]
（15）

µk, j xk

wi, j

f (xk) fmax

ε

式中： 为每个在 j 位点的个体 发生突变的概

率； 为等位基因 i 在精英集合中位置 j 出现的概

率； 为当前个体的适应度； 为最佳个体的

适应度； 为一个很小的正数，以避免出现零概率。

网 络 结 构 的 评 估 中 ， 采 用 了 一 种 混 合 评 分 函

数 [27]，其由 2部分组成，如式 (16)所示，第 1部分位

BDeu评分函数，第 2部分为惩罚项。

fmax(G|D) = fBDeu(G|D)+ k
∑

lg
[

f
(
ri, j,qi, j

)]
（16）

k

qi, j ri, j

Q

式中： 为衡量专家知识贡献大小的系数,可通过多

次实验确定； 为 所对应的概率专家知识矩阵

中的元素。

本文适应度函数采用式 (17)所示的 BDeu评分

函数：

fBDeu(G|D) = lg P (G)+
n+m∑
i=1

qi∑
j=1

®
lg

ñ
Γ (α/qi)

Γ
(
α/qi+Ni j

)ô+
ri∑

k=1

lg

ñ
Γ
(
α/(riqi)+Ni jk

)
Γ (α/(riqi))

ô}
（17）

ri Xi式中：Γ为 Gamma函数； 为节点 可能的状态数；

qi Xi

qi

qi Ni jk Xi

Ni j

∑
k

Ni jk α

P (G)

为 的父节点可能的联合赋值个数，对于一个症

状节点， 为其父故障节点可能的联合分配的数

量，对于故障节点， 为 0； 为符合 取第 k 个状

态，其父结点取第 j 个联合赋值条件的数据样本数；

可以用 计算； 为一个表示等效样本大小

的超参数； 为当前 BN结构 G 的先验概率。通

过式 (17)所示函数计算个体适应度，收集适应度值

高于预定义阈值的个体作为精英集合，并且将最优

秀的个体传播到下一代种群。

Mt ={
Mt

i

}
, i = 1,2, · · · ,n

Mt
i Mt−1

i

Ht
i

Ht
i

Mt
i

Mmax

在进行结构学习时，父节点的数量增大，会增

加结构学习的计算负担。因此，可以将最大父节点

数 (maximum number of parents，MP)限制为高于但

接近或等于网络中实际最大父节点数。设

为第 t 代种群的 MP集合，式 (18)

表示了 是如何通过 和一个时变参考阈值

动态限制的，其中，安全阈值构成了第 t 代任何

节点 i 的父节点集的参考大小，在设置 时，可认

为精英个体的父辈群体被认为比其他个体更接近

真实的群体。在任何情况下，动态阈值 都不允许

超过最大阈值 。
Ht

i =

∣∣∣∣ ∪x∈ξt
Pt

ax,i

∣∣∣∣+1

Mt
i =


Mt−1

i −1 Mt−1
i > Ht

i

Mt−1
i +1 Mt−1

i < Ht
i ,M

t−1
i < Mmax

Mt−1
i 其他

（18）

Pt
ax,t

ξt

式中： 为第 t 代个体节点的第 i 个节点的父集；

为第 t 代精英集合。

Q =
[
qi, j

]
（i = 1,2, · · · ,n; j = 1,2, · · · ,m）

qi, j

ri, j i j

ri, j

本文使用一种概率专家知识，以此减少专家知

识的主观不确定性带来的影响，并将其代替 AESL-

GA中随机生成的初始矩阵，以此减少结构学习的

时间，提高结构寻优的效率。概率专家知识矩阵

表示初始 BN

结构中特征参数与故障类型之间存在因果关系的

可能性大小。确定 BN结构的基本策略是： 越

大， 为 1的可能性越高，即专家建议连接 和 。

的大小根据式 (19)确定：

ri, j,prior =

®
1 qi, j ⩾ ai, j

0 qi, j < ai, j
（19）

ai, j式中： 为规定数。

在融合专家知识的 BN结构学习中，根据概率

专家知识，在结构学习的过程中需遵循：增加概率

专家知识中可能性较大的有向边被添加的概率；降

低概率专家知识中可能性较大的有向边被删除的

概率；对无概率专家知识的节点之间按照原始 BDeu
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评分函数进行处理。 

3.3　算法流程

基于专家知识和 AESL-GA的 BN结构学习步

骤如下：

步骤  1　对目标系统的故障机理进行分析，确

定节点变量及网络层数，并收集研究对象故障诊断

相关领域的专家知识。

步骤  2　根据概率专家知识矩阵 Q，结合历史

数据通过 AESL-GA进行结构优化，构建无环 BN
结构。

步骤 3　通过式 (16)混合评分函数进行 BN结

构评分，并判断是否满足终止条件，即是否达到连

续 N 代评分值最高。如果满足终止条件，则可以输

出该最优结构；如果不满足则进行步骤 4。
步骤  4　通过自适应方法，对群体进行选择、

交叉、变异处理，检查是否存在环形结构，并修正存

在的环形结构，产生新种群，并继续进行步骤 3。
图 3为 BN故障诊断模型构建流程。

  

基于专家知识
初始结构的

AESL-GA网络
结构学习

生成初始种群

是否满足
既定条件?

Y

N

最小化循环体输出DAG

混合评分函数评定DAG

输出最终
BN结构

构建新种群
并生成DAG

选择评分最高的
DAG进行新种群

的构建

通过自适应方法
对结构进行优化

数据准备与处理 专家知识构建初始BN结构

设备历史运行
数据收集

对数据进行预处理、
特征提取、筛选、

离散化等操作

收集基于设备故障的
专家知识

基于专家知识构建
初始BN故障诊断模型

利用历史数据和先验知识通过极大似然估计
进行BN故障诊断模型的参数构建

BN故障诊断模型

BN故障诊断参数构建

图 3    BN故障诊断模型构建流程

Fig. 3    BN fault diagnosis model construction process 

4　实验结果与分析

本文采用金川公司投入运行的球磨机实测

数 据 和 由 Lessmeier等 [28] 提 供 的 德 国 Paderborn
University轴承数据集分别进行实验验证，证明本

文方法的有效性和泛化能力。 

4.1　实训数据

实验采用金川公司生产车间运行的球磨机滚

动轴承实测数据。根据球磨机研磨介质运动规律

及不同磨矿阶段各物料运动规律，将球磨机分为

3种不同工况：①粗磨，转速为 78%～84% 的临界转

速；②细磨，转速为 72%～78% 的临界转速；③超细

磨，转速为 68%～72% 的临界转速。对 3种工况时

球磨机滚动轴承的振动信号和电流信号进行采集，

采样频率为 64 kHz，按照设备历史故障类型将其故

障状态分为：内圈故障 (IF)、外圈故障 (OF)、正常状

态 (Normal) 3种。取每种故障下振动信号和电流信

号各 100个样本，每个样本信号点为 1 000，共 600个

样本，其中，训练样本 400个，测试样本 200个。利

用本文方法 ，其 BN故障诊断模型结构如图 4
所示。

对该模型进行推理测试 ，结果如表 3所示。

3次测试都表明最大后验概率的推理结果是正

确的。
 
 

C1 C2 C3

F0 F1 F2

P1 P2 P3 P4 P5 P6

图 4    基于本文方法的球磨机 BN故障诊断模型

Fig. 4    BN fault diagnosis model of ball mill based on the

proposed method
 
 

表 3    推理测试结果

Table 3    Reasoning test results

测试
序号

测试故障
与故障相关的

异常征兆
故障类型 后验概率%

1 内圈 P3(高),P4(高),P5(低) 内圈故障 94.25

2 外圈 P1(高),P4(低),P6(高) 外圈故障 92.18

3 正常 P1(高),P2(高) 正常状态 97.42
 

通过本文方法构建的球磨机滚动轴承 BN故障

诊断模型由 3种工况、6个特征量、3种运行故障状

态构成，其故障识别率如表 4所示。

由故障识别结果可知，3种运行工况下故障识

别率均达到 97% 以上。采用混淆矩阵的方法可视

化工况 C3 下的诊断结果如图 5所示。混淆矩阵的

纵坐标表示真实的故障类别，本文坐标表示预测的

故障类别，主对角线上为每种故障状态下的诊断

精度。

在同等条件下，分别与文献 [29]中的卷积神经

网络 (convolutional neural network, CNN)、长短期记
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忆 网 络 （long  short-term  memory  networks,  LSTM）、

仅使用振动信号的贝叶斯网络 (vibration  signal-

Bayesian network,V-BN)及 K2-BN方法进行对比实

验，结果如图 6所示。实验结果表明，仅使用振动

信号的 V-BN诊断模型的识别率要远低于本文方

法，将电流信号中提取到的故障特征量加入网络，

提高了网络的故障识别能力。由于 K2算法的输入

对节点顺序的要求极高，K2-BN方法的诊断效果较

差，且结构学习所需的时间较长。LSTM方法的诊

断准确率仅达到 92.48%，CNN方法的诊断识别率

相较于 V-BN方法有所提高，但依旧低于本文方法，

表明了本文方法的优越性。 

4.2　Paderborn University 轴承数据集

Paderborn  University轴承数据集提供了轴承

2种损伤部位和 3种损伤方式。大多数轴承故障诊

断研究将故障划分为内圈故障、外圈故障和正常状

态 3种类型，本文将内圈故障、外圈故障按不同损

伤方式细化，故障描述如表 5所示。选择同一损伤

程度下的故障数据样本，每种故障分别在 4种工况

下测得，每组数据由 2种电流信号和 1种振动信号

组成 ，所有信号都以相同的采样频率采样 (Fs=
64 kHz)。取每种故障各工况下的振动和电流各 100个

样本，每个样本包含 1 000个采样点，共 1 800组样

本，其中，训练样本 1 400组，测试样本 400组。
 
 

表 5    数据集故障描述

Table 5    Dataset fault description

故障节点标签 故障类型

F0 正常(Nor)

F1 外圈钻孔(OD)

F2 内圈电雕刻(IE)，外圈电雕刻(OE)

F3 内圈放电沟槽 (IEDM)，外圈放电沟槽(OEDM)

F4 外圈塑化(OP)

F5 内圈点蚀(IFP)，外圈点蚀(OFP)
 

首先，对该数据集中无用的错误数据进行剔

除，由于空缺数据较少，采用均值填充法进行空缺

数据补缺。然后，分别对每种工况下的电流、振动

信号进行特征提取。最后，对提取的多个时域、频

域特征进行区分度指标识别，得到最敏感的 9个特

征，经离散化后作为故障征兆节点和故障位置节

点。表 6为特征筛选结果。同时，构建基于专家知

识的 Paderborn  University轴承数据集初始 BN结

构，如图 7所示。

基于上述数据处理结果，利用本文方法，构建

Paderborn University轴承数据集下的 BN故障诊断

模型，如图 8所示。分别对 4种工况下的故障进行

诊断，其识别率如表 7所示。

采用混淆矩阵的方法可视化工况 C4 下的分类

结果如图 9所示。结果表明，本文方法对滚动轴承

各类故障均有良好的诊断效果，在该工况下的故障

识别率都达到了 90% 以上，其中，Nor与 OD故障

的识别率达到了 97% 以上。

将不同运行工况下的诊断结果进行对比，如

 

表 4    基于本文方法的球磨机数据故障识别率

Table 4    Fault recognition rate of ball mill data based on the

proposed method

工况 故障类型 识别率%

C1

正常状态 98.43

内圈故障 97.72

外圈故障 98.55

C2

正常状态 98.56

内圈故障 97.83

外圈故障 98.43

C3

正常状态 98.66

内圈故障 98.17

外圈故障 98.50
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图 5    基于球磨机数据的混淆矩阵

Fig. 5    Confusion matrix under ball mill data
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图 6    球磨机数据下不同模型的诊断精度及运行时间对比

Fig. 6    Comparison of diagnostic accuracy and running time of

different models under ball mill data
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图 10所示。在不同运行工况下，各类故障的诊断

效果不尽相同，其中，工况 4下的诊断识别率要优

于其他 3种，由此可见，机械设备的运行工况不同

会对诊断结果造成一定误差，单一工况下的故障诊

断会降低故障诊断的效果。

为进一步验证本文方法的有效性，在同等条件

下分别与文献 [29]中的 CNN、LSTM、V-BN及 K2-

BN方法进行对比实验，结果如图 11所示。由实验

结果可知，本文方法优于另外 4种方法，进一步证

 

表 6    特征量筛选结果

Table 6    Feature selection results

故障节点标签 筛选出的特征

F0 S1，S3，S4，S5，S8，S9

F1 S1，S2，S3

F2 S3，S4，S9

F3 S1，S4，S6

F4 S1，S4，S7，S8

F5 S5，S7，S8，S9

 

C1 C2 C3 C4

F0 F1 F2 F3 F4 F5

S1 S2 S3 S4 S5 S6 S7 S8 S9

图 7    基于专家知识的 Paderborn University轴承数据集初始

BN结构

Fig. 7    Paderborn University bearing dataset Initial BN

structure of based on expert knowledge

 

C1 C2 C3 C4

F0 F1 F2 F3 F4 F5

S1 S2 S3 S4 S5 S6 S7 S8 S9

图 8    基于本文方法在 Paderborn University数据集下的

BN故障诊断模型

Fig. 8    BN fault diagnostic model under Paderborn University

dataset based on the proposed method

 

表 7    Paderborn University 数据集下 4 种工况条件时

的故障识别率
 

Table 7    Fault recognition rate under 4 working

conditions in Paderborn University dataset %　

故障类型 C1 C2 C3 C4

正常 97.86 97.73 97.77 97.83
外圈钻孔 95.88 96.18 96.43 97.44

内圈电雕刻 96.85 96.28 96.79 96.94
外圈电雕刻 96.89 96.46 96.83 96.78

内圈放电沟槽 96.54 95.93 96.87 96.44
外圈放电沟槽 96.58 96.63 96.40 96.72

外圈塑化 87.38 87.13 90.92 91.83
内圈点蚀 89.68 88.39 88.57 90.44
外圈点蚀 89.78 89.58 89.65 91.83
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Fig. 9    Confusion matrix based on Paderborn University dataset
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Fig. 10    Comparison of various fault diagnosis accuracy

rates under different working conditions
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Fig. 11    Diagnostic accuracy and running time of different

models under Paderborn University dataset
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明了本文方法的有效性，表明本文方法可有效应用

于球磨机滚动轴承故障诊断。 

5　结　论

1） 本文方法结合专家知识与历史运行数据，通

过 AESL-GA确定了 BN结构，有效解决了由于故

障信息耦合性造成的故障诊断模型构建困难的

问题。

2） 由于振动信号对部分故障的识别不够灵敏，

分别对振动和电流信号进行特征提取，将其用于

BN故障诊断模型特征层的构建中。

3） 通过 Paderborn University轴承数据集和金

川公司球磨机实测数据对本文方法进行验证，并与

CNN方法、LSTM方法、K2-BN方法和 V-BN方法

进行对比，结果显示，本文方法有更高的诊断识别

率，可以有效诊断耦合多特征因素的故障类型，实

现球磨机滚动轴承的高效故障诊断。
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Fault diagnosis method of BN ball mill rolling bearing based on AESL-GA
WANG Jinhua1，*，TANG Guodong1，CAO Jie1，2，LI Yajie1

(1.   College of Electrical and Information Engineering，Lanzhou University of Technology，Lanzhou 730050，China；

2.   Gansu Manufacturing Information Engineering Research Center，Lanzhou 730050，China)

Abstract： To address the imperfect and imprecise shortcomings of the knowledge-based Bayesian network (BN)
construction method, this paper proposes a BN structure construction method based on knowledge guidance and data
mining.  Firstly,  aiming at  the  problem of  inaccurate  fault  diagnosis  results  of  a  single  signal  and  the  uncertainty  in
fault information, the current signal and the vibration signal are fused to establish the characteristic nodes of the BN.
The fault characteristic parameters of the two kinds of signals are extracted respectively, and the feature selection is
carried  out  by  the  distinguish  index  method,  which  is  used  as  the  node  of  the  feature  layer  of  the  BN  structure.
Secondly, the initial BN structure constructed by expert knowledge is combined with the adaptive elite-based structure
learner using genetic algorithm (AESL-GA) to optimize the structure. By adaptively restricting the search space in the
evolution process, reducing the number of free parameters and improving its global search ability, we obtain optimal
BN  structure.  Finally,  the  method  is  verified  by  the  measured  data  of  the  ball  mill  rolling  bearing  of  Jinchuan
Company and the data set of Paderborn University, which proves the effectiveness of the proposed method.

Keywords： Bayesian  network； fault  diagnosis； adaptive  elite-based  structure  learner  using  genetic  algorithm；

rolling bearing；signal fusion
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基于装卸顺序的中型机多航段协同配载优化

赵向领1，*，李云飞2，王治宇3，徐吉辉2，李鹏飞4

(1.   中国民航大学 空中交通管理学院，天津 300300； 2.   空军工程大学 装备管理与无人机工程学院，西安 710000；

3.   珠海翔翼航空技术有限公司，珠海 519030； 4.   天津大学 管理与经济学部，天津 300072)

摘　　　要：多航段、多经停的航空货运航班，飞行过程中需要合理控制飞机的重心 (CG) 位

置，保持平衡状态，中转站装卸操作过程中需要避免额外装卸操作，减少时间和劳力浪费，因此，

研究多航段航班的协同配载问题具有重要现实意义。根据航空器自身特点与集装器 (ULD) 装卸顺

序，结合各航段飞机装载平衡与过站机场 ULD 装卸操作要求，通过协调分配各航段 ULD 和散货位

置，建立了中型机联程航班多目标整数线性规划模型。模型考虑了 ULD 和散货的质量、体积及与

舱位的匹配限制，航空器限重、舱位限重、舱位及区域累积限重、上下舱联合限重和 CG 位置的平

衡限制，以及前后航段 ULD 和散货的连接性约束。根据造成中间机场额外装卸操作的 2 种原因，

基于装卸顺序，提出装卸优化模型，通过 ULD 的舱内平移，优化了 CG，减少了装卸次数。以

B757-200F 机型为例，在两装一卸、一装两卸和两装两卸 3 种场景下，采用商用求解器 Gurobi，分

别针对 3 种不同目标函数组合进行求解和分析对比。实验表明：所提模型可以有效协调过站货物的

额外装卸次数，优化前后两航段的 CG 位置。

关　键　词：航空运输；航空货运；多航段；协同配载；载重平衡；多目标；整数线性规划

中图分类号：U8；V271.9；O221
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1147-15

 
航空货运配载是将不同类型的集装器（unit load

device, ULD）合理分配到飞机舱位内，在保障飞行

安全的前提下，实现装载最大化和重心 (center of

gravity, CG)偏离量最小。正确的 ULD装载计划不

仅可以保证飞机安全，还可以降低燃油消耗，以及

航空公司的成本和二氧化碳排放。配载不合理易

造成严重后果，历史上有众多因配载不合理而造成

的航空事故。

然而，当前航空公司的配载，特别是货运配载

还处于计算机辅助配载阶段，许多配载方案需要人

工调配获得，使得一个合理的货运配载方案需要专

业的技术人员进行长时间、高强度的脑力劳动。

Feng 等 [1] 总结当前航空货物运行的研究时指

出，飞机的配载问题是航空运输中最基本的 NP难

组合优化问题之一。早期的配载研究主要以单航

段为主，可以分为启发式算法和混合整数线性规划

方法。

在 启 发 式 算 法 求 解 装 载 配 平 问 题 方 面 ，

Amiouny 等 [2] 分析了飞机一维装载平衡问题，证明

为 NP难问题，考虑了装载集装箱的种类、位置和

装载优先次序，对货物装载规划模型的安全要求提

出了有用的见解；Wodziak 和 Fadel[3] 将飞机装载平
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衡问题看作装箱问题，将飞机当作箱子，ULD当作

待装载货物，运用 Amiouny等 [2] 的思想，使用遗传

算法进行求解；Mathur[4] 针对一维飞机装载平衡问

题提出了一种贪婪启发式算法，其目标是将给定长

度和质量的小箱子放入 ULD中，尽可能使该区域

的重心达到既定目标；Heidelberg 等 [5] 认为飞机上

的货物装载是二维装箱问题，建立的模型包括纵向

平衡、横向平衡，以及货物在地板上接触点的最大

质量、货物所在地板区域内可承受的最大质量等约

束；Dahmani 和  Krichen[6-7] 提出了多目标粒子群优

化算法，将一组货物分配到最小数量的 ULD中，再

将其放置到飞机特定的货舱内，模型考虑了优化业

载总质量和优先级；谷润平等 [8] 针对货机主货舱以

装载量最大和重心偏移量最小为目标，建立了双目

标混合整数线性规划模型，考虑飞机货舱的重心包

线限制、质量限制、载荷限制、结构限制等，并使用

改进的遗传算法求解；赵向领和杜有权 [9] 建立了民

航客改货飞机的载重配平模型，用于解决航空器配

载问题，模型以运输业载量最大和重心位置最优为

目标，并运用遗传算法进行求解。

在（混合）整数线性规划方法方面，Brosh[10] 研
究了关于飞机货舱内货物分配和寻找最优装载布

局问题，提出关于飞机货舱内货物分配的整数线性

规划，该模型是对规则散装货物一次性批量装载，

目标是在给定体积、质量、重心约束条件下，使运

输货物利润最大化 (即业载量最大 )；Thomas 等 [11]

针对联邦快递公司所使用的轻型飞机建立了一种

整数线性规划模型；Mongeau和 Bes[12] 通过将集装

箱装载到飞机上对燃料消耗和安全要求两者之间

进行权衡，提出一种整数线性规划模型，目标是在

重心处于安全范围内且飞机的业载量最大，模型约

束主要包含预定义位置类型限制，各货舱容积限

制、质量限制、多种 ULD混装限制等，该模型只估

算了粗略的重心，求解时间相对较长；Kaluzny 和
Shaw[13] 针对军用飞机的货物装载平衡问题建立了

一种混合整数线性规划模型，目标是最小化重心偏

移量和最大化运输货物的价值，然而除了空间和重

心约束，未考虑飞机结构和安全约束，如地板强度、

累积负载等，这些约束在商业航空货运中起关键作

用；Limbourg 等 [14] 提出了将 ULD分配到装载位置

的混合整数规划模型，考虑了飞机的纵向和横向平

衡限制，以及 ULD的组合装载约束、累积装载约

束，目标是使飞机的惯性矩和飞机结构应力及燃油

消耗最小化，以提高飞机的稳定性和节省成本，但

该模型无法解决 ULD多于预定义位置的问题 ；

Verstichel[15] 和  Vancroonenburg [16] 等建立了一种用

于解决飞机质量和平衡问题的混合整数线性规划

模型，目标是使飞机重心偏离目标值最小和所装载

货物价值最大，该模型保证了飞机结构的完整和稳

定，货物和机组人员的安全，以及飞机安全高效的

装卸货物，求解速度较快，但重心约束未使用飞机

重心包线；Zhao 等 [17] 提出一种基于不同状态下实

际重心变化的重心包线约束，并对重心进行了精确

描述，进而设计了线性化策略来简化非线性的重心

包线，在考虑位置、质量、平衡等约束条件下，建立

了总业载最大、重心偏差最小的混合整数规划模

型，使用商业求解器可在几秒内得到最优解，并且

在所有测试实例中保持重心在指定的重心包线范

围内。

随着航空运输业的快速发展，在单航段直达运

输模式的基础上出现了多航段联程运输。多航段

联程运输模式的飞机在中途站过站时间较短（最短

为 40 min），这段时间内需要完成货物的卸载、配

载、再装载及其他保障工作，时间仓促。始发站的

配 载 方 案 直 接 决 定 中 转 站 的 装 卸 效 率 ， 如 果

ULD装载位置不合理，会导致装卸过程存在大量可

以避免的额外装卸操作，占用大量时间，消耗大量

人力物力。对专业配载员来说，获得多航段的协调

配载的可行方案已有很大难度，更不用说优化配

载。合理装载能够较好地处理过站作业，减少装卸

操作数量，提高效率，缩短周转时间，降低机场操作

的人工成本。因此，装载优化工作具有重要意义。

然而，多航段的运输模式通常受到通程业载和过站

业载的限制，ULD的装卸效率也有一定影响，使得

各航段的载重平衡与过站操作效率存在“此消彼

长”的矛盾；如何协调过站机场中间操作的效率与

前后两航段的载重平衡，使多航段整体达到较好的

经济效益，是配载研究中的一个难点。

在多航段配载方面，Larsen和 Mikkelsen[18] 最早

提出多航段配载问题，指出货物装载计划的困难会

随货舱分舱的大小和航段数量的增加而增大。

Lurkin和 Schyns[19] 建立了一种用于解决多航段飞

行的飞机配载问题的混合整数线性规划模型，该模

型讨论集装箱数量少于飞机舱位预留的位置，可以

将所有给定的 ULD装载，目标是最小化由重心引

起的燃油成本和中转机场重新装载 ULD的操作成

本之和，考虑了飞机的稳定性约束，以及飞机的每

个舱位质量限制、组合质量限制、累积质量限制和

货运约束（如 ULD类别、卸载顺序等），但是，中间

机场装卸操作中，为减少约束条件，把留在飞机上

的过站 ULD限制在原来位置，不允许位置调整，失

去为后一航段优化重心的机会。
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Brandt[20] 建立了一种多航段货运配载问题的混

合线性整数规划模型，目标是最大化装载量，飞行

重心偏离指定重心最小和最小化中间机场不必要

的 ULD装卸操作，虽然考虑了多种现实操作的限

制条件，但是位置质量限制、累积质量限制和上下

舱质量联合限制被泛化为统一的质量限制约束，这

与实际运行相差较远,且在中间机场操作中并未考

虑被留在货舱的 ULD的位置变化。

综上所述，配载问题是航空运输中的一个基本

的 NP难问题，当前针对航空配载方面的研究主要

集中在单航段的配载问题上，多航段协同配载问题

研究甚少。但在当前多航段的配载研究中，缺少在

减少中间机场额外装卸操作的同时，通过对过站

ULD的位置调整，优化后一航段重心的方案。这一

点是非常必要的，特别是后一航段距离较长时，较

合理的重心可以节约较多燃油、降低碳排放和环境

污染。这是本文的研究动机之一。

上述文献主要针对诸如 B747F、B777F、A330
等重型航空货运飞机的配载研究。重型机主货舱

和下货舱都是 ULD，均划分了预定义位置，重型机

的配载将多种 ULD分配到飞机上的不同预定义舱

位位置，属于广义的指派问题。

国内诸如顺丰、圆通等公司的货运运输主要

以 B757-200F、B737-800、A320及相关的客改货等

中型运输机为主。中型机与重型机在配载方面存

在较大区别，主要表现为：中型机腹舱装散货，一般

有 4个腹舱。将散货分配到不同的腹舱，同时需考

虑腹舱的容积、质量限制，具有多背包问题或多箱

装箱问题的特点。

航空配载涉及的 ULD装箱问题的研究主要

有 ：Chen 等 [21] 建立了将不规则物体装载到三维

ULD中的 0-1混合整数线性规划模型；Liu 等 [22] 使

用多目标粒子群优化算法研究多目标二维装箱问

题；Yan 等 [23] 提出一种非线性的混合整数规划模

型，用于解决 ULD装载计划问题；Li 等[24] 提出一种

折中的大规模搜索邻域启发式模拟退火算法，将货

物分配到 ULD内；Tang[25] 提出一种用于解决随机

需求下的空运货物装载问题的方法，将情景分解和

遗传算法技术相结合；Paquay 等 [26-29] 考虑含有不同

特殊物品约束要求的三维多箱装箱问题，目标是最

大程度地减少未使用的体积。

这些装箱问题不需要考虑飞机配载相关的约

束问题。但是，对于中型机而言，将散货装入腹舱

本身是装箱问题，而该装箱问题又是整个配载问题

的一部分。本文研究的问题正是国内货运运输的

中型机的腹舱装散货的配载问题。

本文的创新点主要有：①研究多航段配载问

题，减少中间机场额外装卸操作，并且通过调整留

在机舱内过站 ULD的位置，实现对后一航段飞行

重心的优化。②研究中型机的货运配载问题，将腹

舱装散货的装箱问题与主货舱装 ULD的指派问题

相结合，建立配载的组合优化模型。

本文建立了中型机多航段协同配载问题的混

合整数线性规划模型，优化中间过站机场装卸操作

和前后两航段的重心位置，考虑了飞机对 ULD和

散货的质量、体积、高度、位置匹配等限制，飞机的

重心平衡、上下货舱质量联合限制，以及前后两航

段等限制条件，在减少 ULD操作次数的同时，通过

平移两航段中 ULD的位置减小重心偏差。选择单

通道 B757-200F机型对模型进行求解和验证。 

1　问题描述

基于现场操作经验，在联程航班中，为节约航

班过站过程中的货物装卸时间，便于过站装卸操

作，过站的货物应远离舱门，到站的货物靠近舱门

放置。图 1为多航段运输飞机转运示意图，ULD按

照运输目的地的不同可以分为直达运输和联程

运输。
 
 

起始机场A 中间机场B 目的机场C

U3

U1 U2

图 1    飞机转运示意图

Fig. 1    Schematic diagram of aircraft transfer
 

直达运输指 ULD只经过一站即卸载的运输，

即从机场 A装载到机场 B卸载，用集合 U1 表示；或

者从机场 B装载到机场 C卸载，用集合 U2 表示；为

方便中间机场的装卸，减少没必要的倒箱装卸操

作，此类 ULD应尽量装载到舱门附近。联程运输

指 ULD直接从起始机场 A运送到目的机场 C，无

需在中间机场 B卸载，用集合 U3 表示，装载时应远

离舱门。据此可知，ULD随飞机时间越长，装载位

置应离舱门越远。

多航段协同配载中，ULD的分配具有堆栈问题

的“先进后出，后进先出”特点。先装入飞机的

ULD需要推到货舱的内部，距离门口较远，后装入

的 ULD距离门口较近，会挡住先装入 ULD的卸载

通道；卸载时，需要先卸载距门口较近的 ULD，清理

通道后再卸载内部 ULD。

多航段的协同配载中，专家经验法是：在起飞

机场优先分配需要联程运输 U3 的 ULD，装载到远
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离舱门的位置；后分配 U1 和 U2 的 ULD，装载到靠

近舱门附近，便于中间机场卸载和装入。

为方便表述装卸顺序，以 B757-200F机型为例，

定义机舱舱位如图 2所示。B757-200F运输机在结

构上有 1个主货舱、4个下货舱。主货舱一般预定

义 15个 M型 ULD位置，下货舱装载散货。用 Cj

表示飞机的第 j 个主货舱舱位。以装载顺序为目标

定义 ULD的装卸顺序，Cj 越大，装载优先级越高，

越优先装载，越最后卸载。
 
 

D1/1 D2/0 D4/1D3/0

C15 C2 C1 C3 C4 C5 C6 C7 C8 C9 C10 C11 C12 C13 C14

图 2    B757-200F货舱侧视图

Fig. 2    Side view of B757-200F cargo compartment
 

如果 U1 的一个 ULD位于位置 C8，在中间机场

需要卸载，舱门在 C1 位置，卸载时，如果 C1、C3～

C7 的位置有 U3 的 ULD，则需将 U3 的 ULD先卸载，

之后重新装回，造成了额外的装卸操作，应减少这

种不必要的装卸操作。同理，在装载 U2 时，U3 也可

能会阻碍 U2 的装载，此时也会造成额外的卸载。

如果 U3 的 ULD在前后两航段发生调舱 ，即

2个 ULD舱位位置发生变换，由于 ULD在飞机机

舱内无法完成位置变换，需要将发生位置变换的

ULD和阻碍发生位置变换的 ULD卸载，之后重新

装回，同样也造成了额外的装卸操作。

为保证作业过程中飞机安全稳定，飞机机头不

会翘起，经停站卸货过程中必须时刻调整过站板箱

位置，保证飞机重心处于安全范围内，杜绝发生飞

机沉尾现象。B757-200F装载平衡手册中关于中转

站装卸 ULD装载顺序要求为：C15→C14→C13→C12→
C11→C10→C9→C8→C7→C6→C5→C4→C3→C2→C1；卸

载顺序要求为：C1→C2→C3→C4→C5→C6→C7→C8→
C9→C10→C11→C12→C13→C14→C15。

根据 ULD到达目的地的不同和装卸顺序要

求，可以设计 ULD理想的装载位置，如图 2所示。

为减少不必要的操作，假设 10个 U3 的 ULD装载到

远 离 舱 门 的 位 置 (见 图 2灰 色 区 域 )， 即 C15 与

C6～C14 位置；需要在中转站卸载/装载的 5个 U1 或

U2 的 ULD装载到靠近舱门的位置 (见图 2白色区

域)，即 C2、C1、C3～C5，以方便中转站卸载/装载。

此外，还需考虑散货装卸顺序限制等问题，方

便集合为 B1、B2 的散货在中转站卸载和装载。用

Dh 表示飞机的第 h 个下货舱，由于下货舱舱门口分

别在 D1 和 D4 号下货舱中，在中转站卸载和装载的

散货尽量装载到 D1 和 D4 号下货舱，过站的散货尽

量装载到 D2 和 D3 号下货舱，这样方便散货在中转

站卸载，并保证飞机前部分质量或后部分质量不会

偏差太大。对此本文引入下货舱对应的优先级，如

图 2所示，D1 和 D4 舱对应 1，D2 和 D3 舱对应 0，分
别用 β(1)=β(4)=1，β(2)=β(3)=0表示。

基于上述分析，本文研究的中型机多航段的协

同配载问题，需要在起飞机场、过站机场对 ULD和

散货进行合理的舱位分配，保障过站前后每个飞行

航段的载重平衡，且减少中间过站机场额外装卸操

作。因此，U3 的 ULD在每个航段都需被尽量装载

到远离舱门的位置，U1 和 U2 尽量装载到舱门附近；

散货 B3 尽量装载到 D2、D3 号下货舱，且保持航段

前后舱位不变，散货 B1 和 B2 尽量装载到含有舱门

的 D1、D4 号下货舱；同时需要考虑 ULD的质量、高

度，散货的质量、体积，飞机的运行平衡、上下货舱

的联合限制等，以优化整个飞行任务。 

2　模型建立
 

2.1　模型假设

①ULD中 装 载 的 货 物 （质 量 ）均 匀 分 布 ，

ULD的重心在其几何中心位置；②不考虑下货舱散

货的摆放方式，且重心在该舱的预定义位置；③各

航段起飞燃油和航程燃油已知。 

2.2　优化模型

多航段协同配载优化同单航段配载相比，在考

虑上下货舱每个舱位的基本约束和联合约束的同

时，还需要考虑中间机场对货物操作的问题。 

2.2.1　主货舱对 ULD 的限制

航段 l 中，每个 ULD最多装载到一个舱位中：∑
j∈NP

xi jl ⩽1 （1）

i ∈ NU j ∈ NP l ∈ L

式中：NP 为飞机主货舱舱位数集合；  xijl 为主货舱

ULD分配的决策变量，如果在航段 l，第 i 个待装载

ULD被分配到第 j 个主货舱舱位位置，则决策变量

为 1，否则为 0，其中， ,  ,  ；NU 为待装

载 ULD集合；L 为飞行航段数集合。

航段 l 中，每个舱位最多装载一个 ULD：∑
i∈NU

xi jl ⩽ 1 （2）

b ∈ NB h ∈ NH l ∈ L

式中：NH 为飞机下货舱舱位集合；ybhl 为下货舱散货

分配的决策变量，如果在航段 l，第 b 个待装载的散

货被分配到第 h 个下货舱，则决策变量为 1，否则

为 0，其中， ,  ,  ；NB 为待装载散货集合。

设 Wi 为第 i 个待装载 ULD的质量 ， Wj 为第

j 个舱位的最大限制载荷，则在任意航段 l 所装载

的 ULD质量不能超过所在舱位的最大质量：
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∑
i∈NU

Wi xi jl ⩽W j （3）

设 Hi 为第 i 个待装载 ULD的高度，Hj 为第 j 个

舱位的最大高度，则任意航段 l 上所装载的 ULD

的高度不超过所在舱位的最大高度：∑
i∈NU

Hi xi jl ⩽ H j （4）

WCP

设 CP 为累积限重的组合位置，CPOS 为主货舱

组合位置的集合。对于 B757-200F（见图 2），CPOS=

{(C15, C2, C1, C3, C4), (C5, C6, C7, C8, C9), (C10, C11, C12,

C13, C14)}。则舱位累积限重，即在任意航段 l 上，所

装入组合舱位 CP 的  ULD质量之和不超过所规定

的最大质量限制 ：∑
j∈CP

∑
i∈NU

Wi xi jl ⩽WCP ∀CP ∈CPOS （5）

 

2.2.2　下货舱对散货的限制

航段 l 中，每个散货最多装载到一个下货舱中：∑
h∈NH

ybhl ⩽ 1 （6）

式中：NH 为飞机下货舱舱位集合；ybhl 为下货舱散货

分配的决策变量，在航段 l，第 b 个待装载的散货被

分配到第 h 个下货舱。

设 wb 为第 b 个待装载散货的质量 ， Wh 为第

h 个下货舱所能承受的最大质量，则代表航段 l 中，

每个下货舱所能装载的最大质量受到该舱能够承

受的最大载荷限制：∑
b∈NB

wbybhl ⩽Wh （7）

式中：NB 为待装载散货集合。

设 vb 为第 b 个待装载散货的体积，Vh 为第 h 个

下货舱所能容纳的最大容积，则任意航段 l 上，每个

下货舱所能容纳的最大容积限制为∑
b∈NB

vbybhl ⩽ Vh （8）

Wh1 ,h2

Wh1 ,h2

设 为 h1 号下货舱和 h2 号下货舱所能承受

的最大累积限制质量，CH 为下货舱组合舱集合，对

于 B757-200F（见图 2），CH={(D1,D2), (D3,D4)}。则下

货舱的累积限重，即在任意航段 l 上，所装入组合舱

位 CH 的 散货质量之和不超过所规定的最大质量限

制 ：∑
b1∈NB

wb1 yb1h1l +
∑
b2∈NB

wb2 yb2h2l ⩽Wh1 ,h2 ∀(h1,h2) ∈CH

（9）
 

2.2.3　飞机载重与平衡限制

式（10）～式（12）为飞机在不同质量 W、任意航

段 l 下的运行平衡要求。在整个飞行过程中，需要

时刻掌握飞机的重心位置。通常，飞机的重心必须

限定在飞机的重心包线之内，飞机的重心包线是由

飞机的指数和质量围成的一个重心范围。飞机的

指数是对飞机各种力矩的缩放和坐标转换。

IFWD
TOW,l ⩽ ITOW,l ⩽ IAFTTOW,l （10）

IFWD
ZFW,l ⩽ IZFW,l ⩽ IAFTZFW,l （11）

IFWD
LDW,l ⩽ ILDW,l ⩽ IAFT

LDW,l （12）

IFWD
∗,l IAFT∗l式中： 和 分别为在航段 l，起飞质量 (takeoff

weight, TOW)、无油质量 (zero fuel weight, ZFW)、着

陆质量 (landing weight, LDW)下的重心包线前限和

后限指数；IW,l 为飞机在不同质量 W、不同航段 l 下
配载结果的重心所对应的指数表达形式，其计算方

式为

IW,l = IOEW+FW,l +
∑
i∈NU

∑
j∈NP

Wi xi jl(B j−CD)
ε

+

∑
b∈NB

∑
h∈NH

wbybhl(Bh−CD)
ε

（13）

式 中 ： IOEW 为 空 机 质 量 （operational  empty  weight，

OEW）指数；FW,l 为飞机在不同质量 W、不同航段

l 下燃油质量所对应的燃油指数；Bj 为飞机第 j 个舱

位所对应的力臂；Bh 为飞机第 h 个下货舱所对应的

力臂；CD 为飞机的基准平衡力臂；ε 为缩小系数。

为确保飞行安全，避免超载与空载，提高航空

运输经济效益，需要对飞机各航段的业载做限制。

任意航段 l 上飞机的业载限制为∑
i∈NU

∑
j∈NP

Wi xi jl +
∑
b∈NB

∑
h∈NH

wbybhl ⩽WMPL,l （14）

式中：WMPL,l 为最大业载，计算式为

WMPL,l =min
¶

WMZFW−WOEW,WMTOW−WOEW−WTOF,l,

WMLDW−WOEW−WRFW,l

©
（15）

式中：WMZFW、WMTOW、WMLDW 分别为最大无油质量、

最大起飞质量、最大着陆质量；WOEW 为空机质量；

WTOF,l 为航段 l 下的起飞质量所对应的起飞油量；

WRFW,l 为航段 l 下的着陆质量所对应的备用油量。

WCZL WCZR

式（16）和式（17）为飞机上下舱联合累积质量

限制 ，即在任意航段 l 上 ，所装入组合主货舱

CL,i（CR,i）与 D1 和 D2(D3 和 D4)下货舱的货物质量

之和不超过所在区域所规定的最大质量限制

( )：
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∑
j∈CL,i

(∑
i∈NU

Wi xi jl +
∑
b1∈NB

λD1 j wb1 yb1 D1l+

∑
b2∈NB

βD2 j wb2 yb2 D2l

)
⩽WCL,i ∀CL,i ⊆CZL （16）

∑
j∈CR,i

(∑
i∈NU

Wi xi jl +
∑
b4∈NB

λD4 j wb4 yb4 D4l+

∑
b3∈NB

βD3 j wb3 yb3 D3l

)
⩽WCR,i ∀CR,i ⊆CZR （17）

λD∗ j βD∗ j式中： 、 为表 1中第 D*个下货舱在第 j 个区

域所对应的质量系数；CL,i（CR,i）为上下舱联合累积

质量限制的主货舱组合位置；CZL(CZR)为每个区域

所构成的主货舱累积组合舱位集合。

对于 B757-200F上下舱联合限重，根据机型结

构将货舱分为 15个区域，其具体计算公式如表 1
所示，CZL 和 CZR 分别为

CZL =
¶
(C15),(C15,C2),(C15,C2,C1),(C15,C2,C1,C3),

(C15,C2,C1,C3,C4),(C15,C2,C1,C3,C4,C5),

(C15,C2,C1,C3,C4,C5,C6)
©

CZR=
¶
(C14),(C14,C13),(C14,C13,C12),(C14,C13,C12,C11),

(C14,C13,C12,C11,C10),(C14,C13,C12,C11,C10,C9),
(C14,C13,C12,C11,C10,C9,C8),

(C14,C13,C12,C11,C10,C9,C8,C7)
©

  
表 1    上下舱联合区间限重

Table 1    Combined weight limit of upper and lower cabins

区间 实际区间联合载量计算公式 区间限重/kg

CZL

CL1 C15 2 716

CL2 CL1+C2+D1×10% 4 360

CL3 CL2+C1+D1×80% 7 871

CL4 CL3+C3+D1×10%+D2×40% 11 557

CL5 CL4+C4+D2×40% 14 043

CL6 CL5+C5+D2×20% 15 893
CL7 CL6+C6 17 712

CZR

CR8 CR7+C7 23 748
CR7 CR6+C8 21 909

CR6 CR5+C9+D3×20% 20 102

CR5 CR4+C10+D3×50% 18 257

CR4 CR3+C11+D3×30%+D4×10% 15 733

CR3 CR2+C12+D4×40% 11 969

CR2 CR1+C13+D4×30% 8 239
CR1 C14+D4×20% 3 476

 

2.2.4　中间机场的额外装卸操作

保证同一个 U3 的 ULD在航段 1和航段 2中都

被装载：∑
j∈NP

xi j1 =
∑
j∈NP

xi j2 ∀i ∈ U3 （18）

使得联程的散货 B3 在 2个航段中保持下货舱位置

不变：

ybh1 = ybh2 ∀b ∈ B3,∀h ∈ NH （19）

在各航段使得 U3 的 ULD i1 在 i2 的后面：
S l

i1 ,i2
⩾xi1 j1l+xi2 j2l −1

S l
i1 ,i2
⩽ xi1 j1l

S l
i1 ,i2
⩽ xi2 j2l

∀i1, i2 ∈ U3,∀ j1, j2 ∈NP, j1> j2

（20）

S l
i1 ,i2

i2 ∈ U3 l ∈ L

S 1
i1 ,i2

S 2
i1 ,i2

式中 ： 为辅助决策变量 ，如果在航段 l 属于

U3 的 ULD i1 在 i2 在后面，则为 1，否则为 0，其中 i1,
,  。本文默认指向机头方向为前，机尾为

后。该辅助决策变量的作用是判断分配到不同航

段飞机舱位上的 2个联程 ULD i1 和 i2 顺序是否保

持一直，即 是否与 相同，如果不相同则说明

前后两个航段 ULD i1 和 i2 发生了顺序变化，这需要

在中间机场进行额外装卸倒舱调序，增加装卸操作。 

2.2.5　目标函数

过站散货如果在中间机场发生调舱，需要工作

人员在货舱内寻找需要调舱的货物，难以实现，浪

费大量时间，因此，本文所建模型考虑了将到达相

同目的地的散货尽量装载到相同的货舱内作为目

标函数之一，过站的散货在 2个航段中保持舱位不

变作为约束条件之一。

使得 2个航段上的业载量最大，目标函数为

max
∑

l∈L

(∑
i∈NU

∑
j∈NP

Wi xi jl +
∑
b∈NB

∑
h∈NH

wbybhl

)
（21）

使得 2个航段上的重心偏移量最小，目标函

数为

min
∑

l∈L

∣∣PCGT,l −PCGTOW,l

∣∣ （22）

式中：PCGT,l 为航段 l 起飞质量的目标重心；PCGTOW,l

为航段 l 起飞质量的重心。

在航空运输中 ，一般会用平均空气动力弦

(mean aerodynamic chord, MAC)来表示飞机重心的

位置，假设在航段 l 上飞机重心为 BCG,l，BLEMAC 为从

基准到平均空气动力弦前缘的长度，BMAC 为平均空

气动力弦长，则此时的重心 PCGTOW,l 可表示为

PCGTOW,l =
BCG,l −BLEMAC

BMAC
×100% （23）

式中：BCG,l 为力臂形式表示的飞机重心，飞机重心

的确定综合运用了合力矩定理，即系统合力在作用

点产生的力矩等于各分力在其作用点的力矩之

和。在某个航段中，产生力矩的有空机质量 WOEW、

燃油质量 WTOF,分配到飞机各舱位 j 的 ULD质量及
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各下货舱 h 的散货质量，设其距离基准点的距离分

别为 BOEW、BTOF、Bj、Bh，则飞机的重心 BCG,l 为

BCG,l =

Å
WOEWBOEW+WTOFBTOF+

∑
i∈NU

∑
j∈NP

WiB j xi jl+

∑
b∈NB

∑
h∈NH

wbBhybhl

ã¡Å
WOEW+WTOF+

∑
i∈NU

∑
j∈NP

Wi xi jl +
∑
b∈NB

∑
h∈NH

wbybhl

ã
（24）

式中：分母为飞机起飞质量；分子为当前质量对应

力矩。

使 U1、U2 尽量装载到舱门附近，目标函数为

min
∑
i∈U1

∑
j∈NP

jxi j1+
∑
i∈U2

∑
j∈NP

jxi j2 （25）

为方便中间机场卸载和装载散货，应使得相同

目的地散货尽量装载到相同的散货舱内，目标函

数为

max

(∑
b1∈B1

∑
h∈NH

β(h)yb1h1+
∑
b2∈B2

∑
h∈NH

β(h)yb2h2−

∑
l∈L

∑
b3∈B3

∑
h∈NH

β(h)yb3hl

)
（26）

为避免 U3 的 ULD发生顺序调整，造成额外装

卸操作，目标函数为

min
∑
i1∈U3

∑
i2∈U3

∣∣S 1
i1 ,i2
−S 2

i1 ,i2

∣∣ i1 , i2 （27）
 

3　实验与分析

目前，配载被认为是 NP难问题，尚无多项式求

解方法，随着待装载 ULD数量的增加，主货舱装载

ULD的复杂度呈增长趋势。启发式算法很难在大

规模规划问题上求得最优解。因此，本文采用Gurobi
求解器的分支剪界方法。在求解算例的过程中，

Gap值逐渐减小为 0，即多航段协同配载整数规划

模型达到全局最优解。

为验证模型有效性，针对 B757-200F机型，采集

多个航班数据 ，进行算例分析与验证。表 2为

B757-200F基本参数，表 3为主货舱最大舱位载荷、

最大高度限制及分区载荷，表 4为下货舱舱位质

量、体积及分区载荷限制，表 5 为所需油量指数，

F 为燃油量，I 为对应指数。测试算例计算机条件

处理器为第 8代英特尔酷睿 i5，运行内存 8 GB。软

件运行环境操作系统为 Win10，  Anaconda3 Spyder
Gurobi 9.5.1。

 
 

表 2    B757-200F 基本参数

Table 2    Basic parameters of B757-200F

WOEW/kg WMTOW/kg WMZFW/kg BMAC/m CD/m IOEW WMLDW/kg PCGT,l /MAC BLEMAC/m ε

52 752 108 862 83 460 5.07 26.36 31.3 95 254 23 25.19 70 000

  
表 3    主货舱舱位约束

Table 3    Main cargo space constraints

舱位 力臂/m 最大载荷/kg 最大高度/m 分区载荷

C15 9.91 2 716 2

C15、C2、C1、C3和

C4质量和

不超过18 000 kg

C2 12.17 2 948 2

C1 14.43 2 948 2

C3 16.69 2 948 2

C4 18.95 2 948 2

C5 21.21 2 948 2

C5～C9质量和

不超过24 000 kg

C6 23.47 2 948 2

C7 25.73 4 264 2

C8 27.99 4 264 2

C9 30.25 2 948 2

C10 32.51 2 948 2

C10～C14质量和

不超过29 000 kg

C11 34.77 2 948 2

C12 37.03 2 948 2

C13 29.29 2 948 2

C14 41.55 2 948 1.95

  

表 4    下货舱舱位约束

Table 4    Lower cargo hold space constraints

下货舱舱位 舱位限重/kg 舱位累积限重/kg 力臂/m 可用体积/m3

D1 2 496 4 672 13.58   4.9

D2 4 672 4 672 18.64 13.9

D3 3 773 7 393 32.73 14.2
D4 5 606 7 393 38.29 16.7

 

表 5    油量指数

Table 5    Fuel index

F/kg I F/kg I F/kg I

500 +0.1 1 000 +0.2 1 500 +0.3

2000 +0.4 2 500 +0.5 3 000 +0.7

3 500 +0.8 4 000 +1.0 4 500 +1.2

5 000 +1.4 5 500 +1.6 6 000 +1.8

7 000 +2.3 7 500 +2.6 8 000 +2.9

8 500 +3.2 9 000 +3.6 9 500 +4.0

10 000 +4.5 10 500 +5.0 11 000 +5.6

11 500 +6.2 12 500 +7.6 15 000 +7.5

15 500 +7.1 16 000 +6.7 17 000 +5.9

18 000 +5.1 19 000 +4.3 20 000 +3.5

24 000 +0.6 26 000 −0.8 26 500 −1.2

27 000 −1.6 27 500 −1.9
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3.1　算例设计

根据不同机场运输特性和两航段长度，本文设

置了两装一卸、一装两卸、两装两卸 3种测试场

景。两装一卸为飞机在起飞机场和中间机场装载，

只在目的机场卸载，中间机场不卸货，一般航段

1较短，航段 2较长，常见于国内-国内-国际运输。

一装两卸为货物从起飞机场装载后，发向 2个目标

机场，中间机场和目的机场卸载货物，中间机场不

装载，一般航段 1距离较长，航段 2距离较短，常见

于国际-国内-国内。两装两卸为多机场相互运输，

飞机在起飞机场装载货物运往中间机场和目的机

场卸载，在中间机场还装载部分货物到目的机场，

一般 2段航距相差不大，常用于国内运输。

表 6为本文算例设计中货物计划装载清单。

表中：“<”、“=”、“>”3类符号分别表示每种场景

下待装载 ULD数量小于、等于、大于飞机舱位数

的情况；每个航段的燃油量不相同，通过燃油量和

飞机三大质量计算得到飞机每个航段最大业载

WMPL,1 和 WMPL,2。

由于多目标之间的相互冲突，在实际操作中

可能涉及到取舍。不同航空公司应根据公司战略

和业务实际情况在目标函数选择上做出调整。例

如，要求过站快，航段 2为短途运行的航班，一般更

偏重于减少中间机场 ULD装卸次数；若中转时间

宽裕，航段 2时间长，偏重于重心优化可更节约

燃油。

在后续实验中，基于目标函数，本文讨论了综

合优化（考虑所有目标）、偏好 ULD装卸次数优化
 

表 6    货物装载清单

Table 6    Cargo loading list

测试
场景

ULD
规模

算例
序号

U1/
(kg(个))

U2/
(kg(个))

U3/
(kg(个))

B1/
(kg(个))

B2/
(kg(个))

B3/
(kg(个))

WTOF,1/
kg

WRFW,1/
kg

WMPL,1/
kg

WTOF,2/
kg

WRFW,2/
kg

WMPL,2/
kg

两装

一卸

<

1-1 0 4 634(3) 15 092(10) 0 763(50) 2 221(150) 7 000 500 30 708 15 000 2 500 30 708

1-2 0 6 054(5) 13 971(9) 0 1 028(70) 1 996(140) 8 000 1 000 30 708 16 000 2 000 30 708

1-3 0 11 271(7) 9 599(6) 0 1 355(90) 1 184(80) 7 500 1 000 30 708 15 500 2 500 30 708

=

1-4 0 15 618(10) 6 848(5) 0 2 361(150) 1 521(100) 8 500 1 500 30 708 16 000 2 000 30 708

1-5 0 18 655(12) 4 588(3) 0 2 752(180) 2 353(150) 8 000 1 000 30 708 17 000 3 000 30 708

1-6 0 14 071(9) 7 952(6) 0 2 400(160) 3 078(200) 9 000 1 000 30 708 15 500 2 000 30 708

1-7 0 4 568(4) 18 306(11) 0 3 080(200) 3 629(240) 9 000 1 500 30 708 24 000 4 000 30 708

>

1-8 0 30 540(20(10)) 7 220(5) 0 2 166(150) 1 635(100) 8 500 1 000 30 708 26 500 5 000 29 610

1-9 0 25 170(18(6)) 13 178(9) 0 1 545(100) 2 043(130) 9 500 2 000 30 708 27 500 5 500 28 610

1-10 0 10 869(7) 13 134(10(8)) 0 1 513(100) 2 324(150) 8 000 500 30 708 26 000 5 000 30 110

一装

两卸

<

2-1 2 672(2) 0 18 155(11) 1 398(80) 0 2 801(160) 16 000 3 000 30 708 7 000 500 30 708

2-2 6 111(4) 0 11 424(8) 2 062(120) 0 2 604(150) 15 000 2 500 30 708 7 500 1 000 30 708

2-3 13 034(9) 0 6 604(4) 2 617(150) 0 2 100(120) 15 500 2 000 30 708 8 000 1 000 30 708

=

2-4 10 438(6) 0 14 426(9) 1 685(100) 0 2 665(150) 17 000 3 000 30 708 8 500 1 500 30 708

2-5 11 036(8) 0 9 902(7) 2 275(130) 0 2 023(110) 26 500 5 000 29 610 9 000 2 000 30 708

2-6 11 742(9) 0 8 548(6) 2 560(150) 0 1 824(100) 27 500 6 000 28 610 9 500 2 000 30 708

2-7 17 643(11) 0 6 349(4) 2 891(160) 0 2 118(120) 27 000 5 500 29 110 9 500 1 000 30 708

>

2-8 29 946(20(9)) 0 10 087(6) 3 540(200) 0 1 757(100) 18 000 3 500 30 708 10 000 2 000 30 708

2-9 22 490(15(8)) 0 10 603(7) 2 773(160) 0 2 144(120) 19 000 4 000 30 708 11 000 2 000 30 708

2-10 10 863(7) 0 18 568(13(8)) 2 118(120) 0 2 522(140) 20 000 4 500 30 708 11 500 2 000 30 708

两装

两卸

<

3-1 2 587(2) 8 018(5) 15 230(10) 60/947 1 499(100) 1 729(120) 10 500 2 500 30 708 10 500 3 000 30 708

3-2 11 246(7) 11 627(8) 10 205(7) 1 834(120) 2 330(140) 1 757(120) 11 000 3 000 30 708 9 500 1 500 30 708

3-3 12 059(8) 7 074(5) 10 593(7) 2 023(140) 1 490(100) 1 804(120) 10 500 3 000 30 708 10 000 2 000 30 708

=

3-4 3 078(2) 2 836(2) 21 057(13) 1 513(60) 2 271(80) 4 242(160) 9 500 1 500 30 708 11 000 3 000 30 708

3-5 8 074(5) 6 568(5) 14 278(10) 1 851(100) 1 587(100) 1 711(100) 10 000 2 000 30 708 10 000 2 000 30 708

3-6 13 753(9) 10 177(6) 9 400(6) 4 415(150) 3 032(110) 2 964(110) 11 000 3 000 30 708 12 500 2 500 30 708

3-7 19 430(12) 16 475(12) 3 827(3) 5 059(180) 5 028(180) 2 242(80) 10 500 3 000 30 708 9 500 1 500 30 708

>

3-8 16 679(10(6)) 16 320(10(6)) 13 056(9) 2 830(160) 2 888(160) 1 749(100) 12 500 2 500 30 708 10 000 2 000 30 708

3-9 7 563(5) 11 576(8(5)) 23 684(15(10)) 2 778(100) 2 765(100) 2 844(100) 9 500 1 500 30 708 10 000 2 000 30 708

3-10 10 022(7) 12 273(9(7)) 17 413(13(8)) 2 732(120) 2 689(120) 3 102(140) 10 000 2 000 30 708 11 000 3 000 30 708

　注：表中数据形式Z(X(Y))和Z(X)中，X表示各场景下待装ULD或散货数量，Z表示待装质量，Y为当前航空器可装载ULD数量，仅当X>Y时表示为X(Y)。
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（去掉式 (22)）和偏好重心优化（去掉式 (20)、式 (25)
和式 (27)）3种优化情况。 

3.2　算例分析 

3.2.1　业 载 量
表 7为各航段所装载 ULD和散货的分配结

果。表中：U 和 B 分别为所装载 ULD和散货的数

量；WPL,l 为航段业载量。

由于具有相同目标函数式 (21)，3个不同优化

情况在每个航段所装载业载量达到了最大且相同，

ULD和散货数量相同。

另外，在 3种不同目标函数的组合下，除算例

3-5外 ，其他算例中过站的散货都装载到了 D2、

D3 号下货舱，直达的散货装载到了 D1、D4 号下货

舱，2类散货没有出现混装的情况。 

3.2.2　重心偏差

|∆CMAC,l| = |PCGT,l −PCGTOW,l|

lg(|∆CMAC|+2)

表 8为 3种不同目标函数下的重心偏差计算结

果。表中： 为各航段的起

飞重心偏差。图 3为 3个场景 2个航段的重心偏差

雷达图，所有雷达图中均使用对数函数

将结果转化放大。

结合表 3可知，偏好 ULD装卸次数优化重心偏

差较大 ，平均分别为 4.049%MAC和 3.136%MAC，
方差为 5.458和 4.829，重心偏差较大，容易超出重

心包线。综合优化稍逊于偏好重心优化，2个模型

重心偏差均较小，最大平均为 0.693%MAC。在实

际操作中，重心偏差相差 2%MAC是可接受的。 

3.2.3　中间机场额外装卸次数

表 9为在 3种不同优化模型下的中间机场对
 

表 7    各航段业载分配

Table 7    Payload distribution of each leg

算例
序号

U/个 B/件 WPL,l /kg

l=1 l=2 l=1 l=2 l=1 l=2

1-1 10 13 150 220 17 313 22 710

1-2 9 14 140 210 15 967 23 049

1-3 6 13 80 170 10 783 23 389

1-4 5 15 100 250 8 369 26 348

1-5 3 15 150 330 6 941 28 348

1-6 6 15 200 360 11 030 27 501

1-7 11 15 240 440 21 935 29 583

1-8 5 15 100 250 8 855 28 217

1-9 9 15 130 230 15 221 27 231

1-10 8 15 150 250 13 303 25 685

2-1 13 11 240 160 25 026 20 956

2-2 12 8 270 150 22 201 14 028

2-3 13 4 270 120 24 355 8 704

2-4 15 9 250 150 29 214 17 091

2-5 15 7 240 110 25 236 11 925

2-6 15 6 250 100 24 674 10 372

2-7 15 4 280 120 29 001 8 467

2-8 15 6 300 100 30 704 11 844

2-9 15 7 280 120 29 199 12 747

2-10 15 8 260 140 28 638 15 657

3-1 12 15 180 220 20 493 26 476

3-2 14 15 240 260 25 042 25 919

3-3 15 12 260 220 26 479 20 961

3-4 15 15 220 240 29 890 30 406

3-5 15 15 200 200 25 914 24 144

3-6 15 15 260 220 30 442 25 573

3-7 15 15 260 260 30 558 27 572

3-8 15 15 260 260 28 637 29 910

3-9 15 15 200 200 30 312 30 703

3-10 15 15 260 260 27 153 27 103

 

表 8    重心偏差

Table 8    Center of gravity deviation

算例
序号

|ΔCMAC,l|/%MAC
(综合优化)

|ΔCMAC,l|/%MAC
(偏好装卸)

|ΔCMAC,l|/%MAC
(偏好重心)

l=1 l=2 l=1 l=2 l=1 l=2

1-1 0.894 0.759 4.960 7.336 0.439 0.372

1-2 0.898 0.748 2.165 0.282 0.441 0.366

1-3 0.394 0.745 0.843 1.741 0.496 0.324

1-4 0.512 0.708 0.079 0.852 0.579 0.663

1-5 1.538 0.878 2.658 1.090 1.538 1.056

1-6 0.975 0.404 10.176 8.362 0.480 0.351

1-7 1.652 1.271 7.025 3.508 0.403 0.314

1-8 0.312 0.663 3.927 1.517 0.484 0.311

1-9 0.889 0.637 9.953 5.567 0.437 0.311

1-10 0.028 0.517 5.711 3.374 0.458 0.320

2-1 0.514 0.832 4.045 3.528 0.398 0.375

2-2 0.146 0.897 1.665 4.501 0.410 0.413

2-3 0.363 0.489 2.986 4.616 0.773 0.994

2-4 0.370 0.910 3.557 2.669 0.339 0.432

2-5 0.183 0.491 3.370 0.193 0.655 0.936

2-6 0.210 0.949 6.829 0.700 0.602 0.135

2-7 0.629 0.976 4.772 8.388 0.581 0.453

2-8 0.675 0.924 3.432 4.481 0.644 0.911

2-9 0.011 0.795 3.701 2.530 0.332 0.443

2-10 0.450 0.850 3.975 2.854 0.607 0.853

3-1 0.852 0.388 2.502 1.894 0.403 0.375

3-2 0.811 0.805 3.963 3.991 0.379 0.382

3-3 0.766 0.822 3.922 2.374 0.375 0.403

3-4 0.396 0.388 4.117 0.671 0.364 0.357

3-5 0.802 0.791 3.968 4.049 0.380 0.388

3-6 0.198 0.631 3.111 0.708 0.357 0.370

3-7 0.358 0.375 1.619 2.887 0.358 0.375

3-8 0.737 0.741 7.375 5.180 0.358 0.363

3-9 0.363 0.360 0.773 1.454 0.363 0.360

3-10 0.179 0.055 4.302 2.786 0.179 0.054
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U3 的 ULD的额外操作结果。表中：Eunload 为中间机

场对 ULD的额外装卸次数。图 4和图 5分别为中

间机场额外装卸次数分布图和模型求解时间雷达

图。图 4中 ，将额外装卸次数分为 5组 ，分别为

[0,2]、 [3,5]、 [6,8]、 [9,11]、 [12,14]，再按照装卸次数

绘制额外装卸次数分布图。

结合表 9可知，偏好重心优化模型的额外装卸

次数最多，平均为 7.5，综合优化和偏好 ULD装卸

次数优化额外装卸次数平均分别为 3.5和 3.6。综

合优化和偏好重心优化在求解时间上相对较长，平

均分别为 8.448 s和 5.809 s，偏好 ULD装卸次数优

化所用时间最少，平均为 0.856 s。

由图 4可知，综合优化和偏好 ULD装卸次数优

化均有 14组算例额外装卸次数在 0～2，而偏好重

心却为 0组；综合优化和偏好 ULD装卸次数优化

分别有 2组和 1组算例在 9～11次，而偏好重心却

为 11组，并且有 1组算例在 12～14次，该组算例额

外装卸次数达到了 13。由图 5可知，偏好 ULD装

卸次数优化求解所用时间相对较少且集中，而综合

优化算例 2-10、3-9所用时间较长，导致雷达图呈分

散状态，偏好重心优化相对次之。 

3.2.4　舱内移动 ULD
1） 两装一卸算例分析。图 6～图 8为场景两装

一卸中的算例 1-1在不同目标函数组合下所计算绘

制的 ULD和散货装载量的分配示意图。图中：将

每次配载结果的重心标注到飞机机身上，如图 6（a）
所示，重心为 24%MAC，与最优重心相差 1%MAC。
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图 3    各航段起飞重心偏差雷达图

Fig. 3    Radar chart of take-off CG deviation in

each leg

 

表 9    额外装卸次数

Table 9    Number of extra operations

算例
序号

Eunload 时间/s

综合优化 偏好装卸 偏好重心 综合优化 偏好装卸 偏好重心

1-1 0 0 10 8.39 0.48 8.46

1-2 9 8 9 0.39 0.45 5.21

1-3 2 6 6 0.33 0.25 0.12

1-4 4 4 5 0.28 0.22 0.19

1-5 0 0.27 0 3 0.45 0.19

1-6 0 0 6 4.05 0.64 10.75

1-7 0 0 11 1.57 0.63 9.48

1-8 3 1 5 0.58 0.5 0.34

1-9 0 0 9 7.98 0.46 8.07

1-10 8 8 9 1.27 0.91 3.46

2-1 10 11 11 0.63 0.56 3.98

2-2 4 7 7 0.41 0.41 3.72

2-3 0 0 4 0.57 0.29 2.79

2-4 8 8 9 0.58 0.62 5.02

2-5 6 7 7 0.47 0.44 1.61

2-6 6 5 6 0.27 0.23 0.08

2-7 4 4 4 0.34 0.2 0.12

2-8 6 4 6 1.19 0.37 0.1

2-9 6 6 7 0.35 0.21 7.81

2-10 7 8 8 100.75 0.94 6.69

3-1 1 1 10 1.32 0.74 3.87

3-2 7 7 7 5.05 2.45 1.73

3-3 7 7 7 2.79 1 15.53

3-4 0 0 13 0.94 0.81 3.4

3-5 1 0 10 9.17 0.69 13.44

3-6 6 6 6 0.44 3.04 1.78

3-7 0 0 3 10.4 2.4 8.05

3-8 0 0 9 7.81 1.48 5.9

3-9 0 0 10 76.79 1.97 38.45

3-10 0 0 8 7.87 2.03 3.94
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由图 6（a）和图 6（b）分配结果可知，U3 的 ULD
（灰色区域）在 2个航段间发生舱位位置的变化，但

额外装卸次数依然为 0（见表 9）。这是因为 ：在

式 (20)和式 (27)的作用下，U3 的 ULD按照模型分

配结果在前后两航段发生了位置平移挪动 ，如

3～10号 ULD分别向飞机内部发生了平移，为中间

机场再次装载 U2 的 ULD空出门口附近的位置。

这种平移并无前后次序的调整，因此，不需要卸载

和再装载，减少了额外装卸操作。

同时，在航段 1，因为装载布局松散，分布比较

均匀，所以可获得更好的重心效果。如果在航段

1就按照平移后的结果进行配载 ，配载结果如

图 6（c）所示，重心偏差却高达 12.285%MAC，接近

重心包线所规定的边界范围，这是不可接受的。因

此，前后 2个航段中 U3 的 ULD可以前后移动，增加

了配载灵活性，不仅可以减少中间机场的额外装卸

操作，还可以适当优化重心，相对于文献 [19-20]，这
是本文的一个重要创新点。

同理，图 7（a）和图 7（b）的分配结果显示额外装

卸次数为 0；由于只考虑重心偏差，在图 8（a）和图 8（b）
中，2个航段中 U3 的 ULD并未保持舱位位置顺序

不变，需在中间机场进行调舱，U1、U2 的 ULD也未
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Fig. 4    Number of extra operations at intermediate airports
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图 6    算例 1-1综合优化配载结果

Fig. 6    Test 1-1 comprehensive optimization stowage results
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图 7    算例 1-1偏好装卸配载结果

Fig. 7    Test 1-1 preferred loading and unloading stowage results
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图 8    算例 1-1偏好重心配载结果

Fig. 8    Test 1-1 preferred center of gravity stowage results
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分配到舱门口，额外装卸次数为 10，即需要全部卸

下再装上。假设每次卸载需要 3 min，装载需要

5 min，则 10次操作需要额外 80 min，对于要求快速

过站的航班来说，占用了本可以节省的多数时间，

而且还增加了场面事故发生的概率和劳动力

成本。

2） 一装两卸案例分析。图 9～图 11为场景一

装两卸中的算例 2-3在不同目标函数组合下所计算

绘制的 ULD和散货装载量的分配示意图。

由图 9（a）和图 10（a）的航段 1配载结果中可

知，由于装载顺序目标的作用 (式 (25))，U3 的 ULD

全部装载到机舱内部，且没有阻挡在中间机场卸载

的 U1 的 ULD，不会造成额外装卸操作；在中间机场

卸载 U1 后，留在机舱内的 U3 通过位置移动实现航

段 2的重心进一步优化，图 9（b）的航段 2重心偏差

为 0.489%MAC,如果不移动（见图 9（c）），重心将为

39.731%MAC，超出重心包线，这在实际中是不可取

的；图 10（b）的航段 2重心偏差为 4.616%MAC，如

果不移动，重心将为 26.104%MAC，体现了次序约

束的优势。

在图 11中，由于只考虑重心偏差，2个航段中

过站的 ULD并未保持舱位位置顺序不变，需在中

间机场进行调舱，中转的 ULD也未分配到舱门口，

因此，需要 4次额外装卸操作。

3） 两装两卸案例分析。图 12～图 14为场景两

装两卸中的算例 3-8在不同目标函数组合下所计算

绘制的 ULD和散货装载量的分配示意图。

与一装两卸相同，在图 12（a）和图 13（a）的航

段 1的配载结果中，由于装载顺序目标函数的作

用，U3 的 ULD全部装载到舱内部，未造成额外装卸
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图 9    算例 2-3综合优化配载结果

Fig. 9    Test 2-3 comprehensive optimization stowage results
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图 10    算例 2-3偏好装卸配载结果

Fig. 10    Test 2-3 preferred loading and unloading stowage results
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图 11    算例 2-3偏好重心配载结果

Fig. 11    Test 2-3 preferred center of gravity stowage results
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图 12    算例 3-8综合优化配载结果
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图 13    算例 3-8偏好装卸配载结果

Fig. 13    Test 3-8 preferred loading and unloading stowage results
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操作。由于可选 ULD的数量大于机舱预定义的位

置，在式 (21)的作用下，将全部装满，U3 没有剩余

空间可以移动调整。U2 的分配调整可以适当优化

航段 2的重心位置。

由图 14（a）和图 14（b）的分配结果可知，由于只

考虑重心偏差，2个航段中过站的 ULD并未保持舱

位位置顺序不变，需在中间机场进行调舱，中转的

ULD也未分配到舱门口，因此，额外装卸次数为 9。
综上，综合优化在中间机场额外装卸次数上或

重心偏差上接近于偏好 ULD装卸次数优化或偏好

重心优化，效果较好；装载顺序的目标使得 U3 的

ULD尽可能向机舱内部分配，减少了在中间机场阻

挡 U1 卸载和 U2 装载的几率；顺序约束及其目标函

数可以在航班有空余位置时，有效地通过在机舱内

前后平移 ULD来减少额外装卸操作，并优化重心，

效果较为明显，属于本文的创新。 

4　结　论

1） 本文建立了主货舱装载 ULD、腹舱装散货

的中型机多航段协同配载优化模型。

2） 考虑常见的一装两卸、两装一卸和两装两

卸 3种实际运输情况，分别从装载量、起飞重心偏

离量、中间机场 ULD额外装卸次数及模型求解时

间多个方面，分析验证了模型的有效性。

3） 基于装载顺序的多航段配载优化，能够使得

过站 ULD尽可能向机舱内部分配，减少了在中间

机场阻挡装卸 ULD的概率，从而有效减少中间机

场的额外操作。

4） 对前后两航段过站 ULD的顺序约束及其目

标函数，松弛了早期研究中固定位置约束，为两航

段的 ULD分配提供了灵活性，可以在航班有空余

位置时，通过在机舱内前后平移优化重心位置，不

进行位置顺序调整，减少额外装卸次数，效果明显。

随着中国航空货运的崛起和航空公司中型机

客改货情况的增多，以及军事航空运输的应急需求

的增多，未来将基于机型特点和运输实际条件做进

一步的研究，如客改货中不拆座椅的轻改、主货舱

散装、不规则特种货物运输、装箱与配载整体优

化、多机型多机集装集配等问题，同步开展运输任

务装载风险辨识与防控的策略研究。
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Cooperating loading balance optimization for medium-sized aircraft with
multiple flight legs based on loading and unloading sequence

ZHAO Xiangling1，*，LI Yunfei2，WANG Zhiyu3，XU Jihui2，LI Pengfei4

(1.   College of Air Traffic Management，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China；

2.   Equipment Management and Unmanned Aerial Vehicle Engineering College，Air Force Engineering University，Xi’an 710000，China；

3.   Zhuhai Xiang Yi Aviation Technology Co.，Ltd.，Zhuhai 519030，China；

4.   College of Management and Economics，Tianjin University，Tianjin 300072，China)

Abstract： For  air  cargo flights  with  multiple  legs  and multiple  stops,  it  is  necessary  to  reasonably control  the
center of gravity (CG) position of the aircraft , and maintain a balanced state during the flight; during the loading and
unloading operation at intermediate airports, it is important to avoid extra loading and unloading operations, so as to
reduce waste of time and labor.  Therefore, studying the cooperating loading balance problem of multiple flight legs
flights was of great practical significance. In this paper, according to the aircraft’s characteristics and the sequence of
unit load device (ULD) loading and unloading, and combined with the loading and unloading operation requirements
for the aircraft loading balance in each flight leg and ULD in the over-station airport, a multi-objective integer linear
programming model  for  connecting flights  is  constructed by cooperating and distributing the  positions  of  ULD and
bulk cargo in each flight leg. The model takes into account the weight, volume and matching restrictions of the ULD
and bulk cargo. It considered the constraints of aircraft weight limitation, cabin weight limitation, cabin and regional
cumulative weight limitation, upper and lower cabins combined weight limitation, and the CG location balance limit.
Additionally,  the  model  considers  the  connectivity  constraints  of  ULD and  bulk  cargoes  in  the  front  and  rear  legs.
According to the two reasons of the extra loading and unloading operation of the intermediate airports, and based on
the loading and unloading sequence, the loading and unloading optimization model is established, the CG is optimized
and the number of loading and unloading is reduced through the translation of the ULD in the cabin. Taking the B757-
200F model as an example, the commercial solver Gurobi was used for the three scenarios of two loadings and one
unloading, one loading and two unloadings and two loadings and two unloadings. For three different combinations of
objective  functions  are  solved,  analyzed  and  compared.  Experimental  results  show  that  the  model  can  effectively
cooperate and optimize additional loading and unloading operations and CG location of the front and rear legs.

Keywords： air transportation；air cargo；multiple flight legs；cooperating loading balance；weight and balance；
multi-objective；integer linear programming

 
　Received：2022-05-29；Accepted：2022-08-05；Published Online：2022-08-26 16：27

　URL：link.cnki.net/urlid/11.2625.V.20220826.1430.005

　Foundation items：National  Natural  Science  Foundation  of  China  (71802141,52074309,U2333217);  Improvement  of  Loading  Balance  Management

System  for  China  Southern  Airlines  (KC22204);  The  Fundamental  Research  Funds  for  the  Central  Universities  (3122020049);

Graduate Research and Innovation Funding Project of Civil Aviation University of China (2021YJS060)

 * Corresponding author. E-mail：zxl-llx@163.com 

第 4 期 赵向领，等：基于装卸顺序的中型机多航段协同配载优化 1161

link.cnki.net/urlid/11.2625.V.20220826.1430.005
mailto:zxl-llx@163.com
mailto:zxl-llx@163.com


 

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

DOI: 10.13700/j.bh.1001-5965.2022.0452

北斗三号仅用作追踪的机载设备适航要求分析

马振洋1，2，周中华3，张帆1，2，*，王鹏1，2，柯炳清3

(1.   中国民航大学 安全科学与工程学院，天津 300300； 2.   中国民航大学 民航航空器适航审定技术重点实验室，天津 300300；
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摘　　　要：随着北斗三号卫星导航系统服务正式开通，北斗二号相关适航标准已无法满足当

前机载设备应用场景需求，严重制约了北斗在民航领域的应用进程，急需开展北斗三号相应标准的

研究与制定。针对北斗在民用航空器中应用第 1 阶段“仅用作航空器追踪”，对北斗二号与北斗三号

开展差异性分析，提出标准修订总体方案，综合考虑适航安全性、机载设备应用场景，结合工业实

践，根据设备构型提出指标修订方案，形成审定要素及符合性方法建议，为设备研发与适航取证提

供标准支持。仿真分析了设备天线增益、卫星可见性等关键参数，验证了所修订技术指标的正确性。

关　键　词：技术标准规定；北斗三号；航空器追踪；定位；短报文；适航
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MH370事件的发生引起了全球民航界对航空

器追踪监控的重点关注。航空器追踪指由航空承

运人按标准的时间间隔，针对每架飞行中的航空器

在地面记录并更新航空器 4D位置信息的过程 [1]。

国 际 航 空 运 输 协 会 （International  Air  Transport
Association, IATA）在 MH370事件发生后于 2014年

4月成立航空器追踪任务组，旨在研究使用现有技

术在短期内解决航空器追踪问题，并对各种方案进

行审查以制定航空器追踪性能标准建议。2015年

11月 ， 国 际 民 航 组 织 （International  Civil  Aviation
Organization, ICAO）理事会通过了《国际民航公约》

附件 6第Ⅰ部分的第 39次修订，制定了例行航空

器追踪规范 ，并强制要求航空承运人在 2018年

11月 8日前，通过自动报告实现其在海洋区域运行

至少每 15 min航空器位置 4D/15追踪[2]。

美 国 联 邦 航 空 管 理 局 (Federal  Aviation
Administration, FAA)发布的咨询通告给出了提供监

测手段机载设备的适航批准方法[3]。中国民用航空

局于 2015年成立中国民航航空器追踪监控体系建

设领导小组，提出“建成中国民航航空器追踪监控

体系”的总体目标。2016年 8月，中国民用航空局

明确要求对于中国情报区以内运行的航空器，航空

承运人可通过空管单位的现有监视手段实现航空

器追踪[1]。

为推动航空器运行追踪持续监控，2019年 8月

14日，中国民用航空局正式颁布了基于北斗二号的

《仅用作航空器追踪的北斗卫星导航系统（BDS）机
载设备》（CTSO-2C604）[4]，对北斗机载设备所包含

的卫星无线电导航服务 （radio  navigation  satellite
service, RNSS）定位单元及天线、卫星无线电测定

服务（radio determination satellite service, RDSS）通信

单元及天线，提出了最低性能要求及测试方法，解

决了民航对北斗机载设备的无标准可依的紧迫需

求问题，推动了以北斗机载设备为代表的国产设备

在民航领域的应用[5]。中国民用航空局牵头组织了

北斗在运输类飞机的应用示范项目，围绕“1个地

面数据处理系统+20架运输飞机加改装北斗机载设

备+示范飞行试验”目标，以 CTSO-2C604标准 [4] 作
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为审定基础，开展相应北斗机载设备适航审查活

动，国内已有 3家供应商的设备取得中国民用航空

技 术 标 准 规 定 项 目 批 准 书 （China  Civil  Aviation
Technical  Standard  Order  Authorization,  CTSOA）；同

时，以波音 B737NG、空客 A320s系列 2个主力机型

为应用载体，开展北斗设备装机方案研究与适航符

合性验证，完成了 2个机型各 10架机的北斗机载

设备装机，改装方案获得了局方补充型号合格证

（supplementary type certificate, STC）并投入运营，在

亚太区域首次实现了对运输飞机的独立、自主、可

控的安全监视与追踪，1 min间隔下的短报文通信

成功率约 94%，具备独立的航班安全监视与追踪

能力[6]。

2020年 7月 31日，北斗三号全球卫星导航系

统正式开通。北斗系统在轨运行服务卫星共

45颗，包括 15颗北斗二号卫星和 30颗北斗三号卫

星，联合为用户提供 7种服务。2020年 11月，在

ICAO导航系统专家组第 6次全体会议上，中国民

用航空局空管行业管理办公室和中国卫星导航系

统管理办公室共同组织的北斗 ICAO标准化工作团

队成功推进北斗三号系统全部性能指标完成专家

技术验证 [7]，标志着将北斗系统正式写入 ICAO标

准，这个最核心、最主要工作已经完成。

当前 ，北斗卫星导航系统 （BeiDou  Navigation
Satellite System, BDS）处于过渡阶段，北斗二号运控

系统相关工作交接给北斗三号运控系统承担，北斗

二号空间段卫星不再补充建设，北斗二号 RNSS和

RDSS将随着北斗二号卫星寿命结束而终止。目

前，基于北斗二号的 CTSO-2C604标准 [4] 已在航空

工业领域得到充分工程应用与实践，但仍存在一定

局限性。由于标准仅支持北斗二号体制，仅通过

B1I频点提供 RNSS，而随着北斗 ICAO标准化工作

的推进，B1I、B1C和 B2a已正式写入 ICAO标准和

建 议 措 施 （standards  and  recommended  practices,
SARPs）[8] 中，因此，CTSO-2C604标准[4] 难以与 BDS
的国际标准相接轨，限制了其在国内航空领域的应

用和发展。此外，标准仅支持亚太地区 RDSS，在当

前北斗三号已经建成并正式提供服务下，无法为全

球 RDSS提供最低性能要求及测试方法依据，仅支

持北斗二号的北斗机载设备将无法继续为用户提

供期望的功能与服务，影响了北斗在民航领域的应

用进程。因此，基于北斗三号的 CTSO-2C604a标准[9]

于 2022年 3月正式发布。针对上述问题，本文分

析了该标准最低性能指标要求及测试方法，并探索

基于北斗三号的机载设备适航符合性验证路径，研

究关键技术指标仿真与计算方法，为建成基于自主

知识产权的航空器追踪监控体系奠定基础，进一步

推进北斗适航标准在国际上的应用与引领。 

1　北斗二号与北斗三号差异性分析
 

1.1　服务类型差异分析

根据 BDS“三步走”发展战略，中国于 2012年

建成北斗二号系统，向亚太地区提供定位、测速、

授时和短报文通信服务；2020年建成北斗三号系

统，为全球用户提供定位导航授时、全球短报文通

信和国际搜救服务，同时可为中国及周边地区用户

提供星基增强、地基增强、精密单点定位和区域短

报文通信等服务[10]。

针对仅用作航空器追踪的北斗机载设备提供

RNSS和 RDSS两大服务。北斗二号和北斗三号为

民航提供开放的系统服务差异如表 1所示。针对

RNSS， BDS可以向位于地表及其以上 1 000  km
空间的全球用户提供免费 RNSS，由北斗二号和北

斗三号星座联合提供 [11]。针对 RDSS，北斗三号区

域短报文通信服务 （regional  short  message commu-
nication, RSMC），服务容量已提高到 107 次 /h，接收

机发射功率降低到 1～3 W，单次通信能力 1 000个

汉字；此外，开通了全球短报文通信服务 （global
short  message  communication,  GSMC），单次通信能

力 40个汉字[12]。 

1.2　频点差异分析

1） RNSS。北斗二号 RNSS仅提供 B1I信号频

点。北斗三号提供 5个信号频点，如表 2所示。

北斗三号 RNSS模式分为单频和双频 2种模

式。单频信号推荐使用 B1I或 B1C信号，双频信号

推荐使用 B1I和 B3I组合信号或 B1C和 B2a组合

信号 [14]。对于双频服务，由于其主要是在单频服务

精度无法满足要求时，利用空间相关性，通过双频

来消除或降低卫星星历误差及电离层、对流层延时

等误差来提高服务性能。因此，针对“仅用作航空

器追踪”仅采用单频服务即可满足定位精度要求。

同时，中国民用航空局北斗机载设备应用示范项目

采用的设备均为单频服务，飞行数据表明单频可以

满足航空器定位追踪需求。因此，RNSS采用单频

模式，沿用基于北斗二号的 CTSO-2C604标准 [4] 中

B1I信号，并纳入 B1C信号作为定位频点。

2） RDSS。北斗二号仅向中国及周边地区提供

RSMC服务，采用上行 Lf0发射频点，下行 S1I接收

频点；北斗三号 RSMC采用上行 Lf1、Lf2发射频

点，下行 S2C接收频点，GSMC采用上行 Lf4发射

频点，下行 GSMC-B2b接收频点。表 3总结了基于

北斗二号和北斗三号的仅用作航空器追踪的北斗

机载设备所采用的空间信号。 
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2　基于北斗三号的标准修订总体方案
 

2.1　CTSO-2C604a 标准总体框架

基于北斗三号的仅用作航空器追踪的北斗机

载设备提供两大服务：RNSS定位服务和 RDSS短

报文通信服务。标准总体框架如图 1所示。

RNSS定位服务包含 RNSS定位天线和 RNSS
定位单元。

1） RNSS定位天线。包含有源和无源定位天

线，支持 B1I或 B1C频点。无源部分标准修订认

可 RTCA DO-228[15]；有源部分标准修订认可 RTCA
DO-301[16]。

2） RNSS定位单元。定位单元参照 BD420011-
2015[17]。

RDSS短报文通信服务包含 RDSS通信天线和

RDSS通信单元，涵盖全球和区域短报文服务。

1） RDSS通信天线。下行接收天线：①区域短

报文接收天线包含下行 S频点有源/无源接收天线，

参 照 CTSO-2C604[4] 确 定 最 低 性 能 标 准 ， 参 照

BD420004-2015[18] 确定测试方法；②全球短报文接

收天线为 B2b频点有源 /无源天线 ，参照 CTSO-
2C604[4] 确定最低性能标准，参照 BD420004-2015[18]

确定测试方法。上行 L发射天线：①区域短报文发

射天线分为Lf1或Lf2频点有源/无源天线，参照CTSO-
2C604[4] 确定最低性能标准，参照 BD420004-2015[18]

确定测试方法；②全球短报文发射天线分为 Lf4频

点有源/无源天线，参照 CTSO-2C604[4] 确定最低性

能标准，参照 BD420004-2015[18] 确定测试方法。

2） RDSS通信单元。区域和全球短报文服务

通信单元均参照 BD420007-2015[19] 的组成、一般要

求、功能要求和性能要求等标准制定维度开展北斗

三号 CTSO指标和测试方法等标准制定工作。 

 

表 1    北斗二号与北斗三号系统提供服务差异分析

Table 1    Analysis of differences in service provided by Beidou-2 and Beidou-3 systems

服务类型
信号频点 卫星

北斗二号 北斗三号 北斗二号 北斗三号

RNSS(全球范围)
B1I，B3I 3GEO+3IGSO+24MEO

B1C、B2a、B2b 3IGSO+24MEO

GSMC(全球范围)
L：上行

GSMC-B2b：下行

14MEO：上行

3IGSO+24MEO：下行

RSMC(中国及周边地区)
L：上行

S：下行

L：上行

S：下行
3GEO 3GEO

RNSS(中国及周边地区) B1I
B1I，B3I

3GEO+、3IGSO+、24MEO
3GEO+3IGSO+24MEO

B1C、B2a、B2b 3IGSO+24MEO

　注：中国及周边地区指东经75°～135°，北纬10°～55°的区域[13]；MEO、GEO、IGSO分别为卫星绕地轨道中的中地球轨道、地球静止轨道及倾斜地球
同步轨道。
 

表 2    北斗三号 RNSS 信号频点

Table 2    Signal frequency points of Beidou-3 RNSS

信号频点 中心频率/MHz 带宽/MHz 调制方式

B1C 1 575.42 32.736
B1C_data: BOC (1,1)

B1C_pilot: QMBOC(6,1,4/33)
B2a 1 176.45 20.46 BPSK (10)

B2b 1 207.14 20.46 BPSK (10)

B1I 1 561.098 4.092 BPSK

B3I 1 268.52 20.46 BPSK

　注：QMBOC、BPSK分别为正交复用二进制偏移载波调制及二进制相移键控调制。
 

表 3    信号频点

Table 3    Signal frequency points

服务类型 北斗二号 北斗三号

RNSS（全球范围）
B1I：(1 561.98±2.046) MHz

B1C：(1 575.42±16.368) MHz

GSMC（全球范围）
上行Lf4：(1 624.524±1.637 6) MHz

下行GSMC-B2b: (1 207.14±10.23) MHz

RSMC（中国及周边地区）
上行L：(1 615.68±4.08) MHz
下行S：(2 491.75±4.08) MHz

上行:Lf1: (1 614.26±4.08) MHz, Lf2: (1 618.34±4.08) MHz
下行S: (2 491.75±8.16) MHz

RNSS（中国及周边地区） B1I：(1 561.98±2.046) MHz
B1I：(1 561.98±2.046) MHz

B1C：(1 575.42±16.368) MHz
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2.2　设备构型

根据 2.1节北斗三号服务与频点分析结论，基

于北斗三号的仅用作航空器追踪的北斗机载设备

类别划分如表 4所示。
 
 

表 4    设备类别

Table 4    Equipment category

服务范围 设备型别 应用范围

区域 R

RI 仅支持区域服务，仅支持B1I频点

RC 仅支持区域服务，仅支持B1C频点

RIC 仅支持区域服务，支持B1I、B1C频点

全球 G

GI 仅支持全球服务，仅支持B1I频点

GC 仅支持全球服务，仅支持B1C频点

GIC 仅支持全球服务，支持B1I、B1C频点

区域+全球 RG

RGI 支持区域+全球，仅支持B1I频点

RGC 支持区域+全球，仅支持B1C频点

RGIC 支持区域+全球，支持B1I、B1C频点

 

设 备 分 类 取 决 于 系 统 提 供 的 服 务 范 围 及

RNSS能够接收的北斗公开服务信号。R类仅支持

区域服务；G类仅支持全球服务；RG类既支持区域

服务也支持全球服务。I是 RNSS仅能接收 B1I信

号的 BDS机载设备；C是 RNSS仅能接收 B1C信号

的 BDS机载设备；IC是 RNSS既能接收 B1I信号也

能接收 B1C频点的 BDS机载设备。其中，RG类设

备在东经 75°～135°、北纬 10°～55°区域优先使用

RSMC，超出该范围使用 GSMC。 

3　标准修订及关键参数仿真分析
 

3.1　标准修订总体情况

CTSO-2C604a标准[9] 保持原CTSO-2C604标准[4]

基本框架不变，仍以附录形式分别对设备 4个单元

提出最低性能要求，并提供建议的测试方法。由于

RNSS定位单元在功能上无更改，附录 B与 CTSO-
2C604标准 [4] 保持一致，无修订。其他单元根据新

增频点、服务范围及北斗三号系统特性，结合工业

实践开展修订。为保证标准过渡一致性，修订后的

标准能够兼容北斗三号和北斗二号的特征。总体

修订情况如图 2所示。 

3.2　RNSS 定位天线 

3.2.1　RNSS 无源定位天线指标修订分析

1） B1I频点无源定位天线。RNSS B1I频点无

源定位天线要求，经差异性分析，所有要求均与

CTSO-2C604附录 A1.1[4] 保持一致，因此，附录 A1.1
未进行修订。

2） B1C频点无源定位天线。基于北斗二号的

CTSO-2C604[4] 不含 B1C频点，因此，该附录内容主

要基于 RTCA DO-228[15] 标准，并结合 CTSO-2C604[4]

工业实践进行修订。修订内容除 2.2.1.1节工作频

率、2.4.1.9节试验频率与 RTCA DO-228[15] 标准保

 

RNSS定位天线

RNSS定位单元

RDSS通信单元

RDSS通信天线

RNSS无源定位天线

RNSS有源定位天线
RNSS定位服务

RDSS通信服务

RDSS下行接收天线

RDSS上行L发射天线

B1I: RTCA DO-228[15]; B1C: RTCA DO-228[15]

S频点无源天线: CTSO-2C604附录4[4];

BD420004-2015[18]

B2b有源天线: CTSO-2C604附录4[4];

BD420004-2015[18]

B2b无源天线: CTSO-2C604附录4[4];

BD420004-2015[18]

Lf1、Lf2频点有源天线: 

CTSO-2C604附录4[4]; BD420004-2015[18]

Lf1、Lf2频点无源天线:

CTSO-2C604附录4[4]; BD420004-2015[18]

B1I: RTCADO-301[16]; B1C: RTCA DO-301[16]

BD420011-2015[17]

BD420007-2015[19]

北斗三号机载设备

S频点有源天线: CTSO-2C604附录4[4]; 

BD420004-2015[18]

区
域
短
报
文

全
球
短
报
文

Lf4频点有源天线:

CTSO-2C604附录4[4]; BD420004-2015[18]

Lf4频点无源天线:

CTSO-2C604附录4[4]; BD420004-2015[18]

区
域
短
报
文

全
球
短
报
文

图 1    CTSO-2C604a标准[9] 总体框架

Fig. 1    Overall framework of CTSO-2C604a standard[9]
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持一致外，其他内容与 CTSO-2C604附录 A2.1[4] 保
持一致。

3） 支持 B1I、B1C频点的无源定位天线。对于

同时支持机载卫星定位功能的 B1I和 B1C频点无

源天线 ，应分别满足 B1I频点无源天线 （CTSO-
2C604附录 A1.1[4]）和 B1C频点无源天线 （CTSO-
2C604附录 A2.1[4]）的要求。 

3.2.2　RNSS 有源定位天线指标修订分析

CTSO-2C604附录 A1.2[4] 是 RNSS定位天线在

B1I频点的最低性能要求及测试方法。CTSO-2C604
附录 A2.2[4] 是 RNSS定位天线在 B1C频点的最低

性能要求及测试方法。基于北斗二号的 CTSO-
2C604[4] 不含 B1C频点，该附录内容主要基于 RTCA
DO-301[16] 标准，并结合 CTSO-2C604[4] 进行修订。

修订内容及原因如表 5所示。 

3.2.3　天线增益仿真与卫星可见性分析验证

目前，标准采用的 B1I频点由北斗二号和北斗

三号共同提供，B1I频点机载设备已在运输类飞机

广泛应用，且得到认可。考虑到 B1C频点为新增频

点，且 B1C中心频点与 GPS L1中心频点相同，美国

联邦航空管理局 （Federal  Aviation  Administration,
FAA）通过 RTCA  DO-228[15] 和 RTCA  DO-301[16] 相
关 TSO标准，认可了 L1频点，因此，综合考虑飞行

安全及社会各界的紧迫需求，通过仿真分析验证单

天线和多天线下 B1C频点的天线增益。

1） 落地功率及灵敏度指标分析。

①条件 1：根据文献 [20]，当卫星仰角大于 5°，
在地球表面附近接收机右旋圆极化天线为 0 dBi增
益（或线性极化天线为 3 dBi增益）时，卫星发射的

导航信号到达接收机天线输出端的最小功率电平

为−159 dBW（MEO卫星）/−161 dBW（IGSO卫星）。

②条件 2：根据文献 [21]，卫星发射的 B1I信号到

达接收机天线输出端的最小功率电平为−163 dBW。

③条件 3：根据文献 [9]，RNSS定位天线 B1C
频点增益在卫星仰角 5°时为−7.5 dBic，经过 RNSS
定位天线接收后，卫星发射的导航信号 B1C频点到

达天线输出端的最小功率电平为−166.5 dBW（MEO
卫星）/−168.5 dBW（IGSO卫星）。

④条件 4：根据文献 [9，22]，RNSS单元捕获灵

敏度为−163 dBW，跟踪灵敏度为−168 dBW。

2） B1C频点天线增益仿真。

图 3为单天线和多天线情况下 B1C频点天线

增益仿真结果。不同仰角下的单、多天线增益分别

如表 6和表 7所示。结果表明，单天线下 5°仰角

时，天线增益能够达到约−4.5 dBi，满足 RTCA DO-
301[16] 大于−5.5 dBi的要求，但考虑多天线叠加后，

 

正文

附录A

RNSS定位天线

附录B

RNSS定位单元

附录C

RDSS通信单元

附录D

RDSS通信天线

附录A1

B1I

附录A2

B1C

附录A3

B1I和B1C

A1.1无源天线

A1.2有源天线

A2.1无源天线

A2.2有源天线

A3.1无源天线

A3.2有源天线

修订: 增加BDS设备类别等信息

无修订: 同CTSO-2C604[4]

修订: 以CTSO-2C604[4]为基础, 结合工业实践

新增: 以RTCA DO-228[15]为基础, 结合CTSO-2C604[4]

新增: 以RTCA DO-301[16]为基础, 结合CTSO-2C604[4]

新增: 兼顾A1.1、A2.1要求

新增: 兼顾A1.2、A2.2要求

附录C1 RSMC

附录C2 GSMC

附录C3 RSMC和GSMC

修订: 以CTSO-2C604[4]、BD42007-2015[19]为基础, 结合北三特征

无修订: 同CTSO-2C604[4]

新增: 参照C1, 根据GSMC特性修改

新增: 兼顾C1、C2要求

附录D1 RSMC

附录D2 GSMC

附录D3 RSMC和GSMC

修订: 以CTSO-2C604[4]、BD420004-2015[18]

为基础, 结合北斗三号特征

新增: 参照D1.1, 结合B2b频点特性

新增: 兼顾D1、D2要求

修订: 以CTSO-2C604[4]、BD420004-2015[18]

为基础, 结合北斗三号特征

新增: 参照D1.2, 结合Lf4频点特性

D1.1 S频点接收天线

D1.2 Lf1、Lf2频点发射天线

D2.1 B2b频点接收天线

D2.2 Lf4频点发射天线

图 2    CTSO-2C604a标准[9] 修订总体情况

Fig. 2    General revision of CTSO-2C604a standards[9]
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表 5    RNSS 有源定位天线标准修订分析

Table 5    Standard revision analysis of RNSS active positioning antenna

修改项 CTSO-2C604a[9]修改 修改原因 修改范围

2.2.3.1节
天线单元方向图

删除0°仰角场型比指标

①参考AC 20-138A[3]，由于5°以下仰角存在地面干扰、多径效应，如果5°
仰角以下卫星参与解算，会导致定位误差增大，因此，5°仰角以下的卫星

不会参与定位解算；②由于北斗短报文设备是多频天线，在增加B2b频点

后，会增大实现0°仰角相对增益难度，此外该指标应用场景为进近阶段

导航场景，标准旨在解决定位追踪问题，因此，从工业实践角度可不考核

该指标

①B1I
（CTSO-2C604
附录A1.2[4]）；
②B1C
（CTSO-2C604
附录A2.2[4]）

2.2.5节
G/T比

将不小于−32.6 dB/K改为不

小于−33.6 dB/K。删除“在

所有方位角、频率范围

(1 575.42±2) MHz和整个环

境温度范围内，5°仰角

G/T比不应小于

−31.6 dB/K”

①GPS的L1信号与B1C信号频谱有差异，B1C频点在(1 575.42 ± 2) MHz
无信号，不需要考核；②RNSS定位天线G/T值取决于天线的增益和噪声

两大因素，考虑到多天线设计制约并结合工程实践经验，标准将天线增

益在RTCA DO-301[16]基础上降低2 dB，噪声水平基本相当，因此，RNSS
定位天线G/T值也相应改为不小于−33.6 dB/K

B1C
（CTSO-2C604
附录A2.2[4]）

2.2.6.1节
带宽内最小增益

修改增益测量频率为

(1 575.42±7.5) MHz

①RTCA DO-301[16]是根据GPS L1信号特性制定的，GPS的L1信号采用

BPSK调制，主信号带宽为±1.023 MHz。在RTCA DO-301[16]中，其参数考

核带宽主要针对该主信号，其考核带宽为±2 MHz。而B1C信号的信号频

谱与GPS的L1信号完全不同，B1C导航信号在设计时为了不对GPS L1信
号构成干扰，其频谱设计为分裂型，避开了GPS L1信号的主频点，从而导

致B1C信号在(1 575.42±2) MHz范围内功率很弱，因此，在针对B1C的产

品标准中，其参数考核带宽不应再局限于±2 MHz。②根据《北斗卫星导

航系统空间信号接口控制文件公开服务信号B1C（1.0版）》，已明确B1C
信号采用BOC(1,1)+BOC(6,1)的调制方式[20]，根据BOC调制频谱特性，可

计算出其主信号带宽为±（6.138+1.023） MHz=±7.161 MHz，因此，可

把±7.5 MHz作为采用B1C信号的指标考核带宽

B1C
（CTSO-2C604
附录A2.2[4]）

2.2.6.2节
有源子组件增益

修改增益频率为(1 575.42
±7.5) MHz带宽内≥26.5 dB

同2.2.6.1节
B1C
（CTSO-2C604
附录A2.2[4]）

2.2.6.3节
带内增益压缩点

删除“在1 000～
1 315 MHz之间，最小限值

应为+23 dBm”
B1C和B1I频响在1 000～1 315 MHz频点与B2b工作频率冲突

①B1I
（CTSO-2C604
附录A1.2[4]）；
②B1C
（CTSO-2C604
附录A2.2[4]）

2.2.11.2节
群时延与视线角

删除

①根据AC 20-138A[3]，差分群时延需求为针对高精度精密进近场景，如

LPV和GLS。本标准为定位追踪，无需满足该场景指标。②测试环境要

求非常高，测试成本高，多频段天线难以实现该需求，导致研发费用高

①B1I
（CTSO-2C604
附录A1.2[4]）；
②B1C
（CTSO-2C604
附录A2.2[4]）

2.2.12节
直流电源接口

删除

①在机载GPS导航标准体系中，导航天线标准和导航接收机标准是独立

的，需要考虑导航天线和导航接收机的互换性，电源接口参数一致性是

实现互换的基础条件，因此RTCA DO-301[16]中存在该条需求。但CTSO-
2C604标准[4]是把接收机和天线作为系统来设计的，该指标为系统指标，

因此不需要对设备之间接口做约束。限定天线电源接口电压会限定设

备的具体实现方案。②由于定位追踪设备还需要发射信号，不可能在

4.5 V电压输入时实现大功率发射。如果单独对L的发射信号电压做约

束，会存在接口电压参数相矛盾的问题

①B1I
（CTSO-2C604
附录A1.2[4]）；
②B1C
（CTSO-2C604
附录A2.2[4]）

2.4.1.9节
试验频率

将“最低17个频率下”改为

“最低5个频率下”；将“最

低17个频率下”改为“最低

9个频率下”

RTCA DO-301[16]中测试带宽为32 MHz，一共测试17个点，间隔是2 MHz。
B1I频段一共只有4 MHz带宽，测试5个点即可满足B1C频段一共只有

15 MHz带宽，测试9个点即可：1 575.42 MHz、(1 575.42± 2) MHz、
(1 575.42±4) MHz、(1 575.42±6) MHz、(1 575.42±7.5) MHz

①B1I
（CTSO-2C604
附录A1.2[4]）；
②B1C
（CTSO-2C604
附录A2.2[4]）

2.4.2.2.6节
差分群时延要求

删除“A.2.2.11.2节的要求”
该指标和2.2.11.2节群时延指标相对应，群时延指标删除，则应删除本条

中A.2.2.11.2节

①B1I
（CTSO-2C604
附录A1.2[4]）；
②B1C
（CTSO-2C604
附录A2.2[4]）

2.4.2.6.1节
视轴增益压缩点

与试验

删除2.4.2.6.1节表2-5中
试验1

该指标与2.2.6.3节带内增益压缩点指标“1 000～1 315 MHz对应”，删除

该内容，则此条试验1删除

①B1I
（CTSO-2C604附录

A1.2[4]）；
②B1C
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B1C频点 5°仰角下天线增益降为约−6.4 dBi。
结合天线增益仿真结果、卫星发射的导航信号

的落地功率（条件 1～条件 3）和 RNSS单元的灵敏

度指标（条件 4），RNSS单元的捕获上升卫星仰角

屏蔽角将变为约 20°，而下降卫星仰角屏蔽角针对

MEO卫星可以小于 5°， IGSO卫星可以达到约 5°。
受此影响，需进一步针对 RNSS单元在全球范围内

的可见星情况进行仿真。

3） 卫星可见性仿真。

对全球范围内地面附近位置目标的卫星可见

性进行仿真，只用北斗三号卫星，MEO卫星和 IGSO
卫星播发 B1C频点，设置仰角屏蔽角为 20°，地球半

径为 6 370 km，IGSO卫星轨道高度为 35 786 km，MEO
卫星轨道高度为 21 528 km。仿真时间为 2021年

10月 8日 0点至 2021年 10月 9日 0点。

为检查全球范围内 RNSS单元的卫星可见性，

将全球按 1°×1°网格进行划分，对每个网格 24 h内

可见卫星个数进行统计。BDS MEO 1～ 24号和

IGSO 1～3号卫星在全球区域范围内最好累积覆盖

结果如图 4所示，可见星数范围为 7～11颗。
 
 

北斗卫星覆盖数 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14

图 4    全天最好累积覆盖结果

Fig. 4    Best cumulative coverage results of whole day
 

BDS MEO 1～24号和 IGSO 1～3号卫星在全

球区域范围内最差累积覆盖结果如图 5所示，可见

星数范围为 4～8颗。

BDS MEO 1～24号和 IGSO 1～3号卫星在全球

区域范围内最差累积低于 4颗卫星情况进行检查，

全球不存在可见星数低于 4颗的位置，如图 6所示。

从仿真分析可知，在仰角屏蔽角设置为 20°且
按照最差可见星情况下进行统计，RNSS单元在全

 

(a) 单天线 (b) 多天线
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图 3    B1C频点天线增益仿真（右旋圆标化，频率为 1.575 GHz）

Fig. 3    Gain simulation of B1C frequency point antenna (right-handed circular polarization, frequency 1.575 GHz)
 

表 6    B1C 频点不同仰角下的单天线增益

Table 6    Single-antenna gain of B1C frequency point at

different elevation angles

增益点 仰角/(°) 增益/dBi

m1     0 5.253 1

m2 −60 −0.607 3

m3 −70 −2.284 4

m4 −75 −3.155 1

m5 −80 −4.042 7

m6 −85 −4.452 9

 

表 7    B1C 频点不同仰角下的多天线增益

Table 7    Multi-antenna gain of B1C frequency point at

different elevation angles

增益点 仰角/(°) 增益/dBi

m1    0 3.911 5

m2 −60 −1.528 5

m3 −70 −3.419 4

m4 −75 −4.405 2

m5 −80 −5.398 4

m6 −85 −6.387 2
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球范围内的可见星数仍大于 4颗，可满足航空器追

踪定位使用。根据 CTSO-2C604a标准 [9]，RNSS单

元仅上升卫星仰角屏蔽角约为 20°，下降卫星仰角

屏蔽角仍可达到或优于约 5°，因此，RNSS单元可见

星情况将优于以上仿真情况，可满足航空器追踪定

位使用。在亚太区域，由于 BDSIGSO卫星设计，可

见星情况将会更优。 

3.3　RDSS 通信单元 

3.3.1　RDSS 通信单元指标修订分析

由于北斗三号系统提供全球 RDSS，因此，对于

RDSS通信单元，主要增加了 GSMC指标要求，同

时结合北斗二号区域 RDSS服务工业实践，对于部

分指标进行修订，如表 8所示。 

3.3.2　关键参数计算与分析

接收灵敏度指标规定了接收机可以接收到的

并仍能正常工作的最低信号强度。标准增加了

GSMC接收灵敏度指标，本节开展接收灵敏度指标

计算，为指标制定提供依据。同时，为保证接收机

能接收到并且成功解调通信电文，对通信传输链路

余量进行分析与评估，从而为整个系统的可行性和

实用性提供保证。

输入参数设置如表 9所示。RSMC服务根据

BDS信号体制采用 LDPC编码 ，GSMC服务采用

Turbo编码，分别计算接收端的解调门限（每比特能

量对噪声功率谱密度比值 Eb/N0）。接收机噪声温度

按照典型多级接收系统考虑计算。Rb 为 MEO和

GEO专用段通信速率。BD-3 GEO接收天线增益

按照 60°仰角到 90°仰角增益单调增加考虑，因此，

计算中以最差情况 60°仰角增益值代入计算，保证

指标保守性。BD-3 MEO接收天线增益只考虑轴

向，使用轴向增益代入计算。AD量化误差计算得

0.60 dB。
根据式（1），分别计算 MEO与 GEO的接收灵

敏度，计算结果与 CTSO-2C604a[9] 要求的结果进行

对比，如表 10所示。

S = Eb/N0+ kTRb+L−GA （1）

式中：T 为 Ta 和 Tt 之和， Tt 为多级放大接收电路噪

声温度。

Tt = T0+T1/G0+T2/(G0G1)+T3/(G0G1G2) （2）

式中：  Ti（i=0、1、2、3）为第 i 级放大电路的噪声温

度；Gi（i=0、1、2）为第 i 级放大电路增益。

根据《北斗卫星导航系统空间信号接口控制文

件—公开服务信号 B2b（1.0版）》 [23]，当卫星仰角大

于 5°，在地球表面附近的接收机右旋圆极化天线为

0 dBi增益（或线性极化天线为 3 dBi增益）时，卫星

发射的导航信号到达接收机天线输出端的最小

功率电平为−160  dBW，考虑加严后指标确定为

−159.8  dBW。 经 计 算 ， 接 收 灵 敏 度 能 够 达 到

−171.46 dBW，可以满足−159.8 dBW的指标要求。

进一步计算链路余量，得到 BD-3 GEO链路余

量为 2.65 dB，BD-3MEO链路余量为 11.66 dB，满足

RDSS通信所需的设计余量。考虑到 RSMC和

GSMC设备入网测试要求，RDSS通信单元需要在

更低仰角满足误码率要求，RSMC入网测试要求在

天线仰角参数方面更为严格，而 GSMC入网测试在

接收信号功率值、天线仰角等参数方面都会更为严

格，链路设计余量可用于补偿设备入网测试的加严

要求，当链路设计余量不够时，还需要结合天线的

结构空间设计、有源电路设计等再对 RDSS通信天

线进行再优化。 

3.4　RDSS 通信天线 

3.4.1　RDSS 通信天线指标修订分析

RDSS通信天线增加了 GSMC-B2b接收频点，

上行 L发射频点与北斗二号有较大区别。针对上

述问题，指标新增与修订情况如表 11所示。 

3.4.2　关键参数计算与分析

针对短报文 GSMC和 RSMC，RDSS通信天线

具有 S频点、B2b频点和 L频点；针对导航定位服

务，RNSS定位天线具有 B1I、B1C频点。为降低设

备改装难度并提高集成度，采用多天线一体化设

计。考虑带来的性能损失，针对单天线和多天线

2种场景对关键参数进行计算与仿真。

天线 S频点增益仿真结果如图 7所示。不同

仰角下的单、多天线增益分别如表 12和表 13所

 

北斗卫星覆盖数 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14

图 5    全天最差累积覆盖结果

Fig. 5    Worst cumulative coverage results of the whole day
 

北斗卫星覆盖数 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14

图 6    可见星数低于 4颗的分布

Fig. 6    Distribution of visible stars less than 4
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表 8    RDSS 通信单元标准修订分析

Table 8    Standard revision analysis of RDSS communication unit

修改项 CTSO-2C604a[9]修改 修改原因 修改范围

增加：标识
北斗RDSS单元需采用物理标识方式对北斗三号短报文用户终端序列

号进行正确标识

北斗三号短报文用户终端的唯

一身份识别，用于短报文入网

认证和北斗卡申请

①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
②GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

4.3.1节自检与

初始化功能

将“b) 北斗RDSS单元开机或重新捕获卫星信号后，根据需要，自动或

手动（由用户进行设置）发送一个特定格式的查询申请，查询未接收的

信息”修订为“b) 北斗RDSS单元开机或卫星信号恢复后，能够跟踪卫

星信号”

北斗三号取消查询功能，根据

星座状态适应性修改

①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
②GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

4.3.2节状态检测功能 删除“抑制状态”
北斗三号取消抑制功能，根据

星座状态适应性修改

①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
②GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

4.4.1节接收

灵敏度

增加“GSMC：接收灵敏度（方位角0°～360°，仰角90°，误码率不大于

1×10−5）：不大于−159.8 dBW”

GSMC系统指标中基带处理能

力要求为−157.8 dBW，考虑天

线法向增益，指标加严为

−159.8 dBW

GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

4.4.2节接收

通道数

①修改4.4.2节“RSMC：北斗RDSS单元接收信道数不小于8”； ②增加

“GSMC服务：北斗RDSS单元接收信道数不小于12”
根据北斗管理机构相关要求修

改

①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
②GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

4.4.3节首次

捕获时间

①删除4.4.3节中“具备指挥功能的北斗RDSS单元从加电开机至捕获

北斗GEO卫星RDSS信号并解调出信息所需时间应不大于10 s”；②将

“捕获北斗GEO卫星RDSS信号”改为“捕获北斗MEO卫星RDSS信
号”，删除4.4.3节中“具备指挥功能的北斗RDSS单元从加电开机至捕

获北斗GEO卫星RDSS信号并解调出信息所需时间应不大于10 s”

①系统指标不做要求，由产品

规范来限定；②GSMC的
RDSS信号通过MEO接收，系

统指标不做要求，由产品规范

来限定

①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
②GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

4.4.4节重捕获

时间
删除

系统指标不做要求，由产品规

范来限定 ①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
②GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

4.4.8节功放输出功率 删除
北斗系统会自动调整终端发送

功率，设备内部接口不做限定
4.4.9节发射信号载波

相位调制偏差
删除

此指标为传统通信方式的延

续，对北斗三号不再沿用适用

4.4.10节发射信号

频率准确度
删除

系统指标不做要求，由产品规

范来限定

RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）

5.4.1节自检与初始化

功能测试

将“b) 在实际卫星信号下，北斗RDSS单元的数据端口与计算机相连

接，将其设置为关机状态，设置另一台终端设备向其发送报文通信，开

机后检查是否收到终端发送的报文通信”改为“b) 北斗RDSS单元的

数据端口与计算机相连接，确认卫星信号播发正常，加电开机后检查

北斗RDSS单元能够跟踪卫星信号”

北斗二号具有上电查询功能，

可符合“自检与初始化功能测

试”原要求，北斗三号上电查

询功能取消，根据星座状态适

应性修改

①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
②GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

5.4.3 节RDSS业务

服务功能测试

将“检查各项功能是否正常”改为“R类设备仅通过GEO卫星完成，

G类设备仅通过MEO卫星完成，RG类设备分别通过GEO卫星和

MEO卫星完成，检查各项功能是否正常”

根据《北斗卫星导航系统发展

报告（4.0版）》[10]中表“北斗系

统计划提供的服务类型”，不

同服务类型、不同信号频段卫

星播发手段不同

①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
②GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

5.5.1节接收

灵敏度测试

①将“测试次数按照仰角10°、30°、50°、75°，共测4次。样机在不同仰

角下接收测试信号。单次测试采集的电文总和为106，将北斗RDSS单
元接收的出站信息与信号源播发的原始信息进行比较，统计误码率，

其应满足4.4.1节要求”改为“RSMC服务：专用段速率为24 kbps，测试

次数按照仰角60°、70°、80°、90°，共测4次。样机在不同仰角下接收

测试信号。单次测试采集的电文总和为106，将北斗RDSS单元接收的

出站信息与信号源播发的原始信息进行比较，统计误码率，其应满足

C.4.4.1节要求。S载波电平应设置为−153.8 dBW”。 ②增加

“GSMC服务：将北斗RDSS单元和模拟信号源连接，模拟信号源播发

B2b频点卫星模拟信号（到天线有源组件入口的信号功率符合

C.4.4.1节要求），测试仰角为90°。单次测试采集的电文总和为106，将
北斗RDSS单元接收的出站信息与信号源播发的原始信息进行比较，

统计误码率，其应满足C.4.4.1节要求。B2b载波电平应设置为−159.8
dBW”

①与灵敏度指标对应，根据星

座状态适应性修改（指标计算

过程见3.3.2节）；②北斗三号增

加GSMC服务，根据星座状态

适应性修改（指标计算过程见

3.3.2节），与灵敏度指标对应

①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
②GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

5.5.2节接收

通道数测试

增加“GSMC服务：测试系统播发12个波束信号，测试信号到达被测单

元天线有源组件入口功率为−159.8 dBW。通过串口检测被测单元信

息接收情况，判断并记录被测单元接收通道数，其数值应满足

C.4.4.2节要求”

北斗三号增加GSMC，根据星

座状态适应性修改

GSMC（CTSO-
2C604附录C2[4]）

5.5.3节～5.5.10节 删除
系统指标不做要求，由产品规

范来限定

①RSMC（CTSO-
2C604附录C1[4]）；
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表 9    RDSS 关键参数设置

Table 9    RDSS key parameter setting

Eb/N0 玻尔兹曼
常数
k/dB

天线
噪声温度

Ta/℃

工作
温度
T0/℃

接收机
总噪声
温度T/℃

接收电路
总噪声

温度Tt /℃

BD-3 MEO
速率

Rb/bps

BD-3 GEO
速率

Rb/bps

BD-3 GEO(60°)
接收天线增益

GA/dB

BD-3 MEO(90°)
接收天线增益

GA/dB

AD
量化误差

L/dB
BD-3 MEO
LDPC

BD-3 GEO
Turbo

3.00 3.60 1.380 0×10−23 −173.15 16.85 145.16 245.16 1 000.00 24 000.00 3.00 3.60 0.60

 

表 10    接收灵敏度指标验证

Table 10    Verification of receiving sensitivity indexes

MEO用户终端接收功率/dBW GEO用户终端接收功率/dBW

指标要求 计算结果 指标要求 计算结果

≤ −159.80 −171.46 ≤ −153.80 −156.45

 

表 11    RDSS 通信天线标准修订分析

Table 11    Standard revision analysis of RDSS communication antenna

修改项 CTSO-2C604a[9]修改 修改原因 修改范围

附录4 A4.1 法向

极化增益
增加“B2b频点法向极化增益应不小于2
dBic”

增加GSMC B2b频点接收天线法向极化增益

要求

B2b频点

（CTSO-2C604附录D2.1[4]）
附录4 A4.1 10°仰角

平均极化增益

增加“B2b频点10°仰角平均极化增益应不

小于−9 dBic”
增加GSMC B2b频点接收天线10°仰角平均

极化增益要求，与S频点要求一致

B2b频点

（CTSO-2C604附录D2.1[4]）

附录4 A4.1工作频率

①S频点接收天线的工作频率为(2 491.75±
8.16) MHz；②增加“B2b频点接收天线的工

作频率为(1 207.14±10.23) MHz。”

①北斗三号S频点拓宽；②增加GSMC B2b频
点工作频率

①S频点

（CTSO-2C604附录D1.1[4]）；
②B2b频点

（CTSO-2C604附录D2.1[4]）

附录4 A4.1供电特性 删除 设备内部指标，不做要求

①S频点

（CTSO-2C604附录D1.1[4]）；
②B2b频点

（CTSO-2C604附录D2.1[4]）

附录4 A4.2工作频率

①将工作频率改为“Lf1 (1 614.26±4.08)
MHz；Lf2 (1 618.34±4.08) MHz”；②增加

“GSMC：L频点发射天线工作频率为Lf4
(1 624.524±1.637 6) MHz”

①北斗三号L频点发射天线工作频率与北斗

二号不同；②增加GSMC L频点发射天线工

作频率

①Lf1、Lf2频点

（CTSO-2C604附录D1.2[4]）；
②Lf4频点

（CTSO-2C604附录D2.2[4]）

附录4 A4.2供电特性 删除 设备内部指标，不做要求

①Lf1、Lf2频点

（CTSO-2C604附录D1.2[4]）；
②Lf4频点

（CTSO-2C604附录D2.2[4]）

附录4 A4.2发射EIRP

①RSMC修订为“天线等效全向辐射功率

（EIRP）不大于10 dBW（方位角0°～360°，仰
角10°～70°）”；②增加“GSMC：天线等效全

向辐射功率（EIRP）不大于15 dBW（方位角

0°～360°，仰角10°～70°）”

①北斗系统指标中RSMC终端发射功率为

3～10 W；②GSMC终端发射功率为10～15
W

①Lf1、Lf2频点

（CTSO-2C604附录D1.2[4]）；
②Lf4频点

（CTSO-2C604附录D2.2[4]）

 

0°
30°

60°

90°

120°

150°

−30°

−60°

−90°

−120°

−150°

0 dB

−10 dB

−20 dB

−30 dB

m1

m2

m3
m4

m5
m6

180°

0°
30°

60°

90°

120°

150°

−30°

−60°

−90°

−120°

−150°

0 dB

−10 dB

−20 dB

−30 dB

m1

m2

m3
m4
m5

m6

180°

(a) 单天线 (b) 多天线

方位角=0° 方位角=30° 方位角=60°

方位角=90° 方位角=120° 方位角=150° 方位角=90°

方位角=60°

方位角=30°

方位角=0°

图 7    S频点天线增益仿真 (右旋圆标化，频率为 2.492 GHz)

Fig. 7    Gain simulation of S-frequency point antenna (right-handed circular polarization, frequency 2.492 GHz)
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示。单天线及多天线下 60°仰角时，天线增益约为

3 dBic。单天线及多天线下法向增益大于 3.7 dBic。
基于接收灵敏度链路计算结果 ，为满足灵敏度

−153.8 dBW要求，天线 S频点法向极化增益不小

于 3 dBic方可满足接收链路约 3 dB的设计余量要

求，此指标与 RDSS单元接收灵敏度指标共同对设

备构成约束。
  

表 12    S 频点不同仰角下的单天线增益

Table 12    Single-antenna gain of S-frequency point at

different elevation angles

增益点 仰角/(°) 增益/dBic

m1     0 5.274 4

m2 −60 0.551 5

m3 −70 −0.942 9

m4 −75 −1.311 0

m5 −80 −2.415 5

m6 −85 −3.615 7

天线 B2b频点增益仿真结果如图 8所示。不

同仰角下的单、多天线增益分别如表 14和表 15
所示。单天线及多天线下轴向 90°仰角时，天线增

益约为 3.6 dBic。B2b频点法向极化增益指标参

考 S频点 ，并考虑 B2b频点频率低于 S频点 ，且

B2b频点信号落地功率高于 S频点，放宽 1 dB后

得到。
  

表 13    S 频点不同仰角下的多天线增益

Table 13    Multi-antenna gain of S-frequency point at

different elevation angles

增益点 仰角/(°) 增益/dBic

m1     0 3.714 7

m2 −60 0.054 2

m3 −70 −1.698 7

m4 −75 −2.633 3

m5 −80 −4.113 9

m6 −85 −5.299 0
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图 8    B2b频点天线增益仿真 (右旋圆标化，频率为 1.207 GHz)

Fig. 8    Gain simulation of B2b frequency point antenna (right-handed circular polarization, frequency 1.207 GHz)
 

 

表 14    B2b 频点不同仰角下的单天线增益

Table 14    Single-antenna gain of B2b frequency point at

different elevation angles

增益点 仰角/(°) 增益/dBic

m1     0 4.986 5

m2 −60 −0.049 9

m3 −70 −1.714 9

m4 −75 −2.540 3

m5 −80 −3.389 5

m6 −85 −3.993 7

 

表 15    B2b 频点不同仰角下的多天线增益

Table 15    Multi-antenna gain of B2b frequency point at

different elevation angles

增益点 仰角/(°) 增益/dBic

m1     0 3.652 3

m2 −60 −1.978 7

m3 −70 −3.393 7

m4 −75 −4.379 9

m5 −80 −5.408 7

m6 −85 −6.481 1

1172 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2024 年



 

4　审定要素及符合性验证方法

根据基于北斗二号的 CTSO-2C604[4] 机载设备

CTSOA适航取证经验 ，基于北斗三号的 CTSO-
2C604a[9] 符合性方法（method of compliance, MOC），
MC0为符合性声明，MOC1为说明性文件，MOC2

为分析 /计算，MOC3为安全评估，MOC4为实验室

试验，MOC5为地面试验，MOC6为飞行试验，MOC7

为航空器检查，MOC8为模拟器试验，MOC9为设

备合格鉴定。建议以 MOC4为主，结合 MOC0和

MOC1开展符合性验证工作。审定要素和建议的

符合性方法如表 16所示。
 
 

表 16    审定要素及符合性方法

Table 16    Certification elements and MOC

项目 审定要素 MOC

一般要求

偏离 MOC0
设备类别、功能、失效状态类别、环境鉴定、软/硬件鉴定、标记、手册、持续适航文件、铭牌图纸、部件

清单、质量系统说明、材料和工艺规范清单等
MOC1

失效状态类别 MOC3
功能、环境鉴定、软/硬件鉴定、安装程序和限制 MOC4
标记、铭牌 MOC7

定位天线（无源天线） 适航性、预期功能、阻燃性、工作频率、驻波比和阻抗、天线增益、轴比、极化
MOC1
MOC4

定位天线（有源天线）

适航性、预期功能、阻燃性、工作频率、驻波比和阻抗、天线单元方向图与无源元件增益、极化和轴比、

G/T比、总转换增益与增益压缩、输出负载稳定性、带内增益频率响应、烧毁保护、脉冲功率饱和恢复时

间、群时延

MOC1
MOC4

定位单元 适航性、预期功能、阻燃性、设备构成、定位、精度、首次定位时间、灵敏度、位置更新率、位置分辨力
MOC1
MOC4

通信单元
适航性、预期功能、阻燃性、电压驻波比、极化特性与法向轴比、法向极化增益、10°仰角极化增益不圆

度、10°仰角平均极化增益、工作频率、噪声系数
MOC1
MOC4

通信天线
适航性、预期功能、阻燃性、工作频率、极化方式及法向轴比、电压驻波比、法向极化增益、10°仰角极化

增益不圆度、10°仰角平均极化增益、发射EIRP
MOC1
MOC4

 

针对 MOC4中环境试验，由于定位、通信单元

一般安装于舱内，定位和通信天线一般安装于蒙皮

外，应根据安装位置的不同，开展相应环境鉴定试

验项目，环境试验项目如表 17所示。

中国民用航空局在审查过程中，应根据产品规

范的设备类别明确适用的 CTSO最低性能标准内

容，并参照标准主要修改内容重点开展符合性进行

适航审查；同时，RG类设备在中国及周边区域涉

及 RSMC和 GSMC优先级判定，服务切换设置 0.1°
的切换空间，在此空间内完成切换均可视为符合标

准要求。选择 B1C频点及 GSMC的申请人，建议

在局方审查前完成样机研制，并做好符合性验证摸

底；由于北斗短报文服务相关内容暂未固化，建议

2种北斗用户卡均支持 ,并尽快完成设备短报文入

网测试，固化设计状态。 

5　结　论

本文以 CTSO-2C604标准为基础，针对仅用作

航空器追踪的北斗机载设备中 RNSS定位天线、

RNSS定位单元、RDSS通信单元、RDSS通信天线

对其进行修订，提出 CTSO-2C604a适航要求体系，

并针对上述修订开展仿真，验证关键指标正确性。

在此基础上明确审定要素，并提出符合性验证重点

工作建议，为北斗机载设备研发单位提供研制指导

与适航取证指南。

后续将进一步推进标准应用场景探索，引导工

业方将产品从单一设备向集成式系统扩展，为北斗

民航应用后续阶段以及更高安全等级设备研发奠

定基础，同时推动标准的国际化衔接与引领。

 

表 17    设备环境试验项目

Table 17    Equipment environmental test event

参考DO-160章节[24] 试验项目
定位和

通信单元
定位和

通信天线

4 温度和高度 √ √
5 温度变化 √ √
6 湿度 √ √
7 运行冲击和坠撞安全 √ √
8 振动 √ √
9 爆炸大气 X X
10 防水 √ √
11 流体敏感性 X √
12 砂尘 X √
13 霉菌 X √
14 盐雾 X √
15 磁效应 √ √
16 电源输入 √ X
17 电压尖峰 √ X
18 音频敏感性 √ X
19 感应信号敏感性 √ √
20 射频敏感性 √ √
21 射频能量发射 √ √
22 雷电感应瞬态敏感性 √ √
23 雷电直接效应 X √
24 结冰 X √
25 静电放电 √ √
26 防火及可燃性 X √

　注：“√”为需要进行该项试验；“X”为不需进行该项试验。
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Analysis of airworthiness requirements of Beidou-3 airborne equipment
only used for tracking

MA Zhenyang1，2，ZHOU Zhonghua3，ZHANG Fan1，2，*，WANG Peng1，2，KE Bingqing3

(1.   College of Safety Science and Engineering，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China；

2.   Key Laboratory of Civil Aircraft Airworthiness Technology，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China；

3.   Space Star Technology Co.，Ltd.，Beijing 100094，China)

Abstract： With the opening of Beidou-3 navigation satellite system service, the relevant airworthiness standard
of Beidou-2 cannot meet the requirements of the current application scenarios of airborne equipment, which seriously
restricts  the  application  process  of  Beidou  in  the  field  of  civil  aviation.  It  is  urgent  to  carry  out  the  research  and
formulation of the corresponding standard of Beidou-3. The primary goal of Beidou’s implementation in civil aircraft
is to be “used for aircraft tracking only”. In order to achieve this, the distinction between Beidou-2 and Beidou-3 is
examined,  and  a  proposed  modification  plan  is  presented.  In  order  to  provide  standard  support  for  equipment
development  and  airworthiness  certification,  the  index  revision  scheme  is  put  forward  according  to  the  equipment
configuration, and the approval elements and compliance method suggestions are formed. This is done by taking into
account the airworthiness safety and the application scenario of airborne equipment, combined with industrial practice.
The key parameters  such as  equipment  antenna gain and satellite  visibility  are simulated and analyzed to verify the
correctness of the revised technical indexes.

Keywords： technical standard order；Beidou-3；aircraft tracking；positioning；short messages；airworthiness
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基于数值延拓的日月综合借力 DRO入轨策略

张晨*

(中国科学院 空间应用工程与技术中心 太空应用重点实验室，北京 100094)

摘　　　要：远距离逆行轨道 (DRO) 是地月空间中的一类周期轨道，这类轨道具有长期稳定、

入轨能量低的特点，可作为未来载人月球和载人火星任务的中转站。对于地球至 DRO 的两脉冲入

轨任务，采用日月综合借力 (即同时使用弱稳定边界 (WSB) 和月球借力 (LGA)) 可以最大化入轨质

量，但是这类轨道对初值非常敏感。使用日月综合借力拓展 DRO 入轨脉冲包络，改进构造方法和

提供解析梯度大幅提高多步打靶收敛率，提出 2 层伪弧长延拓方法进一步降低任务总脉冲。数值仿

真采用共振比为 2∶1 的 DRO，脉冲最低解采用“LGA+WSB+2LGA”的飞行模式，飞行时间为

123 天，近地轨道发射脉冲为 3.125 km/s，DRO 入轨脉冲仅为 19.7 m/s。
关　键　词：N 体问题；远距离逆行轨道；弱稳定边界；月球借力；数值延拓
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地月空间蕴藏着巨大的经济和战略价值，如月

球资源开采、广域信息服务、低成本进入深空等，

种类繁多的三体周期轨道将在地月空间开发利用

中发挥重要的作用 [1-2]。远距离逆行轨道 （distant
retrograde orbits, DRO）是地月系统中一类适合长期

稳定停泊的轨道族，自从上世纪 60年代 Hénon[3] 在
三体周期轨道分类时发现该轨道族，DRO已经被研

究了几十年 [4-8]。随着近年来美国多个地月空间任

务的推动，DRO重新得到学术和工程界的关注。例

如 ， 小 行 星 重 定 向 任 务 （asteroid  redirect  mission,
ARM）[9] 计划从小行星上抓取一块巨石并拖至 DRO，

由于 NASA工作重点的转移，2017年该任务被迫取

消。 “阿尔忒弥斯 （Artemis）”的首颗卫星将在

DRO短暂停泊后返回地球 [10]。即将建设的月球轨

道站 （Lunar  Orbital  Platform-Gateway,  LOP-G）也可

在必要的时候转移至 DRO。此外还有学者提出将

DRO轨道作为火星探测的中转站[11]，并从脉冲消耗

等角度分析了这种方案带来的效益。

对于各类采用 DRO的深空探测任务，如何降低

DRO入轨代价成为学者们研究的重要问题，根据借

力模式的不同，地球低轨（low Earth orbit , LEO）至

DRO的转移轨道可分为 4类：直接转移、月球借力

（Lunar gravity assist, LGA）、太阳借力（本文将弱稳

定边界（weak stability boundary, WSB）转移称为“太

阳借力”）和日月综合借力。Weltch等 [12] 在圆型限

制性三体问题（circular restricted three-body problem,
CR3BP）探讨了直接转移和 LGA（含近月脉冲）的

DRO入轨策略，并分析了 DRO入轨相位对速度脉

冲的影响。文献 [13]在 CR3BP模型下计算了 DRO
与 LEO、近直线晕轨道 （near  rectilinear  halo  orbit,
NRHO）、L4 和 L5 附近周期轨道之间的两脉冲转移

轨道，获得了任务时间和速度脉冲的帕累托前沿。

Dawn等 [10] 面向“Artemis-1”猎户座飞船的飞行任

务，设计了采用单次 LGA的 DRO入轨和离轨策

略。直接转移和 LGA的任务时间短（4～20天）但

是速度脉冲高 （200～ 600  m/s），适合载人任务使
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用。对于飞行时间不敏感的无人货运任务，一些学

者提出可采用 WSB或日月综合借力 [14-20] 降低任务

脉冲。文献 [21-22]利用 L1 和 L2 近不变流形设计

了 WSB转移的 DRO入轨策略，流形拼接的主要问

题是难以获得复杂的日月综合借力飞行轨道，因而

发射脉冲和入轨脉冲都较高（地球发射脉冲约 3.20
km/s，DRO入轨脉冲约 89 m/s[21]）。Zhang等[23] 使用

“直接转录+局部优化”探索了 DRO至不同近地轨

道的转移轨道，仿真结果中包含了复杂的日月综合

借力飞行模式，但是求解数量庞大的非线性规划问

题导致计算效率较低，此外彼此孤立的局部收敛解

也不便于理解转移轨道随飞行参数的演化过程。

Scheuerle等 [24] 采用“多步打靶+数值延拓”研究了

地球至 DRO的转移轨道，这类方法具有更高的收

敛解利用效率，仿真表明从简单的“WSB”轨道出

发可以延拓得到敏感的“LGA+WSB”转移轨道，共

振比 3∶1的 DRO入轨脉冲需要约 68 m/s，但是受限

于问题构造方法及数值延拓策略，该研究并没有充

分挖掘日月综合借力的潜力。

本文针对数值最为敏感，但同时借力效果最佳

的日月综合借力 DRO入轨问题展开研究。通过改

进多步打靶问题构造方法和提供解析梯度大幅提

高了算法收敛率，同时提出 2层伪弧长延拓策略进

一步降低任务总脉冲，脉冲最低解的近地轨道发射

脉冲为 3.125 km/s，共振比 2∶1的 DRO入轨脉冲仅

为 19.7 m/s。本文还将日月综合借力轨道进一步细

分成 4种类型，其中“LGA+WSB+NLGA”转移方式

具有最低的任务总脉冲。 

1　动力学模型和状态转移矩阵

P1 P2 P3 Psc

x

y x

µ

1−µ µ
[
−µ，0

]T [
1−µ，0

]T

ms

ρs ωs

t0 = 0 x

对于日-地-月四体系统，地球和月球的偏心率

分别为 0.016 7和 0.054 9，黄白交角仅为 5°。使用

平面双圆限制性四体问题（planar bicircular restricted
four-body problem，PBCR4BP）能够很好的刻画四体

动力学的主要特征。图 1为地月旋转系下 PBCR4BP
示意图，定义地球、月球、太阳、卫星分别表示为

、 、 和 ，使用地-月旋转坐标系描述卫星的

运动，其中坐标系原点位于地-月质心， 轴沿地-月
连线方向由地球指向月球， 轴垂直于 轴。将地-
月质量之和、地-月之间平均距离、地球和月球绕其

公共质心旋转的平均角速度作为单位量，定义

表示地 -月质量参数，则地球和月球质量分别为

和 ，位置分别为 和 。在此

旋转坐标系中，太阳的质量记作 ，太阳到地-月质

心的平均距离为 ，太阳绕地-月系质心以角速度

顺时针旋转，假设在 时刻太阳位于 轴上，则

θs = ωst
[
ρs cos θs,ρs sin θs

]T
太阳相位角 ，太阳的位置为 ，

PBCR4BP的动力学模型如下：ï
ẍ
ÿ

ò
=

 x+2ẏ− (1−µ) (x+µ)
r3

1
− µ (x−1+µ)

r3
2

+as,x

y−2ẋ− (1−µ)y
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1
− µy

r3
2
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（1）

[as,x,as,y]式中： 为太阳引力加速度，表示为
as,x = −

ms

(
x−ρs cos θs

)
r3

3
− ms cos θs

ρ2
s

as,y = −
ms

(
y−ρs sin θs

)
r3

3
− ms sin θs

ρ2
s

（2）

r1 r2 r3其中， 、 和 分别表示卫星到地球、月球和太阳

的距离，可表示为

r1 =
[
(x+µ)2+ y2

]1/2
（3）

r2 =
[
(x+µ−1)2+ y2

]1/2
（4）

r3 =
î(

x−ρs cos θs
)2
+
(
y−ρs sin θs

)2
ó1/2

（5）
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图 1    平面双圆限制性四体模型

Fig. 1    Planar bicircular restricted four-body model
 

φ(x0; t) x0 t0

t

在轨道设计和修正时，经常用到状态转移矩阵

这一概念。定义 为以 为初值，从时间 运

动到 所得到的解，系统的状态转移矩阵表示为

Φ(t0, t) =
∂φ(x0; t)
∂x0

（6）

状态转移矩阵在一阶程度上刻画了初始状态

改变量对终端状态改变量所产生的影响，其动力学

方程表示为

Φ̇
(
t0, t
)
=
∂ f (x)
∂x
Φ(t0, t) = AΦ(t0, t) （7）

Φ(t0, t0) =
∂φ(x0; t0)
∂x0

= I （8）

A y

x Φ

式 (7)中矩阵 的推导参见附录 A。 为状态变

量 和状态转移矩阵 构成的列向量，其动力学方

程表示为

ẏ = F (y)→
ï

ẋ
vec
(
Φ̇
) ò = ï f (x)

vec (AΦ)

ò
（9）
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x
(
t0

)
= x0 Φ

(
t0, t0

)
= I4×4[

t0, t
]

Φ
(
t0, t
)

其中 ，“ vec”为将矩阵变为列向量的算子。以

和 作为积分初值，对式 (9)

在时间区间 进行数值积分即可得到 。
 

2　DRO 和月球轨道站
 

2.1　DRO 族

DRO是圆型限制性三体问题中一类特殊的周

期轨道族，在地月旋转系下围绕月球呈顺时针（逆

行）运动。图 2展示了通过微分修正与数值延拓得

到的 DRO族 ，LU为归一化距离单位 （参见附录

表 C1），不同的颜色用于区分轨道周期。共振比指

月球公转周期与卫星轨道周期之比，具有典型共振

比的周期轨道可保证卫星与地球、月球具有周期性

的几何关系，本文在数值仿真中用到了共振比 2：
1的 DRO（轨道周期约为 14天）。
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图 2    地月系统 DRO族

Fig. 2    DRO family in Earth-Moon system
 

x0
dro y

Pdro σ

xdro (σ)

对于给定周期的 DRO，定义 为 DRO沿 轴

正向穿过地月连线的状态， 为 DRO周期， 为

相位因子 ，则 DRO上任意一点的状态 表

示为®
xdro (σ) = φ

(
x0
dro, t0 = 0; t

)
t = t0+σPdro σ ∈ [0,1)

（10）

φ x0
dro t0 t式中： 表示以 为初始状态，从 到 积分动力学

方程所得到的解。 

2.2　日月综合借力转移轨道

对 于 LEO至 各 类 月 心 轨 道 （如 近 月 轨 道 、

DRO、NRHO等）的转移轨道，采用 WSB转移方式

可以有效降低入轨脉冲。图 3展示了 WSB转移方

式示意图，卫星初始位于近地圆轨道，施加出发脉

冲后首先抵达距地球大约 3～5倍地月距的 WSB。
在这里卫星持续受到太阳引力的影响并不断改变

轨道能量，图中黑色箭头代表引力加速度方向，如

果卫星的远地点恰好位于日地旋转系的 2/4象限，

则太阳的影响等效为一个脉冲，将后半段轨道的近

地点从 LEO无动力 /自由抬升至月球轨道附近，进

而降低了各类月心轨道的入轨脉冲。WSB方式的

缺点在于需要施加较大的发射脉冲（200 km近地圆

轨道需要 3.19～3.20 km/s发射脉冲）才能够抵达

WSB区域。
 
 

太阳影响
等效脉冲

无太阳影响

月球轨道

地球太阳 L1 L2

图 3    WSB转移示意图（日地旋转系）

Fig. 3    Schematic diagram of WSB transfer

(Sun-Earth rotation system)
 

为最大化卫星入轨质量，可以从 2个方面改进

WSB转移方式 ，首先 ，可以在地球发射段添加

LGA以形成“LGA+WSB”转移轨道，月球的作用等

效为一个脉冲，将卫星远地点从 400 000 km无动力

/自由抬升至 WSB。其次，可以在卫星返回地月空

间后再添加若干次 LGA（简写为 NLGA），进一步降

低入轨脉冲。综上，“LGA+WSB+NLGA”方式综合

利用了日月引力的影响，能够最大化 DRO入轨质

量（见图 4），但由于 WSB和 NLGA相互耦合，这类

转移轨道对初值非常敏感。

 
 

WSB

DRO

LGA WSB NLGA

Δvdep

Δvarr

月球

地球

降低入轨脉冲
(抬升近地点)

降低发射脉冲
(抬升远地点)

降低入轨脉冲

图 4    “LGA+WSB+NLGA”的 DRO入轨示意图

Fig. 4    Schematic diagram of “LGA+WSB+NLGA”

transfer from Earth into DRO
  
2.3　DRO 月球轨道站

图 5展示了 DRO月球轨道站支持的载人月球

和火星任务示意图。其中 LEO、月球低轨 （low
Lunar orbit，LLO）和火星低轨（low Mars orbit，LMO）
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都位于引力势阱的谷底，从谷底爬出来就进入了一

望无垠的“引力平原”，在 DRO部署月球轨道站有

3方面优势：首先，DRO具有较高的轨道能级且接

近“引力平原”，除了能支持载人月球任务还能够

方便进入深空；其次，DRO稳定但稳定裕度有限，

维持成本和入轨/离轨成本都相对较低；最后，DRO
位于地月之间，对地月空间其他轨道都具有较好的

可达性。
 
 

DRO月球轨道站

DRO

LEO

LLO
LMO

火星势阱
月球势阱

地球势阱

“引力平原”

图 5    月球轨道站支持的载人月球和火星任务示意图

Fig. 5    Schematic diagram of cislunar orbital station supporting

manned missions to the Moon and Mars
  

3　多步打靶修正和数值延拓
 

3.1　多步打靶修正

N N −1

多体系统复杂的动力学环境使得转移轨道对

初值非常敏感，多步打靶技术可以扩大收敛域并提

高算法的鲁棒性。图 6展示了多步打靶示意图。

整条轨道被 个离散点分割为等间距的 条轨

道段，多步打靶变量表示为

X =
[

z1, z2, · · · , zN , τ1, τN

]T
（11）

z τ1

τN

式中： 为离散点的打靶变量； 为任务起始时刻；

为任务结束时刻。

x定义 为离散点的状态变量，对于通常情况，所

有离散点的打靶变量都等于状态变量：

zn = x0
n =
[
x0

n,y
0
n, ẋ

0
n, ẏ

0
n

]T
(n = 1,2, · · · ,N) （12）

为提高算法的收敛性，设置第 1个离散点的打

靶变量为

z1 = e1 =
[
R,α,β

]T
（13）

R α β式中： 为近地点地心距； 为相位角； 为速度脉冲

比。假设卫星沿切向从地球停泊轨道出发，则第

1个离散点的状态变量表示为

x0
1

(
e1

)
=


Rcos α−µ

Rsin α(
−β
√

(1−µ)/R+R
)

sin α(
β
√

(1−µ)/R−R
)

cos α

 （14）

2,3, · · · ,N −1第 个离散点的打靶变量表示为

zn = x0
n (n = 2,3, · · · ,N −1) （15）

N第 个离散点的打靶变量表示为

zN = eN = [σ,∆V,ω]T （16）

σ ∆V

ω vdro

ω vdro ∆V

xdro (σ) N

式中： 为入轨时刻的 DRO相位； 为入轨脉冲；

为脉冲相位角（定义 为入轨时刻 DRO轨道的

速度矢量， 为 沿顺时针至 转过的角度）。假

设入轨时刻 DRO的状态表示为 ，则第 个离

散点的状态变量为

x0
N

(
eN

)
=



xdro

ydro

ẋdro−∆V
ẋdro cosω− ẏdro sinω√

ẋ2
dro+ ẏ2

dro

ẏdro−∆V
ẋdro sinω+ ẏdro cosω√

ẋ2
dro+ ẏ2

dro


（17）

各段轨道的状态连接约束略有不同，其中第

1段轨道的状态连接约束为

ζ1 = x f
1

(
x0

1

(
e1

)
, τ1, τ2

)
− x0

2 = 0 （18）

2,3, · · · ,N −2第 段轨道的状态连接约束为

ζn = x f
n

(
x0

n, τn, τn+1

)
− x0

n+1 = 0 （19）

N −1第 段轨道的状态连接约束为

ζN−1 = x f
N−1

(
x0

N−1, τN−1, τN

)
− x0

N

(
eN

)
= 0 （20）

第 1个离散点的边界约束为

Ψ1 = R− r∗leo = 0 （21）

r∗leo式中：R 为卫星地心距， 为 LEO轨道地心距。

F (X)综上，多步打靶约束 表示为

F (X) =
[
ζ1,ζ2, · · · ,ζN−1,ψ1

]T
= 0 （22）

 

x
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n
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f

x2
f

ζ1

ζ2

ζn
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图 6    多步打靶示意图

Fig. 6    Schematic diagram of multiple shooting
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DF (X) F (X)定义 为多步打靶约束 的雅可比矩

阵，其详细推导参见附录 B。
4N 4N −3

DF (X)

多步打靶问题共包含 个打靶变量和

个等式约束。当得到雅克比矩阵 ，使用最小

二乘更新方程对打靶变量进行修正，收敛后即可得

到转移轨道，更新方程表示为

Xk+1 = Xk −DF
(

Xk

)T (
DF
(

Xk

)
·

DF
(

Xk

)T
ä−1

F
(

Xk

) （23）

多步打靶的仿真参数（参见附录 C）。多步打靶

收敛后，LEO发射脉冲表示为

∆vdep = (|β| −1)

…
1−µ

R
（24）

DRO入轨脉冲表示为

∆varr = ∆V （25）

∆vall任务总脉冲 表示为

∆vall = (|β| −1)

…
1−µ

R
+∆V （26）

需要说明的是，三维 DRO入轨问题的推导与

之类似，在此不再赘述。 

3.2　伪弧长延拓

最小二乘迭代得到的是在解空间内相互孤立

的离散收敛解，为了提高收敛解的利用效率并进一

步降低任务总脉冲，可以在离散解附近进行局部

延拓。

λ λ = τN ∆λ

λ

∆λ

λ

λ

最简单的数值延拓方法是参数增量法 （见

图 7），通过引入一个具有明确物理含义的辅助参数

（如设置为 DRO入轨时间 ），以 为步长逐

步增加辅助参数 ，在每一个增量步内，采用最小二

乘更新方程进行打靶，其初值取为前一增量步的

解，只要 足够小，就能满足局部收敛条件。参数

增量法的缺点是 可能非单调，如果雅可比矩阵在

转向点附近是奇异或者病态的，参数增量法将会

失效。
 
 

X
F (X, λ)=0

X
k+1

λ
k+1λ

k
λ

Δλ

难以通过
转向点

X
k

图 7    参数增量法延拓

Fig. 7    Parametric incremental continuation
 

另一种数值延拓方法为伪弧长延拓法，如图 8
所示。该方法要求打靶变量比打靶约束多 1维，计

k

Xk

算步骤分成预测和校正 2步。假设第 步打靶变量

的初值为 ，打靶变量下一步的预测值为

Xk+1 = Xk +∆sd （27）

∆s

dk

式中： 为解曲线的延拓弧长，通常设置为常数。

为雅可比矩阵的零空间向量，表示为

dk = ±Null
(
DF
(

Xk

))
（28）

∆s在引入延拓参数 的同时，也增加了一个打靶

约束，使得打靶变量和约束数相等，校正步表示为

F̄
(

Xk+1

)
=

[
F
(

Xk+1

)
(

Xk+1−Xk

)T dk −∆s

]
= 0 （29）

∆s

式（29）存在唯一解，迭代收敛后打靶变量将

沿着解曲线滑动弧长 。校正步的雅可比矩阵

表示为

GF̄
(

Xk+1

)
=

ñ
GF
(

Xk+1

)
dT

k

ô
= 0 （30）

λ ∆s

需要说明的是，伪弧长延拓并不直接对辅助参

数 进行延拓，通过引入延拓弧长 ，有效避免了转

向点附近雅可比矩阵奇异的问题，因而比参数增量

法的稳定性和收敛性更强。

4N 4N −3

对于平面 DRO入轨问题，多步打靶问题包含

打靶变量和 等式约束，还需要增加 2个等

式约束才能使用伪弧长延拓，本文仅对以下 2种情

况进行讨论：

τ1 = τ
∗
1 β = β∗

∆varr

1） 延拓 DRO入轨脉冲。固定 LEO发射时间

和速度脉冲比 ，发射相位自由，通过伪

弧长延拓最小化 DRO入轨脉冲 。

 

X F (X, λ)=0

DF (X
k
, λ

k
)

X
k+1

X
k

d
k

λ
k

(a) 步骤1: 预测

可以通过
转向点
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X
F (X, λ)=0

X
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X
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Δs

λ
k
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(b) 步骤2: 校正

λ

图 8    伪弧长延拓

Fig. 8    Pseudo-arc continuation
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F̄1

(
Xk+1

)
=


F
(

Xk+1

)
(

Xk+1−Xk

)T dk −∆s

τ1−τ∗1
β−β∗

 = 0 （31）

此时打靶变量数和打靶约束数相等，更新方程

表示为

Xk+1 = Xk −DF̄1

(
Xk

)−1 F̄1

(
Xk

)
（32）

τN = τ
∗
N ∆V = ∆V∗

∆vdep

2）延拓 LEO发射脉冲。固定 DRO入轨时间

和入轨脉冲 ，DRO入轨相位自由，

通过伪弧长延拓最小化 LEO发射脉冲 。

F̄2

(
Xk+1

)
=


F
(

Xk+1

)
(

Xk+1−Xk

)T dk −∆s

τN −τ∗N
∆V −∆V∗

 = 0 （33）

此时打靶变量数和打靶约束数相等，更新方程

表示为

Xk+1 = Xk −DF̄2

(
Xk

)−1 F̄2

(
Xk

)
（34）

 

4　数值仿真

本节首先通过多步打靶得到离散的局部收敛

解，再使用伪弧长延拓进一步降低任务总脉冲。多

步打靶的计算流程如下：

θs
(
τN

)
[σ,∆V,ω]T

τN x0
N

1) 随机生成太阳相位角 和 DRO入轨参

数 ，取值范围参见附录 C，获得 DRO入轨

时间 和入轨状态 （见式 (17)）。

x0
N2) 从 出发逆向积分动力学模型，使得卫星先

抵达 WSB再抵达近地点，为了提高计算效率仅保

留近地点小于 50 000 km的解。

3) 使用多步打靶修正转移轨道（见式 (22)和
式 (23)）。

106根据以上流程，随机构造 个 DRO入轨状

态，从 DRO逆向积分先抵达 WSB再抵达近地点的

有 3 658条轨道（仅占初值的 0.36%），计算时间为

226 s。接着使用多步打靶修正转移轨道，表 1展示

了使用解析梯度对收敛率的改进效果，与有限差分

相比，在计算时间类似的情况下，解析梯度将多步

打靶收敛率提高了约 7.6倍。上述仿真采用MATLAB
编程语言和并行计算，计算平台为 64核高性能工

作站，多步打靶最大迭代数为 20，积分器为龙格库

塔 7/8阶变步长方法，编译为 MEX提高积分速度，

积分精度为 1−10。在数值积分过程中，如果卫星地

心距小于地球半径，或者月心距小于月球半径，则

终止计算。

图 9展示了多步打靶收敛解的局部解空间，横

坐标为 LEO发射脉冲，纵坐标为 DRO入轨脉冲，

根据借力方式的不同，图 9可分为 4种转移方式，

红色圆圈为“WSB”，蓝色方块为“LGA+WSB”，绿
色圆点为“WSB+NLGA”，黑色十字为“LGA+WSB+
NLGA”，其中 LGA的判定标准为近月点位于月球

影响球内，WSB的判定标准为远地点位于 3～5倍

地月距。通过分析可得到以下结论：

1） 在“WSB”之前引入单次 LGA能够将发射

脉冲从 3.185 km/s降低至 3.125 km/s，节省约 60 m/s。
2） 在“WSB”之后引入 NLGA能够将 DRO入

轨脉冲从 40 m/s降低至 20 m/s，节省约 20 m/s。
3） 与“WSB”方案相比，“LGA+WSB+NLGA”

方案能够节省约 80 m/s的任务总脉冲。
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图 9    多步打靶收敛解空间

Fig. 9    Solution space of multiple shooting
 

对于复杂的“LGA+WSB+NLGA”转移方式，敏

感的 WSB和 NLGA相互耦合，使得图 9左下区域

（低总脉冲区域）的收敛解非常稀疏，仅增加初值也

很难大幅提升这一区域的收敛解数量。针对这一

问题，本文提出双层伪弧长法进一步探索收敛解附

近的局部解空间，计算流程如下：

1） 固定 DRO入轨脉冲，分别沿正负 2个方向

延拓 LEO发射脉冲（见式 (31)），保存 LEO发射脉

冲最低的解作为下一层延拓的初值。

2） 固定 LEO发射脉冲，分别沿正负 2个方向

延拓 DRO入轨脉冲（见式 (33)），保存 DRO入轨脉

冲最低的解。

需要说明的是，由于事先无法知道正确的延拓

方向，因而每层延拓都沿正负 2个方向分别进行

 

表 1    有限差分和解析梯度的对比

Table 1    Comparison between finite difference and

analytical gradient

名称 收敛数 收敛率/% 计算时间/s

有限差分 309 8.44 18.01

解析梯度 2 361 64.54 20.24
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200次。整个延拓过程耗时 416 s，图 10展示了延

拓后各区间解数量的变化，可以发现在数值延拓

后，低发射脉冲和低入轨脉冲的收敛解在数量上都

获得了大幅提升。图 11展示了数值延拓后的解空

间，其中横轴为飞行时间，纵轴分别为发射脉冲、入

轨脉冲和任务总脉冲，黑色菱形为帕累托前沿，红

色五角星为总脉冲最低的解。延拓后大量收敛解

的 LEO发射脉冲都位于 3.125 km/s附近（图 9则基

本没有），此外当飞行时间为 100天左后时，就已经

出现入轨脉冲仅为 20 m/s左右的解。

下面进一步展示图 11中总脉冲最低解（红色

x y

z

五角星）的延拓过程。图 12展示了第 1层延拓的

飞行轨道，其中灰色细实线为延拓轨道，蓝色粗实

线为 LEO发射脉冲最低的解。图 13展示了第 2层

延拓的飞行轨道，红色粗实线为 DRO入轨脉冲最

低的解。图 14展示了伪弧长延拓的相空间变化轨

迹，其中 轴为 LEO发射脉冲， 轴为 DRO入轨脉

冲， 轴为飞行总时间，图中“蓝色圆圈”为第 1层

延拓初值，“红色方块”为第 1层延拓最优解（也是

第 2层延拓初值），“红色五角星”为第 2层延拓最

优解。可以发现第 1层延拓中转移轨道从蓝色圆

圈滑动到红色方块（LEO发射脉冲逐渐降低），这个

过程与图 12中地月转移段逐渐隆起（近月点逐渐

降低）的过程相对应。在第 2层延拓中转移轨道从

红色方块出发分别沿 2个方向探索，这个过程与图 13

中入轨点在 DRO轨道上滑动的过程相对应。最终

转移轨道采用了“LGA+WSB+2LGA”的飞行方式。

表 2对比了延拓前后转移轨道的参数，可以发
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Fig. 10    Changes in number of orbits after numerical continuation
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Fig. 11    Solution space after numerical continuation
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现通过数值延拓 LEO的发射脉冲降低了 53.2 m/s，
DRO入轨脉冲降低了 21.2 m/s，飞行时间仅增加了

3.35天，其中 LU、VU和 TU分别为归一化的距离、

速度和时间单位，参见附录表 C1。
 
 

表 2    数值延拓前后轨道对比

Table 2    Comparison of orbits before and after numerical

continuation

任务名称 延拓前 延拓后

LEO发射时间/TU −31.944 945 682 3 −32.992 737 946 4

DRO入轨时间/TU −4.422 676 457 9 −4.699 448 716 6

LEO发射位置/LU
[−0.025 926 418 9,
−0.010 152 072 7]

[−0.020 484 378 0,
−0.014 946 105 5]

LEO发射速度/VU
[6.340 104 171 1,
−8.603 190 754 6]

[9.288 605 287 2,
−5.179 229 375 6]

σDRO相位因子 0.071 769 660 2 0.976 618 137 7

LEO发射脉冲/（km·s−1） 3.178 4 3.125 2

DRO入轨脉冲/(km·s−1) 0.040 9 0.019 7

任务总脉冲/(km·s−1) 3.219 4 3.144 9

任务总时间/d 119.669 9 123.022 4
 

最后对比 LEO至 GEO、LLO和 DRO的入轨质

量，从入轨质量的角度解释 DRO更适合作为未来

远深空探测前哨站的原因。假设采用长征 5号运

载火箭，LEO入轨质量 2.5×104 kg，火箭和卫星的比

冲都为 300 s，表 3对比了 3类任务的速度脉冲和剩

余质量。

首先，对比 GEO和 DRO的入轨质量，假设采用

霍曼变轨，LEO至GEO的入轨质量仅为 6.571×103 kg，
尽管 DRO远离地球，DRO却可以达到 GEO入轨质

量的 1.30倍。

其次，对比 LLO和 DRO的入轨质量，假设都采

用日月综合借力，由于 LLO位于月球引力势阱的

谷底，LLO入轨脉冲仅能从直接转移的约 800 m/s
降低至约 650 m/s[16]。DRO入轨脉冲则能从直接

转移的约 600 m/s[12] 降低至约 20 m/s（仅为 LLO入

轨脉冲的 2.5% 至 3%），在飞行时间都为 120天左

右的条件下 ，DRO入轨质量可以达到 LLO的约

1.23倍。 

5　结　论

1） 针对 LEO至 DRO的低能转移问题，通过推

导解析梯度，与有限差分法相比提高了 7.6倍的收

敛率，上述改进同样适用于 LEO至其他地月空间

周期轨道的低能转移问题。

2） 针对敏感的日月综合借力转移方式，提出双

层伪弧长延拓方法，有效提高了多步打靶收敛解的

利用效率，同时进一步降低了任务总脉冲。

3） “LGA+WSB+NLGA”方案仅需 3.125  km/s
的 LEO发射脉冲和约 20 m/s的 DRO入轨脉冲，使

得 DRO最大入轨质量可以达到 GEO的 1.30倍，或

是 LLO的 1.23倍。
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表 3    3 种任务场景对比

Table 3    Comparison between 3 mission scenarios

任务名称 发射脉冲/(km·s−1) 入轨脉冲/(km·s−1) 入轨质量/103 kg

LEO至GEO 2.454 1.477 6.571
LEO至LLO
（综合借力）

3.125 0.650 6.929

LEO至DRO
（综合借力）

3.125 0.019 8.584
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附录 A：动力学模型的雅可比矩阵

A式 (7)中 表示为

A =


0 0 1 0

0 0 0 1

A31 A32 0 2

A41 A42 −2 0

 （A1）
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附录 B：打靶约束的雅可比矩阵

DF (X)图 B1展示了打靶约束的雅可比矩阵

Φn其中， 为状态转移矩阵，此外：
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x f
n

(
x0

n, τn, τn+1

)进一步推导 和 ，第 段轨道内，

单轨道变分示意图如图 B2所示， 的

变分表示为

δx f
n =Φnδx0

n−Φn ẋ0
nδτn+ ẋ f

nδτn+1 （B4）

通过式 (B4)可得
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图 B1    打靶约束的雅可比矩阵示意图

Fig. B1    Jacobian of constraints
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τ1 τN式 (B6)对 和 的梯度表示为
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附录 C：仿真参数

表 C1列出了数值仿真参数。
  

表 C1    数值仿真参数

Table C1    Numerical simulation parameters

名称 数值

太阳质量常数 μs/(km
3·s−2) 132 712 440 017.987 0

地球质量常数 μe/(km
3·s−2) 398 600.432 896 939 2

月球质量常数 μm/(km
3·s−2) 4 902.800 582 147 764

重力加速度 g0/(m·s
−2) 9.806 65

地球平均半径 Re/km 6 378.137

月球平均半径 Rm/km 1 738

LEO地心距约束 r*leo/km 6 578.137

月球影响球半径 rsoi,m/km 66 100

归一化距离/LU 1

归一化时间/TU 1

归一化速度/VU 1

归一化地月质量参数 μ 0.012 151

归一化太阳质量 ms 3.28901e5

归一化太阳距离 ρs 388.811

归一化太阳角速度 ωs −0.925 19

多步打靶离散点 n 20

伪弧长延拓步长 Δs 0.1

DRO入轨太阳相位角 θs(τN) [0,2π)

DRO入轨相位因子 σ [0,1)

DRO入轨脉冲模 ΔV/(m·s−1) [10,100]

DRO入轨脉冲方向角 φ/rad [0,2π)

r0
dro2∶1共振DRO位置初值 /LU [0.808 936 204 186,0,]

v0
dro2∶1共振DRO速度初值 /VU [0,0.515 632 164 331]

　注：1 LU=384 400 km, 1 TU=4.348 113 05 d, 1 VU=1.023 232 81 km/s。
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图 B2    单轨道段变分示意图

Fig. B2    Variation of single track segment schematic diagram
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Low-energy transfer from Earth into DRO with hybrid gravity assist and
numerical continuation

ZHANG Chen*

(Key Laboratory of Space Utilization，Technology and Engineering Center for Space Utilization，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100094，China)

Abstract： Distant  retrograde orbits  (DRO) are  well-known trajectory types in  cislunar  space,  such orbits  have
long-term  stability  and  low  insertion  cost.  In  cislunar  space,  DRO  are  well-known  trajectory  types  with  minimal
insertion costs and long-term stability. A cislunar station deployed on DRO might be expected to deliver a crew to the
moon  or  Mars  for  exploration  missions  in  the  future.  For  low-energy  transfer  from Earth  into  DRO,  the  maximum
delivery mass can be achieved by utilizing a weak stability boundary (WSB) and multiple lunar gravity assist (LGA)
simultaneously, but this kind of transfer is very sensitive to initial values. A novel two-level pseudo-arc continuation
method was proposed to explore local solution space, and this paper aims to improve both computational and transfer
efficiency when leveraging hybrid gravity assist in cislunar space. Additionally, a modified problem description with
an analytical gradient is used to improve multiple shooting efficiency under a bicircular restricted four-body problem.
In the numerical simulation, the minimum cost solution shows “LGA+WSB+2LGA”, where the time of flight is 123
days, the LEO launching cost is 3.125 km/s and the 2:1 DRO insertion maneuver only needs 19.7 m/s.

Keywords： N-body problem；distant retrograde orbits；weak stability boundary；Lunar gravity assist；numerical
continuation
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空中交通 CPS结构特性及韧性评估

王兴隆*，魏奕雯，贺敏
(中国民航大学 空中交通管理学院，天津 300300)

摘　　　要：针对空中交通体系结构复杂、耦合性强、脆弱性高的特点，为缓解因受扰导致的

级联失效现象，对其结构韧性进行研究。建立了空中交通信息物理系统 (CPS) 模型，提出同层度与

层间度、同层介数与层间介数等指标，分析级联失效过程；提出空中交通 CPS 韧性的概念，并采用

定量评估方法对受损能力和恢复能力进行度量；对比不同扰动-恢复策略下的空中交通 CPS 表现，

制定最佳恢复策略，提高受扰时的韧性。以华东地区空中交通 CPS 为例进行分析，结果表明：空中

交通 CPS 网络度分布服从幂率分布，介数服从指数分布；在基于介数度值扰动下，采用介数恢复策

略可以有效提高受扰时空中交通 CPS 的韧性。
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空中交通信息物理系统（cyber physical system，

CPS）是由信息系统与物理系统相互耦合形成的多

维复杂的信息物理系统 [1]。近年来，CPS的理论和

应用逐渐成为交通运输领域研究的热点。原豪男

和郭戈利用 CPS使得车辆能够协同调度以降低成

本 [2]；徐春婕等将 CPS应用于铁路客运站智能机房

监控平台，基于智能服务模型实现故障分析预警 [3]；

Levshun等应用安全 CPS改进了铁路设施基础模

型[4]；Chen等利用车辆 CPS对城市环境进行了短期

交通预测[5]。

空中交通深度融合空中导航系统和地面监视

系统，实现信息识别处理与运行态势感知，符合

CPS的结构特性。对于空中交通 CPS，国内外学者

对 此 研 究 相 对 较 少 。 Chen和 Zhang通 过 集 成

Modelica模型和架构分析设计语言来指定和建模

航空 CPS[6]；Wang和 He建立了华东空域 CPS，对其

影响力节点进行了识别，并对系统抗毁性进行了分

析 [7]；Jeong和 Park基于 CPS对空管系统中的物理

信息网进行了高度集成 [8]；Wang和 Zhao等将 CPS

各模块进行耦合，实现了单元级网络系统 [9]；Roy和

Sridhar基于 CPS建立了空管系统评价模型，用于评

估网络发生故障后时空域系统流量的引响 [10]。以

上研究从 CPS的角度对空中交通系统进行叙述，为

研究空中交通 CPS奠定了基础。

由于空中交通系统的复杂性和耦合性的增加[11]，

使其在面对扰动时更加脆弱。当空中交通网络受

到扰动时，部分节点的失效通过网络中的依赖关系

扩散，从而引发级联失效。近年来，高经东通过分

析空域扇区网络级联失效过程并建立模型，提出

2种优化策略 [12]；Wu等建立了级联失效传播模型，

并结合风险评估的方法对网络出现级联失效时的

鲁棒性进行分析 [13]；刘明学等研究了空中交通 CPS

的级联失效现象，并提出多种策略以缓解级联失效

带来的不利后果[14]。

为缓解级联失效的影响，“韧性”这一概念在研

究交通系统受到破坏时的恢复能力方面有着较好
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的应用 [15]。韧性是指系统在外界干扰下通过减少

初始负面影响，自适应调节使其适应扰动，并最终

从扰动中恢复。杨琦等从公共交通网络韧性出发，

阐述了复杂网络在公共交通韧性领域的研究现

状 [16]；范瀚文等对海上运输关键节点安全韧性因素

进行识别，引入熵权法对指标赋权进行分析 [17]；马

书红等以关中平原城市群为例，分析交通网络应对

攻击时的韧性变化特征 [18]；石宗北等通过研究空中

交通网络下的子图结构在外界扰动下的变化规律，

评估其结构韧性 [19]；Miao等结合复杂网络理论，对

中国航空网络模型进行脆弱性及韧性分析，构建更

高的系统韧性[20]。

上述研究用韧性指标对交通网络进行评估及

优化，但大部分仅从单层网络入手，只能考虑到系

统内部的变化，忽略了网络的多维耦合特征。为更

好地把握空中交通的整体性，本文建立了空中交通

CPS模型，将物理网（航路网）和信息网（扇区网）相

互耦合，对相关韧性指标进行分析，研究空中交通

CPS在度值、介数扰动及恢复下的韧性变化规律，

为优化空中交通 CPS、提高安全效率提供参考。 

1　空中交通 CPS网络
 

1.1　空中交通 CPS构建

CPS是综合计算、网络和物理环境的多维复杂

系统，已有学者通过 CPS对具有耦合关系的系统进行

建模，并进行相关研究 [21]。根据复杂网络理论 [22]，

结合现有空中交通规则 [23] 及管制扇区与航路之间

的关系，可将空中交通系统拓扑为相互耦合的 2层

网络，即空中交通 CPS，该系统是指将计算、网络、

信息元素和物理元素彼此融合交织，目的是促进信

息物理元素的互动和数据敏感的自动决策，为空中

交通系统结构特性及韧性研究提供新的思路。

空中交通 CPS由信息网与物理网耦合而成。

其中，空中交通 CPS结构如图 1(a)所示，信息网为

扇区网，以管制扇区几何中心为节点，以扇区间航

班移交关系为边；物理网为航路网，以航路点为节

点，以 2个航路点之间的航段为边。

扇区网与航路网之间存在着一定的耦合关系，

具体结构如图 1(b)所示。其中，航路网为物理网，

承载着空中交通流的运行，包括航空器在航路网中

沿航段的飞行；扇区网为信息网，承载着信息流的

传递，包括气象因素、管制指挥、交通态势等在信

息网中的传递。在实际运行中，空中交通 CPS通过

地空数据链，将空中交通信息进行感知后与通信相

互融合。扇区管制员接收气象监视台、雷达、ADS-
B等设备监测到的数据，对其进行分析处理，并据

此发送指令至扇区内航空器；飞行员通过反馈相应

指令，改变当前航空器飞行速度、高度、位置等，实

现空域内多架航空器的高效、安全运行。

为方便研究，对空中交通 CPS扇区网做以下

假设：

1） 每个管制扇区只负责管辖在其内运行的

航班。

2） 合并空域中不同高度的扇区 ，视为统一

高度。

3） 将扇区网视为无向网络。

对空中交通 CPS航路网做以下假设：

1） 将机场、导航台和规定报告点等视作航路

点，当导航台与机场位置重合时，仅考虑机场点。

2） 不考虑空域中的临时航线及国际航线，忽略

部分孤立边界航路点。

3） 将航路网视为无向网络。

G = (GC,GP,E)

GC =
{

VC,EC
}

GP =
{

VP,EP
}

VC = {Vi, i = 1,2, · · · ,n} VP = {Vi, i = 1,2, · · · ,m}
EC = {ei j , 0|i， j = 1,

2, · · · ,n} EP =
{

ei j , 0|i, j = 1,2, · · · ,m
}

n m

α n×n

β m×m

将空中交通 CPS表示为集合 ，

为扇区网 ， 为航路网 ，

和 分别为

扇区网和航路网中的节点集合，

和 分别为扇区

网和航路网中连边的集合， 和 分别为扇区网和

航路网中节点个数。用邻接矩阵 （维度为 ）和

（维度为 ）表示扇区网和航路网中的节点层

 

(a) 空中交通CPS结构

(b) 空中交通CPS网络耦合关系
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扇区网 (CPS信息网)

状态
感知

管制
指挥

雷达,

ADS-B,

…

天气,

航路
态势,

…

航路点

航空器
运行
状态

天气 航路
交通
态势

指挥
指令

指挥
指令

指挥
指令

机场a 机场bADS-B ADS-B
…

管制扇区a

…

管制扇区n…

图 1    空中交通 CPS示意图

Fig. 1    Schematic diagram of air traffic CPS
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i j αi j=1

βi j=1 αi j= 0 βi j= 0 E = {γi j , 0|i ∈ VC, j ∈ VP}

i j γi j= 1

γi j= 0

内连接关系，若节点 与 之间存在连边，则 或

；否则， 或 。

表示扇区网中节点与航路网中节点的连边，即层间

连接关系，若扇区 和航路点 相连，则 ，否则

。 

1.2　空中交通 CPS特征参数

空中交通 CPS的扇区网和航路网在复杂网络

的基础上具有特有的领域特征，通过定义以下指

标，将空域扇区特性通过网络层面进行分析，充分

反映空中交通 CPS的结构特性。

1） 度。度是复杂网络常用指标之一，其含义为

与某一节点相连的节点个数，计算公式如下：

Ki=

n∑
i=1

αi j （1）

n αi j i j

i j αi j=1 αi j=0

式中： 为网络中的节点总数； 为节点 和 的连接

情况，当 和 相连，则 ，反之则 。

在空中交通 CPS中，节点的度可以分为同层度

与层间度。同层度表示与一个节点相连的同一层

网络中的节点个数，对于航路网，节点同层度越大，

与该航路点存在航段连接关系的航路点越多，其在

网络中的重要性越强；对于扇区网，节点同层度越

大，则该扇区与越多扇区之间存在航班移交关系。

层间度表示与一个节点相连的不同层网络的节点

个数，航路点的层间度表示对其进行控制指挥的扇

区个数，管制扇区的层间度表示其范围内所辖航路

点个数。节点的度计算公式如下：

Ki=Ki1+Ki2 （2）

Ki1 i Ki2 i式中： 为节点 的同层度； 为节点 的层间度。

P (K) K度累积分布 表示网络中度不小于 的节

点数占网络节点总数的比例，计算公式如下：

P (K)=
∞∑

K′=K

PK′ （3）

PK′ K′式中： 为度分布，表示空域扇区网络中度为 的

节点数占总节点数的比例。

2） 介数。节点的介数表示网络中所有最短路

径中经过该节点的数量比例，计算公式为

Bi=
∑

j,k

n jk (i)
n jk

（4）

n jk j k n jk (i)

j k i

式中： 为节点 和节点 之间最短路径数； 为

节点 和节点 之间最短路径中经过扇区 的数目。

对于空中交通 CPS，其介数同样分为同层介数

与层间介数。同层介数表示同一层网络中所有最

短路径中经过该节点的路径数目占所有最短路径

总数的比例。对于航路网，若任意 2个航路点之间

的多条最短路径都经过某个航路点，则证明该节点

同层介数较大，对应该节点在网络中的信息传输能

力越强；对于扇区网，若多条最短路径交汇于介数

较大的节点，使得该点成为扇区网的中心，则证明

该节点同层介数较大，该扇区对整个扇区网来说具

有更强的信息传输能力。

层间介数表示与一个节点相连的不同层网络

的节点介数。航路点的层间介数表示其经过扇区

的路径数目占所有扇区最短路径数目的比例，扇区

网的层间介数表示其范围内所辖航路点经过扇区

的路径数目占总航路点经过扇区的路径数目的比

例。节点的介数计算公式如下：

Bi=Bi1+Bi2 （5）

Bi1 i Bi2 i式中： 为节点 的同层介数； 为节点 的层间

介数。

B

介数累积分布 P（B）表示网络中介数不小于

节点数占网络节点总数的比例，计算公式如下：

P (B) =
∞∑

B′=B

PB′ （6）

PB′

B′
式中： 为介数分布，表示空域扇区网络中介数为

的节点数占总节点数的比例。 

1.3　空中交通 CPS的级联失效过程

在空中交通 CPS中，扇区网和航路网间存在着

一定的对应关系，即每个管制扇区对扇区网内的多

个航路点进行指挥。当技术故障、恶劣天气等特殊

事件发生时，受影响范围会从单条航段逐渐蔓延至

整个扇区或多个扇区，甚至扩散到整个空域系统，

引起空中交通 CPS级联失效，从而使空域内航班大

量延误或取消，造成严重后果。

一旦发生级联失效，空中交通 CPS可能迅速崩

溃直至瘫痪，如图 2所示，主要经历以下 4个阶段：
  

航路网

扇区网

航路网

扇区网

航路网

扇区网失效

图 2    空中交通 CPS级联失效示意图

Fig. 2    Schematic of cascading failure process of air traffic CPS
 

1） 正常运行。航路网及扇区网均正常运行。

2） 开始失效。网络中部分节点由于特殊事件

发生受到扰动而失效，为保证网络持续运行，若航

路网内某一航路点失效，则将失效航路点内的航班

分配至相邻航路点；若扇区网内某一管制扇区失

效，则将其管制任务分配至相邻扇区，与其相连的

航路点由于空中交通 CPS的耦合特征而失效。

3） 失效扩散。接收了相邻节点分配的管制任
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务或航班后，部分管制扇区和航路点因功能受到影

响而失效，继续将其管制任务和航班分配至相邻节

点；部分节点由于脱离了最大连通子图，与其他节

点失去联系而失效，级联失效在网络中的影响范围

进一步增大。

4） 网络恢复。当网络严重受损几乎瘫痪后，由

于管制员指挥疏通，交通流降低，网络逐渐恢复

正常。

在实际运行过程中，由于级联失效的扩散影响，

可能导致网络迅速瘫痪，使得空中交通系统受损。

因此，对空中交通 CPS采用韧性评估方法对其进行

度量，对比分析不同扰动-恢复过程下的韧性变化，

探寻空中交通 CPS在外界干扰下的最佳恢复策略，

从而提高网络韧性，以及运行效率和安全性。 

2　空中交通 CPS韧性评估
 

2.1　韧性受损及恢复过程

L(t)

为缓解级联失效带来的破坏，引用韧性这一概

念研究空中交通 CPS受到破坏时的恢复能力。将

空中交通 CPS的韧性定义为：在外界干扰下，网络

能够有效应对风险扰动，降低性能损失，并通过自

适应调节快速恢复到原有状态或达到一定的可接

受状态，从而保证系统正常运行的能力。当系统面

临扰动时，根据 Nan和 Sansarini[24] 提出的评估韧性

模型，可将其受损恢复过程分为图 3所示的 4个阶

段，每个阶段分别对应不同的能力。其中，纵坐标

表示当前系统的性能水平，表征性能水平的指

标有网络连通度、延误架次、延误时间等。本文主

要考虑空中交通 CPS的连通性。由于指标存在一

定差异，对其进行归一化处理：
  

系统
性能
水平

t
0

t
d

t
r t

ns扰动
阶段

时间

吸收
能力 适应/恢复能力 恢复能力

L(t)L(t
0
)

预防
阶段

恢复阶段

预测
能力

新的稳定
阶段

A

B

C

D

外界干扰

初始损伤

最大损伤

结束扰动

图 3    系统受损及韧性恢复过程曲线

Fig. 3    Curve of system damage and resilience recovery
 

vi =
ui−umin

umax−umin
i =1,2,3, · · · （7）

vi i ui

i umin umax

式中： 为经归一化处理后的第 个指标； 为性能

水平指标中第 个指标； 和 分别为性能水平

指标中的最小值和最大值。

L [0,1]值经归一化处理后，取值范围在 之间变

L

L

动，系统受扰瘫痪后， 值逐渐减至 0，系统处于稳

定状态时， 值为 1。
t0 < t < td

td < t < tr

td

tr

tr < t < tns

t > tns

第 1阶段（ ）是系统从初始稳定阶段到

扰动事件发生前的预防阶段，该阶段可以反映出系

统的预测能力，即系统在发生扰动前阻止或避免发

生扰动的能力。第 2阶段（ ）是系统受到扰

动后造成失效后的阶段；在该阶段中，系统在 时刻

（A 点 ）受到扰动 ，扰动会对系统产生初步损伤

（B 点），而在损伤持续传播后，扰动会使系统性能

逐步下降直至在 到达最低值（C 点），B 点到 C 点

的曲线是由系统的级联失效所导致。由图 2可以

看出，第 2阶段的周期远小于其他阶段，因此，通常

将 BC 两点之间的过程看作瞬时过程。通过上述表

述，该阶段侧重于系统对扰动事件发生后的吸收能

力。第 3阶段（ ）是系统从最大受损值（C 点）

逐渐恢复到初始状态（即 D 点）下的阶段，该阶段侧

重于系统的适应及恢复能力，在扰动事件发生后，

可以及时恢复，以便系统得到快速改善。第 4阶段

（ ）是系统达到新的稳定状态（D 点），此时系统

的性能水平会处于一个新的稳定状态，由于系统在

恢复过程中可能受到改动，致使恢复后的性能水平

可能不能完全等于初始时的性能水平，在此不做

考虑。 

2.2　韧性评估指标

在空中交通 CPS网络中，可以用以下指标衡量

评估系统在破坏阶段中吸收扰动的能力。

1） 鲁棒性。鲁棒性反映空中交通 CPS受到扰

动时，仍能保持网络稳定、正常运行的能力 [25]。其

定义如下：

R =min {L (t)} (td < t < tns) （8）

L (t) tns

td

R

式中： 为离散函数，其值随时间变化； 为系统

到达新的稳定状态的时刻； 为系统受到外界干扰

开始下降时刻； 可以衡量当空中交通 CPS受扰时

对系统产生的最大的影响。

PDP PRP2）破坏速率 和恢复速率 。破坏速率反

映空中交通 CPS网络受扰后性能损失的快慢程度，

破坏阶段（disruptive phase, DP）曲线的平均斜率即

为该值的大小，其定义如下：

PDP =
1

KDP

∣∣∣∣∣
KDP∑
i=1

L (ti)−L (ti−∆t)
∆t

∣∣∣∣∣ （9）

∆t =tr−td （10）

KDP td < ti < tr

i i L (ti) i

L ∆t

式中： 为扰动阶段（ ）检测到的线段数

量， 为该阶段的第 条线段； 为该阶段第 条线

段上 的值； 为扰动阶段时间变化。

恢复速率表示空中交通 CPS网络扰动消失后
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的恢复快慢程度 ，即系统在恢复阶段 （recovery
phase, RP）的平均斜率，计算公式如下：

PRP =
1

KRP

∣∣∣∣∣
KRP∑
i=1

L (ti)−L (ti−∆t)
∆t

∣∣∣∣∣ （11）

∆t =tns−tr （12）

KRP tr < ti < tns

∆t

式中： 为恢复阶段（ ）检测到的线段数

量； 为恢复阶段时间的变化。

L (t)

3） 性能损失 F。反映空中交通 CPS受扰后引

起的扰动图像与扰动发生前后 曲线围成的区域

的面积，其定义如下：

FDP =
w tr

td

(L (t0)−L (t))dt （13）

t0 L (t0)式中： 为 CPS网络处于初始状态的时刻， 为

CPS网络未受干扰时的初始水平。

4） 单位时间性能损失 T。当空中交通 CPS网

络受外界干扰导致性能损失时，由于破坏事件所引

起的相关状态可能会影响系统受扰时刻，引入单位

时间性能损失。在扰动阶段，其定义如下：

TDP =
1

tr−td

w tr

td

(L (t0)−L (t))dt （14）

tr td式中： 为系统受到最大损伤时刻； 为系统受到外

界干扰开始下降时刻。

在恢复阶段，其定义为

TRP =
1

tns−tr

w tns

tr

[L (t0)−L (t)]dt （15）

tns式中： 为系统结束扰动时刻。

5） 恢复能力 A。当空中交通 CPS网络经历扰

动和恢复后，其新的稳定状态下的性能水平或高或

低于初始性能，定义其恢复能力如下：

A =
∣∣∣∣L (tns)−L (tr)

L (t0)−L (tr)

∣∣∣∣ （16）

L (tr)

L (tns)

式中：   为 CPS网络受到最大损伤时的性能水

平； 为 CPS网络结束扰动时的性能水平。

为更加全面度量韧性过程，定义综合韧性指标

N 表示空中交通 CPS在受到扰动时的韧性，计算公

式如下:

N = f (R,PDP,PRP,T,A) = R
PRP

PDP
T−1A （17）

这一指标能够反映 CPS网络受扰后的系统韧性

水平，当扰动事件发生后，若系统能够有效减小由扰

动带来的偏差，则认为系统有着较好的韧性水平。 

2.3　空中交通 CPS韧性评估过程

空中交通 CPS运行过程较为复杂，在特殊事

件中受到外界影响时将导致网络受损，使整个网

络运行性能下降。为降低由于外界干扰导致的扇

区网络性能下降，通过对失效节点采用适当的恢

复策略使得网络性能得到恢复，从而达到初始正

常水平。采用不同失效-恢复策略对空中交通 CPS
的韧性进行评估，主要分为 4个阶段，其流程如图 4
所示。
 
 

Y

开始

节点数恢复到100%?

按度值大小依次攻击使得失效10%节点
(移除失效节点, 删除失联节点)

预防阶段

扰动阶段
(采用度值、介数2种形式进行扰动)

达到新的稳定状态

N

Y

继续攻击节点

恢复阶段
(根据度值、介数对空中交通CPS进行恢复)

按10%速率对度值从大到小进行恢复

继续恢复节点

N

节点数降低至50%?

图 4    韧性评估流程

Fig. 4    Flow chart of resilience assessment
 

1） 预防阶段。开始时，空中交通 CPS处于正

常运行状态。

2） 扰动阶段。采用度值、介数 2种形式对网络

进行扰动，节点受到扰动会因崩溃而失效。对于扇

区网，设备故障、恶劣天气会导致网络失效；对于航

路网，军事演练、交通态势冲突会导致网络失效。

将所有节点按度值从大到小排序，先攻击度值较大

的节点 ，依次按一定时间间隔 ，使得空中交通

CPS失效 10% 的节点，将失效节点从网络中移除，

再将由于脱离最大连通子图而与网络失去联系的

节点也删除，直至正常运行节点数降低至 50%。

3） 恢复阶段。根据度值、介数对空中交通

CPS进行恢复。根据节点度值大小，从大到小排

序，按 10% 的速率先恢复度值较大的节点。航路网

和扇区网的层内和层间连接关系能够重新建立，空

中交通 CPS性能逐渐稳定。

4） 恢复终止。节点数量恢复到 100%，空中交
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通 CPS恢复至新的稳定状态，可以重新正常运行。

在韧性评估过程中，采用最大连通子图表征网

络的连通性能，计算公式如下：

G = g′/g （18）

g

g′
式中： 为扇区网和航路网在受到扰动前的节点数；

为受到攻击后扇区网或航路网最大连通子图中

的节点数。 

3　实证分析

本文选取华东地区空中交通管理局所辖空域，

建立空中交通 CPS模型。图 5（a）为华东地区空中

交通 CPS航路网，包含 171个航路点和 262条边；

图 5（b）为华东地区空中交通  CPS 扇区网，由 33个

管制扇区和 69条边构成；2层网络相互耦合形成复

杂的多维空中交通 CPS模型。 

3.1　空中交通 CPS网络特性分析

华东地区空中交通 CPS的度累积分布如图 6
所示。度值是表示节点重要性的关键指标，当某一

节点的度值较大时，表明该节点周围有较多节点与

之相连，大多为网络的中心节点，对网络影响较

大。其中，最大度值为 24，最小度值为 1。在图 6中，

空中交通 CPS的度累积分布在双对数坐标下服从

双段幂率分布，随着节点度值的增加，扇区数量开

始递减，当节点度值大于平均度时，扇区数量将会

呈现快速下降的趋势。度分布规律较不均匀，具有

复杂网络所特有的无标度特征。

P (B) = 0.872 5e−40.27B R2 = 0.965 5

华东地区空中交通 CPS的介数累积分布如

图 7所示。网络介数分布呈现指数分布，拟合于

,  。随着扇区节点

度值的增加，扇区数量逐渐减少至 0。介数大的

扇区通常处于整个扇区网的中心位置，很大程度上

影响其他扇区的正常运行情况；介数小的扇区通

常处于整个扇区网的边缘位置，虽然对其他扇区正

常运行影响不是很大，但是在整个扇区网中保证其

正常运行也起着重要的作用，从而保证航班的有效

运行。 

3.2　空中交通 CPS网络韧性性能分析

根据 2.3节中的扰动-恢复规则，对华东地区空

中交通 CPS进行扰动和恢复对比，并运用 2.2节中

韧性相关指标，对该过程中的韧性进行度量。

图 8为不同扰动及恢复策略下扇区网最大连

通子图相对值的变化。图中纵轴数字反映网络性

能指标值的变化，越接近于 1，网络性能越好，越接

近于 0，网络性能越差。可以看出，介数扰动对网络

性能的影响明显强于度值扰动。在 t=2之前，网络

并未受到干扰，处于预防阶段，网络性能水平保持

在初始稳定水平。在 t=2时，网络开始受到外界干

扰，性能开始下降，并在 t=7时下降到最低值。

在扰动阶段，对比图 8（a）、图 8（b）和图 8（c）、

图 8（d），当 t=4时，基于度值扰动的扇区网性能下

降至 0.670 5，在同时刻下，基于介数扰动的扇区网

性能下降至 0.398 8。当 t=7时，性能达到最低值，

其中度值扰动为 0.09，介数扰动为 0.11。可以看

出，介数扰动对扇区网破坏速度较快，但度值扰动

对扇区网破坏较为严重。因此，在实际运行中应先

 

(a) 华东地区空中交通CPS航路网 

(b) 华东地区空中交通CPS扇区网 

航路点 航段

管制扇区 航班移交关系

图 5    华东地区空中交通 CPS模型

Fig. 5    Air traffic CPS model of East China
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保护介数较大的扇区正常运行。

在恢复阶段，对比图 8（a）、图 8（d）和图 8（b）、

图 8（c），当 t=9时，基于介数扰动下的介数恢复上

升至 0.734 1，在同时刻下，基于介数扰动下的度值

恢复上升至 0.672 4。因此，在扰动发生后，介数恢

复效果更好，能以更快的速度使其免受外界干扰，

从而保证扇区网的正常运行。

图 9为不同扰动及恢复策略下航路网最大连

通子图相对值的变化。在扰动阶段，对比图 9（a）、

图 9（b）和图 9（c）、图 9（d），当 t=4时，基于度值扰

动的航路网网性能下降至 0.415 2，在同时刻下，基

于介数扰动下的航路网性能下降至 0.508 8。当

t=7时，性能达到最低值，其中度值扰动为 0.029，介

数扰动为 0.076。可以看出，度值扰动对航路网破

坏速度较快，也较为严重。因此，在实际运行中，应

先保护度值较大的航路正常运行。

在恢复阶段，对比图 9（a）和图 9（b），当 t=9时，

在介数恢复下航路网性能上升至 0.573 1，此时度值

恢复上升至 0.415 2，因此，在扰动发生后，介数恢复

速度较快 ，恢复性能较好。对比图 9（c）和图 9
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（d），在 t=9时，度值恢复速度较快，但结合韧性值

N，总体效果略差于介数恢复。综上，介数恢复能以

更快速度使其免受外界干扰，从而保证航路网正常

运行。

图 10为华东地区空中交通 CPS在不同扰动方

式下的网络性能损失。可以看出，度值扰动对航路

网的影响和破坏最大，使网络性能损失最多；而介

数扰动使扇区网的性能损失最大。

通过对图 8、图 9分析计算，得出华东地区空中

交通 CPS在不同扰动方式下的综合韧性评价值，如

图 11所示。可以看出，对于扇区网，介数扰动下综

合韧性值较小，表现出较差的韧性；对于航路网，度
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值扰动下综合韧性值较小，表现出较差的韧性。韧

性越差，表示易在外界干扰下趋于瘫痪状态。因

此，在实际运行状况下，应先对度值较大的的扇区

网和介数较大的航路网进行保护，避免级联失效引

起的网络整体性能快速降低。

在恢复阶段，由图 9可以看出，在 t=7时，网络性

能开始恢复，并于 t=12时逐渐恢复至初始稳定状

态。对比图 11中 2组柱状图，在度值和介数扰动下，

介数恢复在航路网和扇区网中恢复效果均优于度

值恢复，因此，在实际运行过程中，在扰动发生后采取

介数恢复能够快速恢复网络状态，使其正常运行。 

4　结　论

1） 构建空中交通 CPS网络模型，分析扇区网

与航路网之间的耦合关系，在复杂网络的基础上定

义相关特征参数，分析在网络耦合依赖影响下的

CPS网络级联失效过程。

2） 结合韧性概念，分析空中交通 CPS受扰动

后其性能下降和恢复的阶段性过程，定义综合韧性

值，并采用不同扰动 -恢复策略对网络韧性进行

评估。

3） 以华东地区空域为例进行实证分析，结果表

明，华东地区空中交通 CPS度服从双段幂率分布，

介数服从指数分布；在扰动阶段，介数扰动对扇区

网影响较大，而度值扰动对航路网破坏更严重；在

恢复阶段，不同扰动方式下介数恢复效果均最好，

使扇区网和航路网最快恢复至新的稳定状态。

在后期的研究中，将考虑在级联失效情况影响

下，空中交通 CPS网络该如何进一步提升其韧性及

应对特殊事件的能力。
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Structural characteristics and resilience evaluation of air traffic CPS
WANG Xinglong*，WEI Yiwen，HE Min
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Abstract： An air traffic network is a multi-dimensional complex system, which becomes vulnerable due to the
coupling  relationship  when  disturbed.  This  research  examines  the  structural  resilience  of  the  system to  mitigate  the
cascading failures caused by disturbance. An air traffic cyber physical system (CPS) model is developed. The relevant
indicators  such  as  the  intra-layer  degree  and  inter-layer  degree,  and  intra-layer  betweenness  and  inter-layer
betweenness  are  defined,  and  the  cascading  failure  process  is  analyzed.  The  resilience  of  air  traffic  CPS  is  then
proposed,  and a  quantitative assessment  method is  used to  measure the system’s disturbance response and recovery
capabilities.  The  performance  of  the  air  traffic  CPS  is  compared  under  different  perturbation-recovery  strategies  to
improve its resilience when perturbed. The results show that the air traffic CPS network degree follows a power law
distribution  while  the  betweenness  follows an  exponential  distribution.  For  both  perturbation  methods,  betweenness
recovery leads to fastest recovery of air traffic CPS performance.

Keywords： cyber  physical  system； cascading  failure； sector  network； air  route  network； air  traffic  CPS
resilience
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基于模型预测控制算法的精确着舰控制方法

万兵，苏析超*，汪节，韩维，李常久
(海军航空大学，烟台 264001)

摘　　　要：针对舰载机着舰过程中的航母运动、舰尾流扰动等影响，提出一种基于模型预测

控制-线性二次型高斯 (MPC-LQG) 算法的精确着舰控制方法，开展飞机纵向通道的精确着舰控制研

究。对飞机纵向动力学、舰尾流、航母运动、轨迹跟踪等，进行建模和分析。对 MPC-LQG 算法进

行融合，以实现轨迹跟踪控制，核心思想是：模型预测控制进行航母运动补偿；设计全维状态观

测，实现全状态反馈，以实现最优着舰控制。对不同的着舰情况和初始条件进行算法仿真，并与其

他算法进行仿真比较。仿真结果表明，所提方法的轨迹跟踪效果很好，高度偏差 0.1～0.2 m；相比

传统着舰控制，所提方法动态响应快、着舰精度高。
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舰载机在进场末段截获并进入着舰进近窗（锁

定下滑道和对准斜甲板中线）后进行下滑着舰飞

行。假如航母运动与舰尾流影响不大，舰-机速度

恒定情况下，着舰过程则为 2个位动平台遭遇问

题，该过程几乎无侧向运动且容易操控，而纵向运

动则是在给定飞机配平的平衡点下由比例引导+反

馈控制则可完成着舰[1-3]。然而，实际中航母随机运

动和舰尾流强烈扰动是不可避免的，因此，本文着

重研究舰载机着舰纵向轨迹精确跟踪控制。

目前，着舰引导技术已经历了数次迭代发展：

由仪表引导（instrument landing system, ILS）到微波

引 导 （microwave  landing  system,  MLS）， 再 到 基 于

GPS的联合精确进近和着陆系统 （joint  precision

approach and landing system, JPALS）[3-4]，以及舰载机

自主感知引导着舰 [5-6]。全自动着舰引导控制系统

(automatic carrier landing system, ACLS)包含着舰引

导和着舰控制 2个部分，本文重点是对着舰控制方

法进行研究。

飞行控制技术的发展，从基于经典控制理论的

逐环闭合设计到现代控制技术的增益矩阵综合设

计，再到基于模型辨识、控制律组合设计等智能控

制方法的演化，整个控制理论越来越成熟 [7]。然而，

对于舰载机着舰控制问题，理想引导下滑道是明确

的，但航母动平台和舰尾流干扰是必须面对的问

题，一个是甲板运动补偿，另一个是干扰的抑制 [8]。

目前，着舰控制方面进行了大量的研究。

经典比例积分微分 (proportional  integral  deri-

vative, PID)控制技术方面，文献 [9-10]提出改进鸽

群优化方法对着舰控制器的多环 PID控制参数进

行寻优。

现代控制技术方面，针对不确定性尾流影响，

Zhu和 Yang[11] 提出一种自适应滑模反演控制方法，

来抑制舰尾流对着舰飞行轨迹的影响，其干扰抑制

效果比较好。理论上滑模控制抗干扰能力强，但仿

真发现其控制抖振现象比较明显 ，不利于实际

应用。

针对航母运动补偿问题，Wang等 [12] 提出一种

带有附加项的模型预测控制（model predictive control，
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MPC）算法，该方法基于纵向着舰点的预测，建立着

舰风险模型，将甲板运动预测也纳入控制系统中，

实现航母运动补偿控制。

Koo等 [13] 设计了一种考虑航母甲板运动的

MPC自动着舰控制系统，通过设计模型预测控制

器，在一定时间范围内获得着舰控制的最优引导

律。在智能控制领域内，张杨等 [14-15] 提出自适应反

演控制方法，解决干扰影响下模型参数不确定性的

控制问题。此外，自适应模糊控制、H∞鲁棒控制等

方法也用于舰尾流抑制[16-17]。

改变作动器执行方式也有较多探索，如基于

多操纵面的控制分配，实现直接力 /力矩控制着

舰 [18-19]，通过直接舵面分配，将姿态运动和位置运

动解耦 ，提高着舰轨迹控制精度和系统响应速

度 [20-21]。此外，推力矢量控制技术也是提高“低动

压”下控制性能的有效方法。但是这些着舰控制

方法对飞机模型重构、操纵面控制分配提出新的

要求 [22]。

鉴于此，本文综合 MPC算法和线性二次型高

斯（linear quadratic Gaussian，LQG）现代控制技术[23-24]，

开展甲板运动和舰尾流影响下的着舰控制研究。

MPC算法能够将先验信息引入到当前的控制律设

计中，能够有效地处理轨迹跟踪过程中的控制饱和

问题。

LQG则是一种综合设计方法，基于卡尔曼滤波

的全维状态观测的 LQR最优控制技术来实现。本

文对舰尾流扰动抑制，采用前馈控制方法进行补偿

抵消，原因是舰尾流是关于航母运动和自然风场的

函数，对于给定海况和航母运动，这种固连于航母

尾部的空间扰动风场可以用解析函数来描述。因

此，对舰尾流的前馈补偿，将其等效为随舰-机相对

位置的附加迎角扰动，将其作为扰动输入，故可以

在控制上进行抵消补偿。 

1　舰载机着舰模型
 

1.1　飞机纵向运动模型

着舰运动为非线性模型，由上面分析，可将其

简化为围绕进入着舰窗口的配平状态下小扰动线

性模型，忽略横航向通道的耦合影响，其舰载机着

舰过程如图 1所示。数学模型为
ẋ = AM x+BMu+EMαg

x = [∆v/V0,∆α,∆θ,∆q,∆h/V0]T

u = [∆δe,∆δLef ,∆δT]T

（1）

∆v、∆α、∆θ、∆q和∆h式中：   分别表示舰载机相对

于配平状态点的增量的归一化速度、迎角、俯仰

∆δe、∆δLef和∆δT

αg

角、俯仰角速度和高度； 分别为升

降舵偏角、前缘襟翼偏角和油门控制输入相对于标

称状态的偏差； 为垂直风扰动引起的迎角增量，

也称为舰尾流对着舰影响。 

1.2　甲板运动及理想着舰点

在典型海况下，航母在涌浪作用下会产生六自

由度运动，但比较重要的是纵摇、横摇、航向及垂

荡运动，其模型可描述为
θS = [0.5sin(0.6t) + 0.3sin(0.63t) + 0.25]

/
57.3

ϕS = [2.5sin(0.5t) + 3sin(0.52t) + 0.5]
/

57.3

ψS = [0.25sin(0.7t) + 0.5sin(0.1t)]
/

57.3

ZS = [4sin(0.6t) + sin(0.2t)]×0.304 8

（2）

θS ϕS ψS ZS式中 :  、 、 及 分别为相对于航母重心的纵

摇角、横摇角、航向角及垂荡位移的变化情况。甲

板运动形式通常由白噪声信息来模拟，60 s内运动

信息如图 2所示。

舰载机理想着舰点（ideal touchdown point，ITP）
位于着舰中跑道中线 2、3道拦阻索中间，根据航母

运动及着舰点与重心相对关系，如图 3所示，ITP运

动描述如下：
∆LITP/S = −ZS sinθS

∆YITP/S = ZS sinϕS

∆ZITP/S = ZS−LITP/S sinθS−YITP/S sinϕS

（3）

∆LITP/S ∆YITP/S ∆ZITP/S式中： 、 、 分别为由于图 3中甲

板运动影响，母舰重心与 ITP纵向、横向、垂向偏

差变化情况，式中描述了甲板运动所引起的运动模

型。图 4则对 ITP随时间变化进行了模拟。 

1.3　着舰引导轨迹设计

Va/e Vs/e Va/s

he

∆T

A0B0

AB A0B0

由于航母甲板运动，舰载机着舰过程的实际航

迹如图 5(a)所示，其中 、 、 分别为飞机、

航母相对大地坐标系的速度和飞机相对于航母的

速度。图 5(b)中，A 点表示舰载机当前时刻所处的

位置， 为舰载机当前时刻距离理想位置 A0 的高度

偏差 ， B0 为 时刻后舰载机的期望位置 ，弧线

为通过甲板运动预测获得的 ITP轨迹，弧线

为弧线 经平移后得到的参考轨迹。弧线

 

减速或下降高度

着舰进近窗
转入着舰航线

图 1    由进近窗进入下滑着舰阶段

Fig. 1    Transition from approach phase into glide landing phase
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AB γ0

Va/itd Pa/itd A0B0

为机舰相对运动的理想下滑道（下滑角为 ，飞

机相对着舰点速度 、位置 ）。弧线

为飞机根据甲板运动预测的引导轨迹，其会随甲

板运动变化进行预测调整，作为飞机的轨迹跟踪

指令。

本文需要专门设计跟踪指令轨迹 (引导轨

迹 )，如图 5(b)中的红色弧线 AB0。原因是如果直

接采用弧线 A0B0 作为引导轨迹，那么在控制初始

阶段，高度指令与实际高度的偏差会很大（线段

AA0），这么大的初始误差会让预测控制的指标函

数过大，也让指标函数中初始响应的信息占比过

大，也会让控制器的增益在初始阶段增益过大，稳

AB0 ht = hel1/

(l1+ l2)

定性下降。引导轨迹 (弧 )上的点满足

关系式，其中，ht 表示跟踪理想轨迹的高度

误差修正指令，he 表示因为甲板运动导致的理想

高度变化补偿指令。此时，引导轨迹中就同时包

含了理想轨迹的形状信息及当前高度误差的修正

信息。

Kα Kβ

AB0 AB

为提高跟踪指令轨迹在不同条件下的适应能

力，引入了调节因子 和 ，设计跟踪指令轨迹

（弧线 ）相对于 的高度差为

∆h = Kαhs+Kβhe
l1

l1+ l2
（4）

Kα Kβ当 和 的取值均为 1时，引导轨迹如图 5中
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(a) 纵摇角的运动信息模拟 (b) 模摇角的运动信息模拟

(c) 航向角的运动信息模拟 (d) 垂荡位移的运动信息模拟

图 2    甲板运动信息的模拟

Fig. 2    Simulation of deck motion information

 

沉降运动
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ZS
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ϕS xS
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zS

图 3    甲板运动信息的模拟

Fig. 3    Simulation of deck motion data

第 4 期 万兵，等：基于模型预测控制算法的精确着舰控制方法 1199



AB0的弧线 所示。
 

1.4　舰尾流场模型

依据军用规范 MIL-F-8785C[25]，舰尾流场可以

视作随机自由大气扰流、舰尾流稳态分量、周期性

分量及随机扰动分量 4部分的合成，即
ug = u1+u2+u3+u4

vg = v1+ v4

wg = w1+w2+w3+w4

（5）

ug、vg和wg式中： 分别为舰尾流的水平纵向分量、

水平横向分量和垂直分量；下标 1、 2、 3、 4分别表

示随机自由大气扰流，舰尾流的稳态分量，周期性

分量及随机扰动分量。
 

2　MPC-LQG 轨迹精确跟踪算法
 

2.1　LQG 跟踪控制模型

假设系统状方程、测量方态程和输出方程为
ẋ(t) = Ax(t)+Buu(t)+Bww(t)

y(t) = Cy x(t)+ v(t)

z(t) = Czx(t)

Bww(t) = EMαg

（6）

x(t) u(t) w(t)

y(t) z(t)

αg

v(t)

A Bu Cy EM

式中： 为状态变量； 为系统输入； 为舰尾

流扰动 (见 1.4节 )； 为测量输出； 为系统输

出，表示舰载机飞行轨迹； 为尾流变化等效迎角；

表示测量噪声，为零均值高斯白噪声。这是由

于飞机反馈信号的量测噪声一般具有平稳随机性

质，与白噪声信号很相似。 ,  ,  ,  分别为状

态，输入，输出，扰流转换矩阵。

zc(t)

e(t)

设理想输出 为飞机理想飞行轨迹，那么跟

踪误差 可表示为

e(t) = zc(t)− z(t) （7）

J

LQG跟踪控制是最优控制的改进，方法是通过

搜索输入变量序列，使得性能指标函数 最小。为

确保系统在较少控制输入能量下能够稳定跟踪输

出，指标函数选取为

J =
1
2

w tf

t0

[eT(t)Qe(t)+uT(t)Ru(t)]dt+
1
2

eT(tf)Qfe(tf)

（8）

Q Qf R式中： 、 和 为时变的加权矩阵，方便计算时间

 

0 10 20 30 40 50 60
−0.4

−0.3

−0.2

−0.1

0

0.1

0.2

t/s

ΔX
IT

P
/S
/m

0 10 20 30 40 50 60

−2

−1

0

1

2

t/s

ΔY
IT

P
/S
/m

0 10 20 30 40 50 60

t/s

−1.5

−1

−0.5

0

0.5

ΔZ
IT

P
/S
/m

(a) 纵向变化
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图 4    ITP的纵向、侧向及高度变化

Fig. 4    Longitudinal, lateral and height variations of ITP
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(b) 引导轨迹设计示意图

图 5    着舰引导轨迹设计示意图

Fig. 5    Schematic diagram of guidance trajectory design
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e(t) u(t)

e(tf) Q Qf R
e(tf)

片断范围内跟踪误差量 、输入量 和终端误差

的控制指标值； 、 为半正定矩阵； 为正定

矩阵； 为终端跟踪误差。

J

λT(t) = [λ1(t),λ2(t), · · · ,λn(t)] J

由于 为一个满足系统状态方程的条件极值问

题，对于此类问题求解，可引入待定的 Lagrange乘
子向量 将 指标函数进行

松弛。可得到如下增广的性能指标问题：

JA目标 ：

min JA =
1
2

w tf

t0

[eT(t)Qe(t)+uT(t)Ru(t)]dt+
w tf

t0

λT(t)[Ax(t)+Buu(t)− ẋ(t)]dt+
1
2

eT(t)Qfe(t)

s.t.

®
ẋ(t) = Ax(t)+Buu(t)+EMαg

xmin(t) ⩽ x(t) ⩽ xmax(t), umin(t) ⩽ u(t) ⩽ umax(t)

（9）

u式中：LQ跟踪控制输入 的求解为

u(t) = −R−1 BT
u [P(t)x(t)− g(t)] （10）

P(t) g(t)式中： 、 分别为式 (11)、式 (12)的 Riccati方
程的解，其终端条件由式 (13)和式 (14)表示：

Ṗ(t) = −P(t)A− ATP(t)+ P(t)Bu R−1 BT
u P(t)−CT

z QCz

（11）

ġ(t) = [P(t)Bu R−1 BT
u − AT]g(t)−CT

z Qzc(t) （12）

P(tf) = CT
z QfCz （13）

g(tf) = CT
z Qf zc(t) （14）

综合式 (10)～式 (14)，便可实现给定时间窗口

内的时变 LQG跟踪控制。 

2.2　MPC 预测流程

MPC预测序列是基于甲板运动和舰尾流预测

信息实现的，如图 6所示。
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··
·
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图 6    MPC算法的时间序列图

Fig. 6    Time series diagram of MPC algorithm
 

xe (t) t

x∗ (t) t

Π (n) Λn = [t0+nδ, t0+nδ+T ]

x (t0+nδ) = x∗ (t0+nδ) Λn

xn
e (t) Π (n)

[t0+nδ, t0+nδ+T ]

Υ (n) uopt (t0+nδ)

图 6中符号及工作过程如下： 为 时刻系统

期望的状态； 为 时刻系统的实际状态；控制

，在区间 内，由初始条

件 及 区 间 内 的 期 望 轨 迹

，采用式 (1)来求解 ，经过控制 计算可

获得 时间段内的最优控制律。

控制量 ，以 作为实际控制输入 ，

x∗ (t0+nδ) [t0+nδ, t0+ (n + 1)δ]

x∗ (t0+ (n+1)δ)

Υ (n)

为初始条件，在 时间

区 间 内 采 用 式 (9)求 解 ； 控 制 量

可实时模拟舰尾流及输出量测噪声等扰动对

着舰控制影响。 

2.3　MPC-LQG 精确跟踪控制算法

Λn1） LQG求解策略。对于给定时间窗 ，时变

LQG跟踪控制的关键是对 Riccati方程求解，而其

求解效率和精度则直接影响算法的性能与控制精

度，且会降低后续 MPC预测控制效果。本文采用

精细积分方法[23] 进行精确求解。

p

2） 基于自回归 (autoregression, AR)预测算法进

行甲板运动预测。着舰引导控制时，应提前获得甲

板运动的预测信息。为提高算法效率，本文采用

阶 AR预测算法对甲板运动进行预测，AR预测模

型简写为[3]

ξt = a1ξt−1+a2ξt−2+ · · ·+apξt−p+ςt （15）

ξt−i|i = 0,1,2, · · · , p ξ

ai|i = 1, · · · , p ςt N

ai

Zcost

式中 ： 为待预测变量 的历史数

据； 为待定参数； 为白噪声。基于 个

历史数据采用最小二乘法对待定参数 进行最优估

计，以使目标函数最小化，记为 ：®
Zcost = (ξN − AN âN)T (ξN − AN âN)

âN =
(

AT
N AN

)−1 AT
NξN

（16）

lAR预测算法通过式 (17)对未来的 个数据进行

预测。

ξ̂N+l =



p∑
j=1

â jξN+l− jl = 1

l∑
j=1

â jξN+l− j+

p∑
j=l+1

â jξ̂N+l− jl < l ⩽ p

p∑
j=1

â jξ̂N+l− jl > p

（17）

3） 终端条件判定。飞机在 LQG控制下跟踪

MPC预测的引导轨迹，机舰下滑道如图 7所示，满

足飞机通过安全通过舰尾，且在相对 ITP位置近似

为 0等条件时，判定为轨迹终端条件：®∥∥Pa/itd

∥∥ ⩽ ε ε > 0

Pa/s(x) > Pr/s(x)
（18）
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图 7    轨迹跟踪着舰终端示意图

Fig. 7    Schematic diagram of landing terminal for

trajectory tracking
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Pa/itd Pa/s Pr/s

Os xsyszs

∗(x) Pa/s(x) ε

∆t

式中： 为飞机相对 ITP位置； 、 分别为飞

机 、舰尾相对航母牵连坐标系 的位置 ；

（如 ）为位置在 x 方向数值 ， 为非常小

量，其大小正比于仿真步长 。

uopt(t0+nδ)

4） 精确跟踪算法步骤。在 MPC预测时窗内，

由 AR预测算法对甲板/ITP运动进行在线估计，并

将 ITP预测信息加入到着舰跟踪指令轨迹中，后采

用精细积分法求解该时窗内时变 LQG问题的控制

输入 ，进行系统方程的下一步迭代计算，

x∗(t0+ (n+1)δ)得到下一时间的系统状态 。

δ

此时，MPC预测时窗后移一个时间步，以上面

系统状态作为初始状态，重复上述 LQG计算过程。

通过一步步时间窗移动，直至满足轨迹终止条件结

束着舰精确跟踪过程。MPC-LQG跟踪控制算法的

流程如图 8所示。需要说明的是，算法设计过程中，

仿真步长 的选择应尽可能小，否则跟踪控制算法

误差会很大，但是步长选取过小，算法效率下降导

致引起计算延时。因此，迭代计算时应选择合适步长。
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图 8    跟踪控制算法流程

Fig. 8    Flow of tracking control algorithm
 
 

3　仿真实验
 

3.1　初始条件设置

h0 γc =−3.5◦ α0

hc = h0+
r ∣∣Va/s

∣∣sin(γc)dt

AM,BM,EM

基本着舰参数：航母速度为 15.4 m/s，舰载机地

速为 70 m/s，初始位置距 ITP为  1 386 m，相对高度

=85 m，基准下滑角 ，参考迎角 =8.3°，
可知参考高度 。纵向运动

小扰动模型 参考文献 [12]，飞机作动器

的操控量的配平值及约束范围，如表 1所示。

实验环境为典型海况，甲板运动和舰尾流扰动

参照 1.1节着舰模型。舰尾流扰动模型参考文献 [3]

和军用规范 MIL-F-8785C[25]，着舰中飞机所受舰尾

流相对大地坐标系的模拟结果如图 9所示，模拟结

果基于上面仿真基本参数在中度海况时完成。在

控制器跟踪仿真中，全程加载舰尾流扰动到飞机速

度，以此检验控制算法抑制舰尾流扰动影响。 

3.2　实验结果与分析

基于 3.1节初始条件，采用 MPC-LQG精确跟

踪算法对着舰纵向控制进行仿真。

Λ图 10为仿真中 MPC滚动预测的时间窗 设定

为 1.5 s，迭代步长为 0.01 s，在着舰前 15 s引入甲板/ITP
运动的 AR估计与补偿模块，舰尾流及量测噪声也

嵌入到迭代算法。着舰跟踪控制效果如图 10所

示，图 10（a）为高度跟踪期望航迹情况，其中绿线

为 ITP运动情况，在引入 ITP运动信息后偏离基准

高度的变化情况。可以看出，本文算法对 ITP运动

的轨迹跟踪效果显著，能够精准跟踪甲板运动，可

以满足甲板运动的频率响应要求，触舰时跟踪误差

 

表 1    操纵量约束情况

Table 1    Constraints of carrier aircraft control system

控制变量 变量范围/(°) 配平值/(°) 速率范围/（（゜）·s−1）

δe [−24, 10.5] −11.9 40

δLef [−3, 33] +17.6 15

δT [0, 57.3] 14.6 32
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∆htrack/ tan3.5 ± ±

小约为 0.1～0.2 m，是跟踪的相角滞后导引的。如

果以该跟踪误差触舰 ，着舰点与 ITP的散布值

，其范围为 1.63～ 4.08，显然该触舰

范围仍在第 2道和第 3道拦阻锁之间，着舰效果显

著。同样，引入甲板运动补偿时，系统初始偏差较

大，但控制算法能迅速跟踪上 ITP运动补偿控制

指令。

∆δT

着舰控制中，其他状态量、控制输入量的变量

如图 11所示，从仿真结果看，控制输入量为小扰动

量基本没有突破操纵量约束边界，状态变量同样也

为小扰动量，其中除发动机推力输入 在甲板运

动补偿后出现了边界输入。加入甲板运动补偿，使

得与原始跟踪指令发生较大偏差，系统想要快速跟

踪则需要较快的推力改变。从仿真结果看，本文算

法可精确地跟踪甲板运动时的引导轨迹。
 

3.3　不同条件的仿真分析 

3.3.1　不同初始高度的仿真比较与分析

进入下滑道时，飞机与航母距离相同的情况

下，其距离为 1 065 m，实验一开始便引入甲板运动

信息，研究不同初始高度的控制效果，其他参数设

置同 3.1节。

仿真时全程引入甲板运动预测，其 MPC-LQG

轨迹跟踪控制效果如图 12所示，可以看出，对于不

同初始高度条件，本文方法均可以较好地跟踪理想

引导轨迹，实现精准着舰控制。对于初始高度偏差

不太情况下，MPC-LQG能够在 2～3 s完成偏差修

正，然后精准跟踪甲板运动。从图中的跟踪情况

看，不同初始高度的跟踪曲线在修正后几乎贴合在

一块，即初始高度偏差对最终着舰跟踪控制几乎没

有影响。 

3.3.2　不同方法的比较与分析

本文方法与传统 LQG、极点配置控制方法进

行着舰控制比较，仿真条件如 3.3.1节，初始高度选

择为 60 m，实验同样直接加入甲板运动信息，2种

方法的着舰轨迹和下滑道跟踪误差随时间变化情

 

0 5 10 15 20
−2

−1

0

1

2

3

−2.0

−1.5

−1.0

−0.5

0

0.5

1.0

1.5

−3

−2

−1

0

1

2

u
g
/(

m
·s

−1
)

t/s

0 5 10 15 20

t/s

0 5 10 15 20

t/s

v
g
/(

m
·s

−1
)

w
g
/(

m
·s

−1
)

图 9    舰载机着舰中受到的舰尾流干扰

Fig. 9    Carrier wake interference to aircraft in landing
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况，如图 13所示。从图 13可以看出，增加运动信

息预测的补偿控制比不增加运动预测的控制，指令

跟踪效果更好。从图 13 (a)可以看出，3种方法在

初始偏差、引入甲板运动信息后，表现出跟踪超调
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图 11    着舰过程相关变量变化情况

Fig. 11    Changes in state and input quantities during landing process
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与振荡，显然 MPC方法的响应速度、超调量均好于

未增加甲板运动预测的 LQG控制、极点配置方

法。本文典型海况下甲板运动的主体角频率是

0.4～0.6 rad/s[26]，属于一个中低频指令，甲板运动信

息的加入可以理解为引入了一个阶跃输入信号。

从图 13(b)可看出，MPC方法对高度跟踪误差的响

应情况除一开始有一个大的偏差外，总体上要优于

其他 2种方法。其原因是控制律当中增加的运动

预测信息，可理解为在控制系统中引入了速度反

馈，预先考虑到下一步的指令信息。此外，到了着

舰末段，本文方法的跟踪误差约 0.15 m，即触舰点

在理想点后 2.4 m，处于第 2道和第 3道拦阻索范围

内，而 LQG方法触舰点在理想点后 11.4 m，在第

3道和第 4道拦阻索之间，着舰品质不如本文方法。

造成上述现象的原因如下：① MPC-LQG算法

加入了预测信息，所以，系统的整体带宽显著增加，

提高了系统反应的快速性和精确性；②MPC-LQG
算法采用了迭代优化的方法，充分考虑了当前和未

来一段时间的情况，而传统 LQG算法在无限时间

内优化，极点配置在反馈控制过程中甲板随机运动

的跟踪效果不佳，相比这 2种算法， MPC-LQG算法

的抗干扰性和鲁棒性会明显提高。

本文航母运动预测是由 AR预测算法完成的，

基于滚动更新方式通过历史数据的自回归方法预

测未来几秒内运动信息，预测信息较为精准，为着

舰控制器预先给出的控制律应该考虑的未知量，较

好地提高了对甲板运动的补偿效果。 

4　结　论

本文基于 MPC-LQG算法对舰载机着舰的纵向

运动进行了轨迹跟踪控制研究，着舰模型中考虑了

甲板运动、舰尾流影响，对某舰载机典型操纵模式

进行了着舰控制仿真研究，结论如下：

1） 本文方法可较好地完成贴近真实环境下的

着舰轨迹跟踪控制，触舰时跟踪高度偏低 0.1～0.2 m，

即触舰点在理想点之后 1.6～3.3 m，处于第 2道和

第 3道拦阻索之间，预测控制由于超前效应，在着

舰末段整体轨迹是压低来控制的。这样的策略，在

舰尾流幅度增大时，可以较好的抑制上流风影响。

2） 基于 AR预测算法对 ITP运动预测结果可

靠，保证了着舰控制的引导律的精准。

3） 不同条件的仿真表明，本文方法对初始高度

偏差的修正控制能力强，增加 MPC预测控制策略，

比传统 LQG算法控制的超调量小、响应速度快，在

着舰区轨迹跟踪的精度高。本文方法达到了着舰

标准的 III类级别。
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图 12    不同初始高度下舰载机的着舰轨迹

及其偏差值

Fig. 12    Landing trajectories and their deviation values at

different initial heights
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图 13    不同控制方法下舰载机的着舰轨迹跟踪及偏差

Fig. 13    Landing tracking trajectories and deviations with

different control methods
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A precise landing control method based on model predictive
control algorithm

WAN Bing，SU Xichao*，WANG Jie，HAN Wei，LI Changjiu

(Naval Aviation University, Yantai 264001, China)

Abstract： This  paper  proposes  a  precise  landing  control  method  based  on  model  predictive  control-linear
quadratic  gaussian (MPC-LQG) to  address  the  influences  of  carrier  motion and wake turbulence during the  landing
process of carrier-based aircraft. The method is applied to research precise landing control in the longitudinal channel
of the aircraft. The core idea of integrating model predictive control (MPC) with the linear quadratic gaussian (LQG)
algorithm for  trajectory  tracking  control  is  as  follows:  MPC is  utilized  for  compensating  the  motion  of  the  aircraft
carrier; A full-dimensional state observer is designed to achieve full state feedback, thereby realizing optimal landing
control. Finally, the simulation of the algorithm is carried out for a typical landing problem, and the landing control
results  with  different  initial  conditions  and  algorithms  are  compared  and  analyzed.  The  simulation  shows  that  the
algorithm proposed has a good trajectory tracking effect, with the altitude deviation at ITP being 0.1~0.2m.

Keywords： model  predictive  control-linear  quadratic  Gaussian； deck  motion； guidance  command； carrier
landing control；trajectory tracking
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双余度机电作动系统动态力均衡控制方法

孙晓哲1，吴江2，*，石林轩1，杨建忠1
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摘　　　要：飞机多电/全电化技术的发展使得余度机电作动系统广泛应用于飞控舵面作动系统

中，但其在主动/主动工作模式下由于作动器输出不同步而造成的力纷争问题仍需解决。针对该问

题，建立了系统完整的线性数学模型，分析了动态力纷争的来源和机理，研究并提出了基于速度和

加速度前馈补偿控制、基于力差值反馈的 PID 控制联合作用的动态力均衡控制方法，并对其均衡能

力及鲁棒性进行验证，结论得出所提方法不仅可以有效地减弱摩擦、间隙和指令延迟这 3 个因素造

成的动态力纷争，还对系统中各种参数的扰动有一定的鲁棒性。

关　键　词：机电作动系统；动态力纷争；前馈补偿控制；力差值反馈；动态力均衡控制
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机电作动器 （electro-mechanical  actuator，EMA）

是飞机多电/全电化发展背景下的新应用趋势，这类

作动器消除了液压管道，显著提高了作动性能，降低

了系统的复杂性、重量和体积，并且有利于系统维修。

运输类飞机适航标准 25.671(c)和 25.1309(b)(1)[1]

款对飞控系统的安全性和可靠性提出极高的要求，

因此，主控舵面一般采用两余度或三余度作动器

（用于方向舵）并行驱动。然而，目前机电作动系统

大部分还只应用在辅助飞控舵面上，如波音 787的

扰流板和水平安定面及 C919的水平安定面 [2]。功

率驱动电子和电机技术的发展提高了 EMA的功重

比，将 EMA引入到主飞控作动系统具有很高的实

用价值。国内学者开展了针对主/主式双余度机电

作动系统的研究和试验工作 ，如 Actuation  2015、
Clean Sky2[3-4] 和 Corac-Genome[5] 等研究项目，致力

于提高 EMA应用的技术成熟度并针对主 /主式机

电作动系统积极开展飞行试验。主 /主式 EMA刚

性连接到同一舵面，由于传感器、作动器和舵面的

制造和安装误差积累等因素导致了余度作动器的

输出不一致，这就引起了同一舵面多个作动器间的

力纷争现象。力纷争会影响作动系统的性能，引起

飞机舵面结构疲劳或破坏、降低作动器有效载荷进

而影响飞行安全。适航局方在开展飞控系统适航

审查时力纷争是审查重点关注项目之一。

传统研究基本上把力纷争问题分为静态力纷

争和动态力纷争，并分别设计力均衡控制方法。相

对于传统液压作动器，EMA具有不同的物理特性，

如高刚度、非线性和强耦合性，因此，需开展针对主/
主式机电作动系统力纷争问题的分析和力均衡方

法研究。

∆F =

kstiffness∆x

余度作动系统中力纷争的大小取决于各个作

动器位置输出的偏差及连接刚度的大小 ，

为 EMA中力纷争的决定式，本文假设 2
个通道的连接刚度相等。因此，对于 EMA这种高

刚度的系统来说，需要更高精度的位置控制。

力纷争分为静态力纷争和动态力纷争[6-7]，静态

力纷争指系统到达稳态后各作动器输出力持续不

一致的现象，而动态力纷争指系统到达稳态之前的

瞬态过程中作动器输出力不一致的现象。静态力

纷争主要由 2个作动器达到稳态时的位置差异导
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致，大部分都可以通过消除位置的静态误差来解

决 [3]。但是针对动态力纷争问题，就需要让余度作

动器同步运行，这意味着在控制时需要令余度作动

器的速度甚至加速度一致。文献 [3,8-9]针对非相

似余度的混合作动系统的力纷争问题设计了相应

的力均衡控制方法，利用力差值的反馈信号来改变

作动器的输出位置，这对静态力纷争有良好的均衡

效果，然而对系统产生的动态力纷争峰值抑制效果

并不理想，存在小幅值的振荡，且快速性也有待提

高，显然针对静态力纷争的均衡技术并不足以解决

动态力纷争问题。文献 [10]中研究得出 EMA线性

二次型调节器 （Linear  quadratic  regulator， LQR）的
4种引起力纷争的因素，分别是：位置传感器反馈参

数偏置、指令延迟、间隙、摩擦，其中，指令延迟、

间隙、摩擦 3种因素主要造成的是动态力纷争。基

于这些因素 ，文献 [11]提出线性二次型调节器

（Linear quadratic regulator，LQR）反馈+神经网络前

馈的控制方法解决力纷争问题，但是其控制算法复

杂，均衡速度较慢。文献 [12-13]基于混合式作动

系统的线性模型，设计了轨迹发生器+前馈补偿器、

力差值反馈的 PID补偿器的动态力均衡控制策略，

并在非线性模型中完成了验证。当前研究针对主/
主式机电作动系统力纷争均衡控制的研究较少[14-15]。

本文主要基于双余度机电作动系统线性模型

设计相应的动态力均衡控制方法，并通过仿真验证

其在摩擦、间隙和指令延迟这些动态力纷争关键影

响因素下的力均衡能力，通过蒙特卡罗方法验证均

衡控制器在系统不确定参数下的鲁棒性。 

1　双余度 EMA 建模

1） 作动器建模。系统由作动器电子控制装

置、无刷直流电机、齿轮减速箱、滚珠丝杠和传感

器等部分组成，无刷直流电机通过减速齿轮箱驱动

丝杠，由旋转运动转化为水平运动，EMA结构如图 1
所示[16]。

无刷直流电机传递函数模型对于研究和分析

其工作特性及控制器设计都是至关重要的。在定

子绕组两两导通的工作方式下，以 a相绕组和 b相

绕组导通为例，则有[17]®
ia = −ib = i

sia = −sib = i
（1）

式中：ia 和 ib 分别为 a相和 b相电流，i 为电机电流。

则 a、b相电压为

uab = 2Ri+2(L−M)si+ (ea− eb) （2）

式中：uab 为 a、b间相电压；R 为绕组电阻；L 和 M 分

别为绕组的自感和互感；ea 和 eb 分别为 a相和 b相

绕组的反电动势。

ea = −eb uab Ud

本文不考虑换相暂态过程 ，则有反电动势

，且由于线电压 等于直流母线电压 ，则

式（2）可变为

Ud = rai+La si+ keω （3）

ω
式中：Ud 为直流母线电压；ra 绕组线电阻；La 为绕组

等效线电感；ke 为反电动势系数； 为电机角速度。

由此得到 EMA的复频域方程：

Ud(s) = raI(s)+La sI(s)+ keω(s)

ktI(s)−TL(s) = Jm sω(s)+Bmω(s)

TL(s) = Fe(s)
1
ig
· p

2π

sX(s) = ω(s)
1
ig
· p

2π

（4）

kt TL

Jm Bm Fe

ig p x

式中： 为电磁转矩系数； 为电机轴的负载转矩；

电机侧转动惯量； 为阻尼系数； 为滚珠丝杠

输出力； 为齿轮减速比； 为滚珠丝杠导程； 为作

动器直线输出位移。

2） 舵面建模。2个 EMA主/主式运行并联驱动

舵面，共同承担负载，其与舵面的连接处用连接刚

度来表示。该舵面模型体现了作动器通过与舵面

的刚性连接形成的强耦合特点。
kL1(x1− xt) = F1

kL2(x2− xt) = F2

F1+F2−FL = mt s2 xt

（5）

kL1 kL2 x1 x2

F1 F2 FL

xt mt

式中： 、 为各作动器连接刚度； 、 为各作动器

输出位移； 、 为各作动器输出力； 为舵面的外

部空气负载； 为舵面位移； 为舵面等效质量。

3） 控制器。本文对 EMA模拟实验平台进行系

统辨识获取系统参数 [18]，建立仿真模型并按照某商

用飞机的系统性能要求设计了控制器，该系统采用

PID三闭环控制，对应的控制器分别是位置控制器

（automatic  position  regulator， APR）、 转 速 控 制 器

（automatic  speed  regulator， ASR）和 电 流 控 制 器

（automatic current regulator，ACR）。随后对设计的

控制器仿真验证。系统的性能需要同时满足位置

动态跟随和抗负载干扰 2方面的性能要求。具体

要求如下[19]：①动态跟随性能。在频率为 2 Hz和幅

 

电源

位置信号

滚珠丝杠

齿轮减速箱

传感器

控制器

无刷
直流电机

图 1    单 EMA结构

Fig. 1    Single EMA structure
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值为 1 mm的正弦位置指令下，舵面幅值放大倍数

大于−3 dB，相位滞后小于 45°。本文幅值选用 1 mm
是为了不让响应进入饱和非线性区域。②抗负载

性能。恒定空气动力载荷扰动下的飞行控制舵面

位置误差要能迅速消除，并且没有静态误差。

如图 2（a）所示，系统在 2 Hz的正弦位置指令

下 ，幅值放大倍数为 −0.76  dB，相位延迟 23.6°。
图 2（b）中，1 s时刻加入 4 000 N（系统最大额定负

载）的阶跃负载后，系统在 0.2 s内回到稳态位置，

并且没有稳态误差，由此验证了系统的性能。
 
 

位置指令 输出位置

1.0

0

0.8

0.5

0.6

1.0

0.4

1.5

0.2

2.0

0

−0.2
−0.4
−0.6
−0.8
−1.0

位
移

/m
m

时间/s

0.916 mm

32.8 ms

(a) 动态跟随性能

1.2

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0

0 0.5 1.0 1.5 2.0

时间/s

位
移

/m
m

0.90 mm

(b) 抗负载干扰性能

图 2    系统性能验证

Fig. 2    System performance verification
 

4） 动态力纷争关键因素建模。  已有研究表

明 [11]，引起 EMA产生动态力纷争的 3个因素分别

是：摩擦、间隙和指令延迟，其中摩擦和间隙也体现

了 EMA非线性的特点，因此，本文对提出的动态力

均衡控制方法进行验证时，将在其中一个通道引入

这些因素，以模拟动态力纷争现象。其中，摩擦模型

使用 Stribeck模型 [20]，间隙模型使用迟滞模型 [21]。

EMA模型框图如图 3所示。模型中使用的具体参

数如表 1所示，表中的摩擦数据与间隙数据均由本

实验室 EMA平台测得。
 
 

舵面连接处
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ke

kt
kL1

E1

+
−

+
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+
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⋅

1
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ig
⋅

1

2π
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⋅

1

2π
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ig
⋅

1
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2

ke
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Tf

摩
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间
隙

指令延迟

x'r

La1s+ra1

1

La2s+ra2

Jm1s+Bm1

1

Jm2s+Bm2

图 3    EMAs完整模型框图

Fig. 3    EMAs complete model block diagram
 
 

2　动态力纷争机理分析

G1(s) G2(s) H1(s)

H2(s)

研究动态力纷争产生的机理对设计动态力均

衡至关重要。对上述建立的线性部分模型进行简

化，简化后的等效系统框图如图 4所示。图 4中，

、 表示作动器的位置跟随性能 ， 、

表示作动器的抗负载扰动性能。

由图可得

 

表 1    关键因素模型数值

Table 1    Key factor model values

参数 数值

最大静摩擦力矩/（N∙m） 0.25
库伦摩擦力矩/（N∙m） 0.1
临界速度/（rad·s−1） 9.6

粘滞摩擦系数 0.001 37
间隙宽度/mm 0.4
延迟时间/ms 10
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®
xr(s)G1(s)− x1(s) = F1(s)H1(s)G1(s)

xr(s)G2(s)− x2(s) = F2(s)H2(s)G2(s)
（6）

γ由式 (5)和式 (6)可得力纷争 ：

γ = F1−F2 =
G1(s)xr − xt

1+ kL1H1(s)G1(s)
kL1−

G2(s)xr − xt

1+ kL2H2(s)G2(s)
kL2 （7）

由式 (5)～式 (7)可得

γ =
Q1(s)xr −Q2(s)FL

Q3(s)
（8）

式中：

Q1(s) = (1+ kL1H1G1)(1+ kL2H2G2){2kL1kL2(G1−G2)+

[(1+ kL2H2G2)G1kL1− (1+ kL1H1G1)G2kL2]mt s2}

Q2(s) = (1+ kL1H1G1)(1+ kL2H2G2)·
[kL2(1+ kL1H1G1)− kL1(1+ kL2H2G2)]

Q1(s) Q2(s)

理想情况下，如果要消除力纷争，就要使得

2个系数项 和 为 0，如式 (9)所示：
G2 =G1

H2 =
kL2− kL1

kL1kL2
· 1
G1
+H1

（9）

kL2− kL1≪ kL1kL2

式（9）中第 1个方程说明，若要消除动态力纷

争，2个作动器的动态位置跟随性能要一致。第

2个方程说明，要消除力纷争 2个作动器的动态抗

负载扰动性能需要根据其连接刚度的值来设计，而

即使是在实际系统中，2个 EMA的连接刚度也不

会有太大差别，并且 ，因此，要消除

动态力纷争，只需使 2个通道的动态位置跟随性能

和动态抗负载扰动性能尽可能的相似，即无论外部

负载存在与否，2个通道随位置指令作动时需要时

刻保持输出位置一致，消除 EMA动态力纷争的问

题也就变成了如何实现作动器的实时同步问题。 

3　动态力均衡控制方法

基于动态力纷争的主要来源和作用机理分析，

分别提出针对摩擦的前馈补偿控制方法，以及针对

间隙和指令延迟的反馈控制方法。 

3.1　基于速度和加速度的前馈补偿控制

前馈控制可以提高系统对指令信号的响应速

度，减小跟踪误差的同时又不影响稳定性。根据上

述分析可知，消除动态力纷争的关键在于要控制

2个作动器的动态位移输出保持一致，为达成这一

目标，作动器速度和加速度也需要得到精准控制，

因为作动器速度和加速度是影响作动器动态行为

的关键。 

3.1.1　轨迹生成器

xtr ẋtr

ẍtr

± ± m/s2

wi ξi

本文设计了一个轨迹生成器，其将系统的初始

位置参考信号作为轨迹生成器的输入，输出位置、

速度、加速度的轨迹参考信号，并期望各作动器都

能跟随这 3个参考信号，从而实现动态的同步。如

图 5和图 6所示，位置参考信号经过一个二阶滤波

器，得到位置参考 、速度参考 和加速度参考

。在实际系统中，速度与加速度都受到作动器性

能的限制，因此，对其输出值进行限幅，其中速度幅

值为 1.5 m/s，加速度幅值为 2.5  。生成器中，

参考自然频率 和参考阻尼系数 需要根据系统初

始时的位置跟踪性能设定。

tr = (1+0.9ξ+1.6ξ2)/wi （10）

ξ tr

wi

由于原系统 =1，上升时间为 =78 ms，根据式 (10)
得到 =44.8 rad/s。
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图 5    二阶轨迹生成器理想模型

Fig. 5    Ideal model of second-order trajectory generator

 
 

w
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·

xtr
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w

i

图 6    二阶轨迹生成器实际模型

Fig. 6    Practical model of second-order trajectory generator
  

3.1.2　前馈补偿器

在 EMA中，电机的运行需要克服转子加减速

的惯性转矩、摩擦转矩及舵面负载折算到电机侧的

转矩。在这三者中，摩擦为动态力纷争的主要影响

来源，其可以通过前馈的方法来消除[22-23]。因此，设

计一个前馈补偿器，该输入是轨迹生成器输出的各

个信号，输出是各个转矩消耗项的相关补偿值，使

得在反馈回路产生纠正作用前，减少这些转矩消耗
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图 4    等效系统框图

Fig. 4    System equivalent block diagram
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对回路的影响。

Tm

Id

考虑摩擦非线性后，电磁转矩 如式 (11)所
示，根据图 3所示框图可得需要的电流指令 如

式 (12)所示。

Tm = kt · Im = TL+ Jm
dω
dt
+Tf （11）

Id = (xtr − x)P1
P2 s+ I2

s
−ωP2 s+ I2

s
（12）

Tf

P1 P2 I2

式中：TL 为负载折算到电机轴侧的力矩； 为摩擦

力矩； 、 、 为三闭环的控制器参数。

Id ≈ Im

f (ẋtr) xtr − x

I∗d

电流环的频响远大于速度环，因此，需要的电

流指令等于实际电流即 。本文摩擦转矩通过

基于 Stribeck模型的估计进行前馈补偿，用关于速

度的函数 来表示。为使式 (12)中 项为 0，
电流补偿值 表达如下：

Id
∗ =

2πi
p
· P2 s+ I2

s
ẋtr +

f (ẋtr)
kt
+

2πiJm

pkt
ẍtr （13）

为避免发生正反馈，降低作动器的稳定性，忽

略外部负载转矩的影响。同时为使补偿值不受控

制器参数的影响，将式（13）的第 1项前移到速度环

上，最终得到转速前馈的表达式为

ω∗ = 2πi
p

ẋtr （14）

加速度前馈和摩擦补偿的表达式为

Id
∗ =

f (ẋtr)
kt
+

2πi
p
· Jm

kt
ẍtr （15）

图 7为前馈控制框图。
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图 7    基于速度与加速度的前馈补偿控制

Fig. 7    Feedforward compensation control based on velocity and

acceleration
 

对该控制方法进行单个 EMA在无负载下的验

证，如图 8所示，在摩擦因素的存在下，无前馈补偿

时，系统的响应滞后于参考轨迹，加入前馈控制后，

作动器的位移、速度和加速度都很好地跟随着轨迹

生成器生成的指令。本文前馈控制解决了力均衡

的关键问题，其使得作动器的运行按照设定的参考

轨迹来，因此，即使 2个作动器有不同的摩擦影响，

也能很好地同步运行。
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图 8    前馈补偿控制验证

Fig. 8    Verification of feedforward compensation control
 

为量化分析力均衡控制的效果，本文确定动态

力纷争的指标为额定负载力的 20%，所研究的系统

负载力为 4 KN。

图 9为摩擦因素下的动态力均衡验证。由

图 9（a）可知，在位置阶跃指令下，摩擦因素的阻碍

作用使得作动器的位移输出滞后，因此，在指令初

期产生了动态力纷争的峰值，由于其在低速运动时

动静态摩擦转矩的跳变使得力纷争产生振荡现

象。加入前馈补偿后，由于系统响应变快，摩擦造

成的力纷争现象要比无前馈时提前一点，但是幅值

和振荡情况基本没有得到改善。当加入了摩擦补

偿项之后，幅值减小了 70% 左右，并且力矩抖动现

象也大大得到改善，系统很快地进入力均衡状态。

然而，在 1 s时刻加入阶跃负载后，3条曲线几乎重

合，力纷争现象基本没有改善，这是因为在前馈中，

为了避免正反馈，没有把负载考虑进来。图 9（b）

中，在正弦指令下，加入了速度及加速度前馈补偿

和摩擦补偿后，动态力纷争减小了约 75%，由此初

步证明了该方法的均衡效果。
 

3.2　基于力差值反馈的 PID 力均衡控制

除了摩擦，指令延迟和间隙因素也是动态力

纷争的主要来源，其均发生在控制的最外环即位

置环上 ，其中指令延迟无法通过前馈控制来消
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除，间隙虽然可以通过实验进行测量，但是传统

基于位置指令前馈补偿的方法与前面的轨迹生

成器存在冲突，同时也因为位置指令延迟因素的

存在而无法发挥作用。因此，将指令延迟和间隙

与其他一些不确定因素视为干扰，其只能用反馈

的办法来消除。进一步设计了基于力差值反馈

的 PID力均衡控制方法，其是传统的基于力差值

反馈的 PI力均衡控制方法的改进，弥补了快速性

上的不足 [12]，该方法与前馈补偿的动态力均衡控

制联合作用 ，形成了最终的动态力均衡控制方

案，其控制框图如图 10所示。

γ

kp = 1×10−6 m/Nki = 1×10−5 m/Nskd = 1×10−8 ms/N

基于力差值反馈的力均衡控制的原理是将

2个输出力的差值信号 ，经过一个 PID环节转化

为位置的补偿量，再引入到各个通道的位置反馈信

号中来，通过改变作动器的输出位移来达到力均

衡。其中积分项可减小静态力纷争，比例项可加快

力均衡的速度，减小动态均衡时间，微分项对消除

动态力均衡发挥了关键的作用。通过经典控制理

论校正方法和调参获得 PID的最佳参数，分别为

， ， 。

图 11为分别对间隙因素、指令延迟和 3种动态因

素复合影响下的力均衡仿真验证，仿真对比在有前

馈补偿的情况下，无反馈、传统 PI反馈和 PID反馈

控制的动态力均衡效果。

从图 11中可以看到，前馈与反馈结合的力均

衡控制能有效地将力纷争减小到指标范围内

（800 N）。并且 PID反馈比 PI反馈的均衡效果更

好，力纷争峰值更小，时间更短，在阶跃指令条件下

响应更稳定。在摩擦、间隙和指令延迟的复合影响

下，在位置阶跃指令条件下，PI控制使动态力纷争

降低了 90.7%，为动态力纷争指标的 68.2%；PID控

制使动态力纷争降低了 94.1%，为动态力纷争指标

的 43.1%。位置正弦指令条件下，PI控制使动态力

纷争减小了 91.6%，为动态力纷争指标的 42.5%；

PID控制使动态力纷争降低了 93.3%，为动态力纷

争指标的 33.9%，由此证明了该力均衡方案比传统

PI反馈的动态力均衡效果更好。 
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图 9    摩擦因素下的动态力均衡验证

Fig. 9    Verification of dynamic force equalization under

friction factors
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3.3　鲁棒性验证

在实际的机电作动系统中，除了本文提到的

3种因素外，还存在着许多的非线性和不确定性因

素，这些因素在不同程度上影响着作动器的行为，

导致其产生动态力纷争。为了进一步验证本文提

出的动态力均衡技术的效果及鲁棒性，采用蒙特卡

罗方法对系统在各种不确定参数下的力纷争情况

进行仿真。将所建立的非线性模型中的参数分成

4类，分别为电子类参数、电机参数、结构类参数及

负载力。根据每个参数的特性，定义其分布类型，

每个参数按照分布类型生成 500个值。力纷争相

关指标如表 2和图 12所示。仿真分析的参数如表 3
所示。其中，由于力纷争大小与连接刚度成正比，

因此，设置了一个范围的刚度值进行仿真研究，以

此模拟高刚度下的力均衡效果。

将余度机电作动系统其中一个通道的参数按
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图 11    动态力均衡验证

Fig. 11    Dynamic force equalization verification
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照表 3进行蒙特卡罗仿真，系统力纷争情况统计结

果如图 13和图 14所示。

图 13中，DffMin1、DffMax1行分别为位置指令

 

表 2    仿真评估指标

Table 2    Simulation evaluation indicators

序号 指标

1 位置指令下的动态力纷争，负峰值DffMin1

2 位置指令下的动态力纷争，正峰值DffMax1

3 外部负载指令下的动态力纷争，负峰值DffMin2

4 外部负载指令下的动态力纷争，正峰值DffMax2

5 位置指令下的静态力纷争Sff1

6 外部负载指令下的静态力纷争Sff2
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图 12    仿真指标示意图

Fig. 12    Schematic diagram of simulation indicators
 

表 3    仿真参数

Table 3    Simulation parameters

分布类型 参数的数学期望 数值 参数的方差 数值

正态 绕组电阻/Ω 1.77 绕组电阻/Ω2 0.08

正态 绕组电感/H 0.012 绕组电感/H2 0.006

正态 转动惯量/(kg·m2) 1.1×10−4 转动惯量/(kg2·m4) 5.5×10−5

正态 电磁转矩系数 0.067 电磁转矩系数 0.005

正态 反电势系数/(V·s·rad−1) 0.067 反电势系数/(V2·s2·rad−2) 0.005

均匀 传感器反馈增益 −0.02(下限) 传感器反馈增益 0.02(上限)

均匀 指令信号延迟/s 0(下限) 指令信号延迟/s2 0.04(上限)

均匀 传动间隙/m 0(下限) 传动间隙/m2 4×10−4 (上限)

正态 N ·m库伦摩擦/( ) 0.10 N2 ·m2库伦摩擦/( ) 0.02

正态 N ·m最大静摩擦/( ) 0.25 N2 ·m2最大静摩擦/( ) 0.019

正态 Stribeck速度/(rad·s−1) 9.6 Stribeck速度/(rad2·s−2) 0.48

正态 粘滞摩擦系数 1.37×10−3 粘滞摩擦系数 2.6×10−4

均匀 N ·m连接刚度/( −1) 1.0×108 N2 ·m−2连接刚度/( ) 2.0×108

外部负载/N 4 000 外部负载/N2 4 000
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图 13    仿真结果

Fig. 13    Simulation results
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下的动态力纷争负、正峰值的仿真结果，其中方框

内的点是力纷争幅值在 100 N以内的结果。DffMin2、
DffMax2行分别为外部负载指令下的动态力纷争

负、正峰值的仿真结果。Sff1、Sff2行分别为 2个

阶段的静态力纷争，方框内的点是力纷争幅值在 10 N
以内的结果。

由图 13可得，在模型参数的变化下，系统处于

非线性、高刚度的状态，但动态力纷争的峰值幅值

总体上都限制在 700 N以内 ，即额定负载力的

17.5%。静态力纷争限制在 150 N以下，即额定负

载力的 3.75%，都达到了指标要求。

由图 14可知在位置指令下的动态力纷争负峰

值在−100～0 N的占比为 51.4%，正峰值在 0～100 N
的占比为 46.6%。静态力纷争的幅值在 10 N以下

的 ，位置指令阶段为 78.2%，抗负载干扰阶段为

67.4%。此外，抗负载干扰阶段的动态力纷争也大

部分聚集在幅值较小的地方。因此，该力均衡控制

技术的鲁棒性和均衡效果都较为良好。 

4　结　论

本文针对双余度主/主式机电作动系统的动态

力纷争问题，建立了余度系统完整的动力学模型，

分析了动态力纷争的来源和作用机理，将非线性因

素视为干扰开展独立分析，解析各个非线性对力纷

争的影响规律，以开展针对性的均衡控制方法，研

究并提出基于速度和加速度前馈补偿控制和基于

力差值反馈的 PID控制联合作用的动态力均衡控

制方法，并分析均衡控制效果。得到结论如下：

1） 基于速度和加速度的前馈补偿控制可以使

2个作动器同步运动，摩擦补偿项可以很大程度上

减弱摩擦非线性带来的动态力纷争，使动态力纷争

减小 70%；基于力差值反馈的 PID控制可以有效减

弱间隙和指令延迟带来的动态力纷争。

2） 2种动态力均衡控制方法综合作用下，可有

效消除由摩擦、间隙和指令延迟这 3种因素带来的

动态力纷争影响，使动态力纷争减小 93% 以上。

3） 通过蒙特卡罗方法证明了本文方法在各种

系统参数扰动和高刚度下的均衡能力和鲁棒性，动

静态力纷争均在指标要求范围之内。

4）本文方法简单有效，有利于工程实现，同时

为进一步的力均衡方案的设计和验证提供了一种参考。
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Dynamic force equalization for dual redundancy electro-mechanical
actuation system

SUN Xiaozhe1，WU Jiang2，*，SHI Linxuan1，YANG Jianzhong1

(1.   School of Safety Science and Engineering，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China；

2.   School of Automation Science and Electrical Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstract： Redundant  electromechanical  actuation  systems  are  frequently  utilized  in  flight  control  surface
actuation systems as a result of advancements in more-electric/all-electric aircraft technology. However, a solution to
the force fight brought on by actuator output asynchrony in active / active working mode is still pending. To solve this
problem,  a  complete  linear  mathematical  model  of  the  system is  established,  the  causes  of  dynamic  force  fight  are
analyzed,  a  dynamic  force  equalization  control  method  based  on  the  combined  action  of  speed  and  acceleration
feedforward compensation control and PID control based on force difference feedback is studied and proposed, and its
equalization  ability  and  robustness  are  verified.  The  dynamic  force  equalization  is  found  to  be  robust  against  the
disturbance of various system parameters and to be able to successfully minimize the dynamic force fight caused by
friction, backlash, and command delay.

Keywords： electro-mechanical actuation system；dynamic force fight；feedforward compensation control；force
difference feedback；dynamic force equalization
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变速条件下流体动压效应稳健性分析

张泽斌*，景世钊，袁少朋，石明辉
(郑州大学 机械与动力工程学院，郑州 450001)

摘　　　要：以油膜作为中间介质，对于高速旋转机械传动系统的可靠性、稳定性的提升有显

著优势。而高速轴承-转子系统在加工制造和运行过程中，不可避免地存在影响系统承载性能的不确

定性因素，影响油膜形状，导致承载性能发生变化，实际工作性能偏离设计目标。以高速动压油膜

为研究对象，为掌握几何参数和转速对油膜承载性能波动的影响，进行稳健优化和分析，提取油膜

性能稳健优化结果的特征区域。针对传动系统的不同需求，采用计算流体力学方法求解不同转速下

的动压滑动轴承油膜压力场，进而求解其主要性能指标：承载力和摩擦功耗。建立研究目标的

Kriging 近似模型，并在样本点临近区域选择稳健目标计算的子空间，计算目标均值和方差。利用非

支配排序遗传算法（NSGA-II）求解不同目标组合的 Pareto 最优解集。结合自组织映射图（SOM）

方法进行相关性分析，提取设计目标与几何参数、转速之间的相关性特征，分析最优特征区域中偏

心率对目标稳健性的影响，最终确定稳健性好的特征区域，并选择个别结果进行仿真计算验证。结

果表明：所提出的最优性分析方法能够清晰展现出稳健最优性区域在设计空间中的分布情况，便于

降低几何参数和转速的波动对油膜性能的影响；所提方法能提升优化设计结果的可实现性，有效促

进理论设计与工程实际的衔接。

关　键　词：稳健设计；Kriging 模型；Pareto 前沿；自组织映射图；滑动轴承；最优性分析

中图分类号：TH117
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滑动轴承借助流体动压效应形成动压油膜，动

压油膜相对于接近刚性的轴承滚子，在高速旋转机

械传动中有独特的优势，如油膜刚度高、摩擦系数

小、驱动功率低、磨损小、阻尼大等 [1-2]。作为产生

动压效应的关键，楔形油腔受到轴瓦结构等多因素

的影响 [3-4]，如轴颈和轴瓦的加工表面的表面粗糙

度、表面形貌等影响几何参数的因素对于轴承实际

工作性能的研究起重要作用 [5-6]。在轴颈、轴瓦的

公称尺寸确定后，这些影响可直接反映在轴承性能

的波动上。此外，滑动轴承在转速较小的启动、停

车阶段往往出现轴颈轴瓦的摩擦磨损，甚至咬合失

效。而“启动-额定工况运转-停车”是轴承-转子系

统的必经阶段。传统的轴承设计方法往往仅考虑

额定工况下的性能优化，缺乏对升速和降速的阶段

滑动轴承综合性能的考量，设计结果不利于降低或

避免在非额定工况下的摩擦磨损。因此，考虑加工

制造、运转工况中出现的不确定性，对于高速旋转

机械传动有重要意义。

针对以上问题，本文对变速条件下，径向动压

滑动轴承的油膜性能，进行稳健性分析 [7]。选取承

载力和摩擦功耗为设计目标，采用偏心率来反映轴

颈和轴瓦的表面形貌、制造误差等常见的几何参数

不确定因素的综合影响。分析不同转速下的动压

滑动轴承力学性能的稳健性。采用基于“变量-目
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标”映射关系的高维数据表达方法，提取动压油膜

承载性能的稳健性特征区域，并基于高维数据信息

分析稳健性能最优区域。

稳健性指标通常通过随机模拟的过程来计算，

除了传统的 Monte-Carlo模拟[8]，也可采用拉丁超立

方等采样方法分配数据点。随机展开也是近年来

常用的方法，比如采用混沌多项式计算稳健指标[9-10]。

最优拉丁超立方试验设计方法采用正交性较好的

初始解，综合考虑正交性和均匀性 [11]，结果更稳定，

效率高于基于随机点的 Monte-Carlo模拟。本文采

用基于 Kriging模型的内外层嵌套的稳健优化设计

方法，因此，选择最优拉丁超立方试验设计方法进

行随机模拟。使用近似模型来代替隐式功能函数，

在优化中调用近似模型，使用精确的模型可以大大

提高可靠性分析和优化效率，在这类方法中，如何

构建精确而有效的近似模型是此类方法的关键技术难

题 [12-14]。计算出来稳健性指标后，即可调用优化算

法进行稳健优化。

综上所述，本文结合试验设计方法，构建相应

的低成本、高精度的双层 Kriging模型，内层以油膜

性能指标为目标函数，外层在油膜性能指标的基础

上进行稳健性指标的计算。并提出将折线图和自

组织映射 2种方法用于高维结果数据的表达，清晰

反映出滑动油膜稳健特征区域。为稳健优化方法

在工程中的应用提供理论参考。 

1　滑动轴承动压油膜优化模型介绍

二维流体动力学润滑方程-雷诺方程可表达为

∂

∂x

Å
h3

η
· ∂p
∂x

ã
+

∂

∂z

Å
h3

η
· ∂p
∂z

ã
= 6υ

∂h
∂x

（1）

h υ

p

式中： 为油膜的厚度，mm； 为润滑油黏度，  Pa·s；
为进油处的压力，Pa。

p

由式（1）可知，油压的变化与润滑油的黏度、油

膜的厚度的变化有关，利用式（1）可求出油膜中各

点的压力 ,全部油膜压力之和即为油膜的承载力。

滑动轴承有高速化、重载化的发展趋势。转速

的升高及载荷的增加容易使润滑油温度升高，而温

升将会导致润滑油的黏度降低。在高转速下达到

新的平衡之后，润滑油黏度的降低会引起新的偏心

率升高。在重载场合，偏心率升高带来油膜厚度的

减小，轴颈和轴瓦内表面之间接触的概率增加，从

而摩擦的概率也将会增大，随之摩擦功耗的增加，

将会直接导致滑动轴承的寿命降低。本文以降低

摩擦功耗，增加承载力为主要的研究目标。选取动

压滑动轴承的轴颈直径为 40 mm、宽度为 35 mm、

半径间隙为 0.05 mm，选择标准黏度为 0.048 Pa·s的

润滑油作为油膜介质。动压滑动轴承结构示意如

图 1所示。
  

进油口

轴瓦

润滑油

轴

x

y

F

N

ε

图 1    动压滑动轴承结构示意

Fig. 1    Illustration of dynamic plain bearing structure
 

为了说明本文设计方法，选择能够综合反映油

膜厚度、轴承尺寸、加工误差等几何参数变化的偏

心率作为研究油膜稳健性的变量。问题可描述为

max(Fr),min(Hf)

s.t.
®

0.1 ⩽ ε ⩽ 0.9

1 000 ⩽ N ⩽ 10 000

（2）

Fr Hf

ε N

Fr Hf

式中： 为承载力； 为摩擦功耗，可通过有限元法

求解压力边界条件和流量平衡条件下的雷诺方程

得到； 为偏心率，参考初始设计的取值为 0.5； 为

转速，参考设计的取值为 5 500 r/min。 和 共同

反映了油膜的性能指标。

偏心率对滑动轴承承载力和摩擦性功耗的影

响具体体现在：由于结构参数的变化或润滑油黏度

变化导致承载力均值和方差的变化的程度，即稳健

性指标，计算式分别为

µFr =
1

NSS

NSS∑
i=1

Fri （3）

σ2
Fr
=

1
NSS−1

NSS∑
i=1

(Fri−µFr )
2 （4）

NSS Fri

i µFr

σ2
Fr

式中： 为随机模拟过程所使用的样本点数； 为

第 个样本点处的承载力值； 为随机模拟结果承

载力均值； 为承载力的方差。

同样，摩擦功耗的稳健指标可表达为

µHf =
1

NSS

NSS∑
i=1

Hfi （5）

σ2
Hf
=

1
NSS−1

NSS∑
i=1

(Hfi−µHf )
2 （6）

Hfi i µHf

σ2
Hf

式中： 为第 个样本点处的摩擦功耗取值； 为

随机模拟结果摩擦功耗均值； 为摩擦功耗的方
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差。通过最大化承载力，最小化摩擦功耗，最小化

二者的方差进行稳健优化设计。 

2　稳健建模及优化分析

N本文的研究对象包含转速 和一个反映几何尺

ε寸参数的变量 ，均可看作随机变量来进行处理。

采用传统的近似模型方法即可建立满足稳健设计

要求的稳健模型。鉴于以上分析，综合最优拉丁超

立方试验设计方法和 Kriging近似模型的方法，模

型的建立和稳健性优化分析流程如图 2所示。
 
 

利用模型y=f(S)计算样本点处的随机相应
μ、σ2

外层稳健设计模型
(μ、σ2)=f

RO
(S)

随机模拟: 在初始样本S的样本点
5%邻域子空间选定随机采样

确定设计变量、工况条件和
目标函数

初始样本S

模型交叉验证

增加样本点

CFD仿真计算响应值Y

NSGA-Ⅱ进行稳健优化

内层Kriging模型y=f(S)

研究对象 输出优化结果

模型精度是否
满足要求?

优化结果是否
满足要求?

Y
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N

N

模型训练

初始模型 稳健模型及稳健优化

图 2    稳健性优化分析流程

Fig. 2    Flowchart of robust optimization and analysis
 

i [εi Ni Fri Hfi]

i[
εi Ni µFr i

σ2
Fr i

µHfi σ2
Hfi

]

稳健优化目标为承载力和摩擦功耗各自的均

值和方差共 4个目标。本文基于一种双层模型，可

看作由内层到外层的 2次建模过程。在此分别用

内层 Kriging模型和外层稳健模型来表达，二者的

模型变量相同，目标函数不同。内层 Kriging模型

的目标函数为承载力和摩擦功耗的响应值，对应的

第 个样本点可表达为 。外层稳

健模型的目标函数为承载力和摩擦功耗的 4个稳

健 性 指 标 ， 对 应 的 第 个 样 本 点 可 表 达 为

。建模方法均采用

Kriging模型[15]。具体建模过程如下：

ε N

[(ε1,N1) , · · · , (εi,Ni), · · ·]

[(Fr1,Hf1) , · · · , (Fri,Hfi), · · ·]

步骤 1　在由偏心率 和转速 构成的二维变

量空间中，按照试验设计方法选择初始样本点 S：
；采用计算流体力学（computa-

tional fluid dynamics，CFD）仿真软件 Fluent进行仿

真 计 算 ， 获 取 各 样 本 点 处 的 目 标 响 应 值 Y:
；利用 S、Y的数据建立内

层 Kriging模型并进行交叉验证，如模型不满足精

度要求，采用序贯设计的方法进行加点 [16]，直至模

型精度达到期望精度。

步骤 2　基于内层 Kriging模型，进行随机模拟

计算。在初始样本点集 S中的每个样本点 5% 的邻

域范围，选择设计空间的子空间，在此子空间内进

µFr µHf

σ2
Fr

σ2
Hf(

µFr ,µHf ,σ
2
Fr
,σ2

Hf

)
= fRO (ε,N)

行随机模拟的采样 ，样本点的响应值通过内层

Kriging模型获取，无需进行 CFD仿真计算。对初

始样本集中的每个样本点均进行如上随机模拟，获

取各样本点邻域处的均值响应 、 和方差响应

、 。根据随机模拟的结果建立外层稳健模型

。

fRO步骤 3　基于外层稳健模型 进行稳健优化

设计，因包含 4个目标，采用第 2代非支配排序

遗 传 算 法 （non-dominated  sorting  genetic  algorithm，

NSGA-II）进行多目标优化[17]，并对优化结果进行分

析，提取油膜性能的稳健性敏感特征区域，为滑动

轴承的稳健设计起到铺垫的作用。 

2.1　试验设计及近似模型建模

Kriging模型基于概率统计理论，在已知样本数

据基础上构建的近似模型或称预测模型 [18-19]。

Kriging模型具有对非线性函数的良好近似能力，其

表达式为

ŷ(x) = FT(x)β+ z(x) （7）

ŷ β FT(x)

x

z(x)

式中： 为未知点的函数估计； 为回归系数；

为关于 的多项式，通常使用常数、一次或二次多

项式； 为随机项决定了模型理论误差的分布

规律。

m S = [x1, x2, · · · , xm]T,S ∈ Rm×n给定 个设计点 和
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Y =
[
y1, y2, · · · , ym

]T
,Y ∈ Rm×1

xi
ŷ(x)

响应 ，则任意待测点

的线性无偏估计值 为

ŷ(x) = cTY = FT(x)β̂+ rT(x)R−1(Y−Fβ̂) （8）

c Y R β̂

rT(x)

式中： 为响应 的系数向量； 为相关矩阵； 为最

小二乘估计值； 为样本点与预测点之间的相

关性。

在建立内层 Kriging模型前，需要利用试验设

计确定样本点在设计空间中的分布情况。试验设

计的作用一般是通过有限的样本点尽可能的反映

设计空间的全局信息。样本点的选择是内层

Kriging模型建模中至关重要的步骤，其分布情况直

接影响到模型的全局精度和收敛速度。考虑到问

题的维度数仅为 2，CFD仿真计算的计算量等因

素，初始模型的样本点集的选择采用部分因子试验

设计方法，选取 2因子 3水平共 9个样本点，即滑

动轴承的 9组偏心率和转速的组合数据。随机模

拟过程基于已经建立的内层 Kriging模型，由于模

型预测的计算时间很短，因此，选择大量的随机计

算样本点。本文利用最优拉丁超立方获取随机模

拟所需的样本点，构造精度满足要求的外层稳健

模型。 

2.2　模型验证

采用 K-fold交叉验证方法来验证内层 Kriging
模型的精度 [20]。该方法将样本数据分为训练集和

验证集，训练集用于构建 Kriging模型，而验证集则

可以用于检验相应模型的精度。同时，为保证验证

结果更具有客观性，所有样本数据轮流作为验证

集，并使用所有验证结果的均值作为最终检验标

准。具体步骤如下：

m/K

m

步骤  1　将数据均匀分成 K 组，每组有 个

样本点， 为训练集与验证集的样本总数和。

Qi步骤  2　将其中一组数据作为验证集 ，其余

K−1组作为训练集。

步骤  3　用 K−1组训练集建立 Kriging模型。

Qi

ŷi

步骤  4　将验证集 代入建立好的 Kriging模

型预测对应的响应，并记录模型响应值 。

步骤  5　重复步骤 2，直到进行 K 组数据均有

且仅有一次作为验证集。

定义一个判断模型收敛的平均相对区间偏差

L，计算式为

L =
1
m

à m∑
i=1

|yi− ŷi|

max(ŷ1, ŷ2, · · · , ŷm)−min(ŷ1, ŷ2, · · · , ŷm)

í
（9）

yi L < 0.1式中： 为每一个验证样本点的响应值，当

时，则可以说明模型的精度符合收敛判定条件。 

2.3　稳健建模

稳健模型旨在描述偏心率和转速的波动对设

计目标波动的影响，通过优化的方法降低油膜性能

指标对偏心率和转速波动的敏感性。本文基于确

定性模型建立稳健模型[21-22]。为建立承载力和摩擦

功耗的稳健模型，需要进行随机模拟。在原设计样

本空间的 9个点邻域范围的局部子空间按照最优

拉丁超立方原则采得 1 600个模拟点，为了使局部

子空间范围的确定更具有客观性，并使子空间与初

始样本点之间存在一定的联系，以式（10）确定子空

间的范围。

x j ∈ U
Å

xi,
1
n

(b−a)
ã

i = 1,2, · · · ,NS; j = 1,2, · · · ,NSS （10）

x j NS

NS = 9 a b

式中： 为稳健建模所使用的样本点； 为初始样

本点的个数，本文取 ； 、 分别为初始样本空

间的上限、下限值。

xi

1
n

(b−a)

NSS

NSS = 250

NSS

NSS

式（10）表达了在初始样本点 以 为邻

域边长的超立方子空间中，取 个随机模拟样本

点，稳健模型采样点的个数对稳健指标的计算结果

的影响未知 ，本文采用试算法 ，计算 ～

7 000点的均值与方差，发现随着 的增加均值和

方差呈下降趋势。 增加至 1 500后，稳健指标均

值和方差计算结果趋于稳定，考虑采样点过多会导

致计算量的时间及成本上升，因此，选择 1 600点来

进行承载力和摩擦功耗的稳健指标的计算。 

2.4　动压油膜稳健性特征建模与优化

基于所得到的稳健模型，对本文动压滑动轴承

的油膜承载力和摩擦功耗的均值和方差进行优

化。稳健指标共 4个，采用本文稳健优化方法，求

解承载力均值最大化，摩擦功耗均值最小化，二者

的方差都最小化的多目标稳健最优解集。采用

NSGA-II求取 Pareto最优解集 ，初始种群数目为

1 000，变异概率为 0.1，遗传代数上限定为 100代[17]。

对于不同的目标组合，所得到的最优解分布不同。

以下通过对不同目标组合的优化结果分析，阐明本

文的理论结论，旨在为滑动轴承的变转速条件下的

稳健优化设计提供理论依据。

首先，以油膜承载力均值最大化，摩擦功耗均

值最小化为目标，进行双目标优化设计，Pareto前沿

如图 3所示。作为双目标优化的结果，Pareto最优

解集包含多个设计结果，这些结果在目标空间中的

分布情况可以从 Pareto前沿中反映。在众多结果
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中选择一个方案，按照不同的标准将得到不同的结

果，本文采用“单位承载力下的摩擦功耗”满意度

曲线来辅助选择。
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摩
擦

功
耗

均
值

/W

1 000

800
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400

200

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

承载力均值/kN

初始个体 帕雷托解 满意度线 最优解

图 3    Pareto前沿及摩擦功耗−承载力满意度曲线

Fig. 3    Pareto front and satisfactory curve of mean of friction

power consumption and carrying capacity
 

图 3中，圆点为 NSGA-II的第一代个体位置，

黑色离散点标示出承载力均值最大，摩擦功耗均值

最小的 Pareto前沿。Pareto最优解集中共有 105个

非支配最优解。优化的目的是为设计提供理论依

据，最优解的分布反映了最优设计在设计空间中的

位置规律，通过对其进行分析，可以对设计起到指

导的作用。仅通过 Pareto前沿图无法得知 Pareto最

优解集在设计空间的具体分布。将设计变量和目

标函数独立分析，虽然可以得到各自在设计空间和

目标空间的分布情况，但设计变量和目标之间的联

系并不能反映出来。设计变量和目标函数变量一

共有 4个，也不能直观地通过三维图像来表达。本

文采用“折线图” 来形象化表征多目标设计结果之

间的联系，绘制步骤如下：

ε、N、µFr、µHf

x xL ⩽ x ⩽ xU xL xU

xL xU

步骤 1　将 Pareto最优解集中的所有数据进行

归一化处理，将设计变量和目标函数的数值都统一

到 0～ 1的区间。设某变量 （为 之

一） 的取值范围为： ， 、 分别为此变

量在整个设计空间中的下限、上限值。由于模型已

经确立，通过对设计空间进行网格化离散处理，很

容易找到 和 的近似值。

x̃步骤 2　计算变量的归一化值 为

x̃ =
x− xL
xU− xL

（11）

ε、N、µFr、µHf

步骤  3　对 Pareto前沿上的 105个解，均进行

如 式 （11）处 理 ， 得 到 105组 归 一 化 后 的 数 据

，将每组数据中的 4个数值点用直

线段进行连接，可以得到 105条折线，将这 105条

折线绘制在一张图上，即可直观表达出 4个变量之

间的联系。

采用上述步骤，绘制了以承载力和摩擦功耗的

均值为优化目标的 Pareto最优解集结果折线图，如

图 4所示。
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图 4    承载力均值和摩擦功耗均值最优解集的

四维数据折线图

Fig. 4    4D fold lines diagram of Pareto solutions of mean of

friction power consumption and carrying capacity
 

ε

N

N

由图 4可知 ，Pareto解集中的设计点基本可

以分为 2部分，第 1部分的偏心率 集中接近其

取值范围的极大值 0.9处，转速 分布为 3 700～
8 200 r/min，对应的承载力和摩擦功耗均值基本随

着转速的变化呈线性变化，转速越高，承载力越高，

摩擦功耗也越高。值得指出的是，这个联系规律是

多目标解集揭示出来的最优解的规律，并非原设计

空间中设计变量和目标函数之间的联系规律。解

集中第 2部分的转速 基本集中在 2 700 r/min，偏
心率分布则较“散”，对应的承载力变化也较大，显

然承载力的变化源于偏心率的变化。此部分的最

优解均对应近乎最小的摩擦功耗。

通过以上分析，可得：从优化的角度，转速与摩

擦功耗相关性较强；承载力在偏心率基本固定的前

提下，同转速线性相关，但大偏心高转速的设计结

果并不在最优解集当中，说明转速对于承载力的影

响止于一定值；如果想获得最小的摩擦功耗，转速

不 能 太 高 。 利 用 折 线 图 分 析 ， 能 很 好 地 诠 释

Pareto解集的物理意义。

α = µHf/µFr

α = µHf

/
µFr

在众多最优解中选择一个设计方案，可以采用

优 劣 解 距 离 法 （technique  for  order  preference  by
similarity to an ideal solution，TOPSIS）方法，基于归

一化后的数据矩阵，确定有限方案中的最优方案和

最劣方案，分别计算各评价对象与最优方案和最劣

方案间的距离，获得各评价对象与最优方案的相对

接近程度，以此作为评价优劣方案的依据 [23]。而对

于滑动轴承，常用单位承载力下的摩擦功耗最小作

为目标组合，反映在图中，即一系列过原点的直线，

直线斜率 即代表此目标。因此，本文以

构造满意度线，在 Pareto最优解集中寻

第 4 期 张泽斌，等：变速条件下流体动压效应稳健性分析 1223



α

ε N

找 最小的方案，即满意度线同 Pareto前沿的切

点。设计结果为 =0.79,  =3 051 r/min，对应的承载

力均值和摩擦功耗均值分别为 4 209 N和 218.7 W，

如图 3所示。此设计命名为“方案 1”。
µFr

σFr

µFr -σFr

从稳健设计的角度，以承载力均值 和承载力

的方差 进行双目标优化设计。由于方差对应标

准差的平方，采用标准差并不会改变目标支配关

系，因此，为简便起见，采用 进行双目标优

化。优化结果直接用折线图进行表达，如图 5所示。
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图 5    承载力均值及其标准差最优解集的四维数据折线图

Fig. 5    4D fold lines diagram of Pareto solutions of mean and

standard deviation of carrying capacity
 

ε

N

µFr -σFr

ε

ε

由图 5可知，承载力均值及其标准差双目标

Pareto解集清晰地分为 2部分：①对应承载力均值

的最大化的解，②对应承载力波动最小化的解。

2部分解分别对应偏心率 的 2个极限值，即极大

值 0.9和极小值 0.1。而这 2部分的解在转速上没

有表现出明显不同，转速 都在 8 200～9 800 r/min
范围之内，并且接近转速的上限值。作为 双

目标 Pareto最优解集的结果，表明高转速对于降低

承载力的波动有显著的效果。承载力的最小波动

对应的一定是高转速条件。而承载力与偏心率 的

相关性更强。偏心率 增加，承载力增加明显，过大

的偏心率不利于获取最小承载力波动的设计结果。

µHf

σHf

同样，也对摩擦功耗均值 和摩擦功耗的标准

差 进行双目标优化，结果如图 6所示。

0.3 ⩽

ε ⩽ 0.5 1 000 ⩽ N ⩽ 2 900

σHf

σHf

由图 6可知，摩擦功耗的稳健优化结果不同于

承载力的双目标稳健优化结果。Pareto最优解集没

有明显的分类，寻优算法均指向偏心率较小（

），转速较低（  r/min）的设计

区域，标准差 出现少部分的负值情况，这是由于

所建立的是插值数学模型，即使全部样本点处的

都为正，在外插区域，仍然可能出现负值的插值

结果。此优化结果符合润滑理论分析，要想获取低

摩擦功耗的结果，转速要尽量低，偏心率不能过

高。承载力的升高势必引起摩擦功耗的升高。

仅对承载力和摩擦功耗的波动情况进行优化，

结果如图 7所示。
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图 7    承载力标准差和摩擦功耗标准差最优解集的四维数据

折线图

Fig. 7    4D fold lines diagram of Pareto solutions of standard

deviation of friction power consumption and carrying capacity
 

µFr -σFr µHf -σHf

不考虑承载力和摩擦功耗本身，仅考虑二者的

波动，进行双目标优化。由图 7可知，所得的结果

可以看出明显地分成 2部分，即承载力波动小的设

计和摩擦功耗的波动小的设计。这 2部分设计结

果基本同 和 的双目标优化设计结果一

致。说明承载力和摩擦功耗的波动最优解几乎没

有交集，同时降低 2个目标的波动基本不可能，至

少在目前的设计空间中是不现实的。

最后，为了尝试寻找所有稳健指标的最优解

集 ， 对 4个 目 标 进 行 4目 标 优 化 ， 结 果 如 图 8
所示。

N ε

由图 8不容易看出 Pareto最优解集中的设计点

之间的关联性。根据以上分析，主要由于承载力和

摩擦功耗的波动无法寻得绝对最优解，导致转速

和偏心率 取值几乎分布在各自全部的取值范

围。此结果清楚显示出目标之间的制衡关系，目标

的增多，在现有设计空间中寻找绝对最优解的可能

性越小，只能获得对某个目标或某些目标组合的相
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图 6    摩擦功耗均值及其标准差最优解集的四维数据折线图

Fig. 6    4D fold lines diagram of Pareto solutions of the mean and

standard deviation of friction power consumption
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σFr

对更优解，即 Pareto解集中的非支配排序非劣解。

由于摩擦功耗会导致轴瓦表面发热、磨损甚而“咬

死”。本文在 Pareto解集中选择摩擦功耗均值最

小，承载力均值不小于 3 300 N的设计结果。此方

案在折线图中以黑色加粗进行显示。由图 8还可

知，这是一个大偏心、低转速的结果。由于偏心率

同承载力的波动相关性强， 的值相对比较大，但

仍然是从 Pareto最优解集中选择的最优解之一，不

同的标准对应不同的选择，此设计作为“方案 2”。
根据以上多目标优化过程，对优化结果在设计

变量-目标函数空间中的分布进行分析。变量数目

共有 6个，鉴于人眼视觉限制，为对 6维的参变量

进行更为直观的分析，需要借助高维可视化方法，

本文采用自组织映射图（self-organizing maps，SOM）

进行相关性分析[24-25]。自组织映射方法可将多维数

据用与维度数相同个数的二维图像进行表达，每个

二维图像中的颜色可表达相应变量的幅值，每个设

计点在每个二维图像中都位于同一相对位置，每个

设计点中各设计变量取值通过其在每幅二维图中

对应位置的颜色来反映，便于观察设计变量和目标

函数变量之间的相关性。

4 000×6

4 003×6

为了标明稳健优化设计的成效，本文选择“全

设计空间”范围，而不是 Pareto最优解集的设计点，

进行高维数据的 SOM低维展开和分析。为了绘制

SOM，首先对原设计空间用 4 000 个随机点进行离

散化处理，4个稳健目标的响应通过以上建立的稳

健模型而直接计算得到，整体呈现为 的数

据矩阵。同时，添加初始设计方案及稳健优化的

2个结果方案，对 的数据矩阵进行自组织

聚类和重组，以颜色代表数据幅值的大小，得到如

图 9所示的六维数据 SOM，并在其中标注出了最优

设计结果。
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图 9    六维数据 SOM及最优设计结果

Fig. 9    SOM visualization of 6D data and optimal design solutions
 

由图 9可知，偏心率展开图与承载力展开图的

颜色有较为显著的对应性，说明这 2个变量有较强

相关性；转速和摩擦功耗的颜色有一定的对应性，

说明转速对摩擦功耗影响较大。这些结论与以上

分析结论一致。在全设计空间来看，2个方案均位

于低转速条件，相对较大的偏心率区域。说明无论

是从单位承载力下摩擦功耗的单目标优化，还是对

全部稳健目标进行 4目标优化，设计结果所在的区

域基本一致。由于方案 2的选择重点保证摩擦功

耗均值最小，因此，承载力的均值相对较低。为了
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图 8    4目标最优解集的六维数据折线图

Fig. 8    6D fold lines diagram of Pareto solutions of

four objectives
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验证优化结果，对 2个设计方案进行 CFD验算。目

标响应采用的是初始 Kriging模型而不是稳健模

型，因为稳健模型计算的是均值而不是单点响应，

结果如表 1所示。
 
 

表 1    多目标优化结果

Table 1    Multi-objective optimization results

设计方案 偏心率ε 转速N/(r·min−1) Fr/N Hf/W Fr相对误差/% Hf相对误差/%

初始设计范围 [0.1,0.9] [103,104]

初始设计 0.50 5 500 2 444 486.3

优化“方案1” 0.79 3 051 4 209 218.7 5.6 21.3

方案1-CFD结果 0.79 3 051 3 985 180.2

优化“方案2” 0.67 3 045 3 257 195.1 1.3 9.8

方案2-CFD结果 0.67 3 045 3 300 177.8

　注：滑动轴承轴颈直径为40 mm，半径间隙为0.05 mm。
 

由表 1可知，方案 1的偏心率为 0.79，转速为

3 051 r/min，CFD计算结果承载力为 3 985.6 N，摩擦

功耗为 180.2 W，均比 Kriging原始模型预测结果更

小，相对误差分别为 5.6%、21.3%。摩擦功耗误差

较大，主要原因是此方案的设计点位于原始样本点

的外插值区域，模型在此区域的精度较低。

方案 2的偏心率为 0.67，转速为 3  045  r/min，
CFD计算结果承载力为 3 300 N，摩擦功耗为 177.8 W，

Kriging原始模型预测值分别为 3 257 N、195.15 W，

相对误差分别为 1.3%、9.8%。考虑到 CFD计算误

差，模型在插值区域范围内的预测误差低于 10%，

可以满足对稳健设计起到指导的作用。

最终设计方案在一定程度上降低了摩擦功耗，

同时在不同的转速情况下，可以保持较好稳健性。

在滑动轴承的制造生产中由于加工工艺或其他因

素造成设计尺寸与实际设计不相符时，在一定范围

内还能够保证轴承的性能不会急剧下降，从而放宽

了轴承对制造与后续保养的要求，节约成本。 

3　结　论

1） 本文以偏心率的变化反映几何参数的影响，

以转速反映转速条件的影响，采用稳健优化的方法

取得以上变量和油膜性能指标的映射关系。以承

载力和摩擦功耗的均值与方差作为目标函数，利用

Kriging模型建立内层模型，并在采用交叉验证校核

模型的精度后，进一步建立外层稳健模型。

2） 基于 NSGA-II多目标遗传算法进行 3次双

目标优化，1次 4目标优化，得到 Pareto最优解集。

从优化理论指导设计的角度，4目标优化的结果证

实了双目标组合优化的必要性。再通过归一化折

线图对 Pareto解集进行分析，获取油膜性能对参数

变化的响应机理。通过 SOM对最优特征区域可视

化分析。此稳健优化方法不但表达出变量空间-目
标空间的内在联系，还清晰地揭示了高维最优解集

在空间中的分布情况，结合物理机理的分析，起到

了理论指导设计的优良效果。最终得到 2个优化

设计结果，方案 2所得结果与预测结果相近，进一

步验证了本文方法的可行性。

本文仅从稳健性特征的分析和提取方面，分析

了几何参数和转速对动压油膜稳健性的影响。研

究对象基于单一的滑动轴承结构，未考虑结构变化

情况下，滑动轴承的稳健优化设计。下一步的研究

计划将轴承几何参数尺寸看作设计变量，进一步拓

展设计空间和目标空间的范围。
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Robust analysis of hydrodynamic performance under variable rotation speeds
ZHANG Zebin*，JING Shizhao，YUAN Shaopeng，SHI Minghui

(School of Mechanical and Power Engineering，Zhengzhou University，Zhengzhou 450001，China)

Abstract： Oil  film,  as  the  intermediate  medium,  offers  substantial  benefits  for  enhancing  the  stability  and
dependability of mechanical transmission systems with high rotation speeds. The high-speed bearing-rotor system is
inevitably affected by environmental factors in manufacturing and operation. These factors affect the shape of the oil
film, leading to changes in the performance of sliding bearing, and the actual working performance deviates from the
design objectives. The high-speed dynamic pressure oil film was selected as the research object to grasp the influence
of  geometric  parameters  and  rotation  speeds  on  the  fluctuation  of  oil  film  performance.  Robust  optimization  and
analysis were carried out and the robust optimization result of the oil film was extracted. The oil film pressure field of
the hydrodynamic sliding bearing under various operating speeds is solved using the Computational Fluid Dynamics
method in accordance with the various requirements of the transmission system. The performance properties: bearing
capacity and friction power consumption are solved. The Kriging approximate model is established, and robust indices
are calculated within the subspaces that are selected in the vicinity of the sample points. The non-dominated sorting
genetic  algorithm  (NSGA-II)  is  used  to  solve  the  Pareto  optimal  solution  of  different  objective  combinations.  The
correlation  analysis  is  carried  out  with  the  self-organizing  maps  (SOM),  and  the  correlation  characteristics  between
design objectives, geometric parameters, and rotation speeds are extracted. The robust optimal design is determined by
analyzing  the  impact  of  the  eccentricity  on  the  robust  indices  in  the  optimized  space.  The  results  show  that  the
proposed robust  optimization method can clearly show the distribution of the robust  optimality region in the design
space  and  reduce  the  influence  of  geometrical  parameters  and  rotation  speeds  on  the  oil  film  performance.  The
proposed method can improve the feasibility of design results and effectively promote the transition from a theoretical
design to an engineering real-life practice.

Keywords： robust design；Kriging model；Pareto front；self-organizing maps；slide bearing；optimality analysis
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改进反激拓扑模式下远端稳压电源控制方案

张帅*，韩小文，李儒鹏，程鹏，李正天，王玉姣
(北京电子工程总体研究所，北京 100854)

摘　　　要：为提高远端稳压电源的供电质量，最大限度的在高可靠性前提下保证发射设备输

出电压快速、平稳地达到设定值，提出一种改进反激拓扑模式下远端稳压电源设计方式，并建立相

应数学模型。设计了前置论域整定的模糊比例积分微分（PID）控制算法，通过论域整定模型将模

糊 PID 参数直接映射到模糊规则下，消除试凑法偶然性的同时消除了量化因子对误差的放大作用，

有效地避免了过度调整的现象；引用模糊逻辑来实时处理远端稳压电源的动态参量值，并根据反模

糊映射函数将生成的量化值映射到控制元件。仿真环境模拟结果表明：与模糊 PID 控制相比，前置

论域整定的模糊 PID 控制算法具有优良稳态性能，调节时间缩短 48.1%，响应时间缩短了 28.6% 并

降低到 1.4 ms；与此同时，该控制方案能够有效地抵抗突发性干扰，稳压输出时间缩短了 45.5%，

响应时间缩短到 37.5%。实验结果表明：前置整定模糊 PID 控制算法可以运用到实际工业环境中，

与工业环境下传统控制算法比，前置整定模糊 PID 控制算法可以大幅提高远端稳压电源的供电质

量，具备优良的鲁棒性。

关　键　词：模糊 PID 控制；论域整定；改进反激拓扑；远端稳压电源；量化因子
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随着无人作战理念的兴起，越来越多的学者开

始关注地面发射设备的智能化研究[1]。远端稳压电

源是驱动飞行器上各类用电负载工作的重要组件，

作为地面发射设备的重要组成部分，需具备实时调

压和远端稳压的功能，根本上解决低压大电流供电

输出时因发射平台下前级取力设备供电质量差、供

电电缆长、飞行器上负载变化大等造成输出端供电

质量差的问题[2-3]。

对远端稳压电源控制方案研究已经比较深

入。陈朋等  [4] 提出一种基于反激拓扑方法与电阻

电容（resistor capacitance，RC）隔离触发网络的短弧

脉冲氙灯驱动电源设计方法，从硬件角度阐释控制

方案可行性。冯丹等  [5] 采用小信号理论详细地分

析了反激式开关电源的电流环和电压环，并推导出

系统模型的传递函数。文献 [6-8]深入研究了反激

拓扑模式下硬件电路多路输出控制特性。王凤国等 [9]

基于 PI控制器提出了一种远端供电电压补偿方

案，通过误差放大器输出调整脉冲宽度调制（pulse
width modulation，PWM）控制器脉宽的方式，实时调

整负载端供电电压，为远端稳压电源控制方案的研

究提供了思路。孙凤等  [10] 以仿真与实验相结合的

方式研究了电磁作动器的控制特性，分析得出模糊

比例积分微分 （proportional-integral-derivative， PID）

控制算法具备更加优良动态性能。陈帅等  [11] 针对

传统模糊 PID控制算法 ΔKp 规则库中 Kp 参数在线修

正精准度不足的问题，提出ΔKp 规则库优化改进方案。

赵天宇和苏庆宇   [12] 针对无刷直流电机（brushless
DC motor，BLDCM）精确调速的控制特点,设计出一

种变论域模糊 PID控制器，有效提高了 BLDCM控

制器的动态性能，为改进模糊 PID控制器的设计提

供了思路。综上所述，针对远端稳压输出方面的问

题，在理论设计、实验研究和数值模拟方面开展了
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较多的研究，但针对特定背景下小信号模型的转化

方式与整体控制模型的建立仍然需要进一步解释

说明，对于远端输出过程中控制算法控制性能提高

也需要进一步研究。

基于上述研究现状，为了提高远端稳压电源的

供电质量，最大限度的保证飞行器负载端输出电压

快速、平稳地达到设定值。本文在反激拓扑模式基

础上设计了一种前置论域整定的模糊 PID控制算

法，通过论域整定的方式将模糊 PID参数直接映射

到模糊规则下，有效避免 PID控制器的初值计算

时，试凑法偶然性和量化因子对误差的放大作用造

成论域集范围扩大的现象，使输入输出可以随着控

制需求变化更加精准的映射到模糊决策中，根本上

提高远端稳压电源的供电质量。 

1　远端稳压电源工作原理及数学模型
 

1.1　改进反激拓扑模式下远端稳压电源工作原理

电源模块主要分为功率和控制 2个部分，采用传

统的反激拓扑格式：电源模块的功率部分通过电源主

功率金属氧化物半导体（metal oxide semiconductor，
MOS）管的开关工作状态，形成交流方波电压，经电

源主功率隔离变压器及电源输出整流滤波电路向

次传递能量和提供所需的输出电压；电源模块的控

制电路部分，使整个电源系统工作在闭环状态，调

节主功率 MOS管占空比的大小，达到电源稳压输

出。电源模块的电路组成作用如下：输入滤波电

路、电源模块 PWM控制电路供电部分、电流采样

电路、电源功率变换部分、输出整流滤波电路、电

源遥控开关控制电路、A/D电压采样回路。

反激拓扑电路中，为了实时监测电压信号，一

般采用精密稳压源 TL431和光耦配合形成电压反

馈信号，通过 TL431和光耦的配合，不断地将输出

电压信号反馈给电源管理芯片，电源管理芯片通过

反馈的信号量，不断地对输出电压进行调整，进而

达到稳压的目的。在这种设计方式中，首先，线性

光耦作为一个隔离器件，在高频工作时不利于反馈

量的形成，其次，从安全和可靠性角度来看，光耦老

化时会发生漂移（如电流传输比 (CTR)下降），并且

还容易受到外部扰动和温度等因素的影响。因此，

在改进反激拓扑模式下摒弃了传统的电源管理芯

片 ， 利 用 浮 点 型 数 字 信 号 处 理 器 （digital  signal
processor，DSP）处理器处理芯片信息，通过外置引

脚，增加了电源的实时状态信息输出能力。在电压

反馈环节，使用 A/D采样机制获取实时电压值，不

再使用采用精密稳压源 TL431和光耦配合形成电

压反馈信号对该电路进行电压反馈，可以实现对不

同输出电压值的不间断调整与检测，使电源模块稳

定的输出特定的电压值。改进反激拓扑模式下远

端稳压电源工作原理如图 1所示。
 
 

直流源输入

输入滤波
电路

上电电路

遥控开关电路

电流采样
电路

控制电路

主功率
MOS管

馈电电路

电源功率
变换

整流滤
波电路

A/D电压采样回路

直流源输出

图 1    改进反激拓扑模式下远端稳压电源工作原理

Fig. 1    Working principle diagram of remote regulated power supply in improved flyback topology mode
 
 

1.2　改进反激拓扑模式下远端稳压电源数学模型

反激拓扑电路中，对电压和电流的反馈输出是

通过调节 MOS管占空比实现的，为了检验控制算

法的调节能力，本文以电压反馈调节为例，远端稳

压电源简化电路模型可以简化成如图 2所示。图 2

中，Gmod 为 PWM调制等效传递函数，Gpwr 为反激变

换器等效传递函数，GLC 为滤波电路传递函数。

在处理反激拓扑相关数学模型时。根据状态

不同对整个回路进行建模分析，开关管闭合时，原

边绕组在 Vi 作用下，线圈内存储的能量上升；开关

管断开后，原边电流耦合到副边，能量输出到负载，

在这个过程中，开关器件和变压器是非线性部分，

为获取描述整个开关周期内电路的统一模型，作如

下几个假设：
 

Gpwr GLCGmod

−

Ui Uo

图 2    远端稳压电源简化电路模型

Fig. 2    Remote regulated power supply simplified version control

block diagram
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1） 不考虑变压器的漏感，对变压器和开关器件

做线性化处理，输入交流分量为 0；
2） 假设系统处于理想状态，电流传输比为 100%；

3） 忽略系统频率误差；

4） 由于反馈回路主要实现电压采集，对控制回

路影响不大，忽略输出电压采样隔离反馈网络的影响；

在假设的基础上，开关器件的平均化等效模型

如图 3所示。
  

输出节点输入节点 Diout

Iout

DVinp

p

+

−

iin

图 3    开关器件的平均化等效模型

Fig. 3    Averaged equivalent model for switching devices
 

由于开关频率转换过快，在进行定量分析时，可

以根据图 1所示输入输出端传递关系得出数学模型为®
iin = DIout
voutp = DVinp

（1）

式中：D 为变换器的初始占空比设定值；Vinp、voutp 分
别为模型输入、输出侧电压； iin、Iout 分别为模型输

入、输出侧电流。由于启动过程和负载剧烈变化时

瞬态值过大，所以在启动和交变负载变化场景时，

不适用该公式。

当电路到达稳态后，在直流分量上叠加上交流

分量为®
iin =

(
D+ d̃

)(
Iout+ ĩout

)
voutp =

(
D+ d̃

)(
Vinp+ ṽinp

) （2）

d̃

ĩout ṽinp

式中：   为变换器的初始占空比设定值交流分量；

为模型输出侧电流交流分量； 为模型输入侧

电压交流分量。

忽略小量，将其代替反激拓扑变换器中的变压

器和相关开关器件，得到如图 4所示小信号模型。

可以得到小信号模型的对应关系。对整体电

路做直流分析，去除该小信号中交流分量，同时短

路电感器件，让内部电容断路（忽略寄生阻抗来自

电感），可得

Vi

N
= Vinp−DVinp

V0 = −
D

1−D
· Vi

N

I0 = −
Vi

NR
· D

1−D

Iout =
V1

NR
· D

(1−D)2

（3）

式中：N 为变换器的输出部分绕组比；Vi 为变换器

的初始输入电压值；V0、Ⅰ0 分别为模型 p 点实际电

压、电流值；R 为模型输出侧等效电阻量（与输出部

分对外接口有关）。

在对电路做交流分析，利用基尔霍夫定律可得
−ṽoutp+ ĩoutsL+

ṽoutp

D
=

Vinp

D
d̃

ṽ0 = ṽoutp− ĩout sL

−ṽoutp+Dĩout+ Ioutd̃+ ĩ0 = ĩout

（4）

式中：L 为变换器 LC滤波电路电感值；s 为拉斯变

换输出响应。

d̃ ṽ0

随着稳压范围确定占空比初始值 D 的大小也

随之确定， 的大小与 的传递函数关系也随之确

定，理想状态下可得

GmodGpwr =
ṽ0

d̃
= (1+ sRcC)

Å
1− kL sL

RL

ã¿
2sRL （5）

式中：Rc 为变换器度外输出侧电阻等效值；RL、kL 分

别为变换器的输出侧电感端电阻等效值、等效比例

系数；C 为电容性。

本设计中：忽略二极管压降，只考虑半波整流

的影响。GLC 的计算式为

GLC (s) =
Vout

Vin
=

1
2(j2w2LC+1)

（6）

式中：Vout、Vin 分别为输出节点、输入节点的电压

值；w 为频域分量。

令 s=jw，传递函数 GLC 为

GLC (s) =
Vout

Vin
=

1
2LCs2+2

=
1

2×10−5 s2+2
（7）

参考经验公式，可以得到电压输出与占空比输

入量之间的传递函数 Gs 为

 

iin

Vi (Vin/D)d1

+

p

V0

R

−
ioutd1

IL-Iout

输出节点

输入节点

图 4    主电路等效小信号模型

Fig. 4    Equivalent small signal model of main circuit
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Gs =GLCGmodGpwr =

(1+ sRcC)
Å

1− kL sL
RL

ã
2sRL

· 1
2×10−5 s2+2

=

−7×104 s2+1.3s+104

7×10−6 s3+0.1s2+0.7s+104

（8）

 

2　前置论域整定的模糊 PID 控制器

设计

前置论域整定是本次模糊 PID控制器设计关

键，在经典模糊 PID算法的基础上，不借助比例因

子和量化因子，直接将 Kp、Ki、Kd（3个变量分别为

比例、积分、微分作用因子，作用因子不同，控制函

数收敛速度、超调量和静态误差不同）作用到模糊

PID控制器上 ，即将经过前置论域整定后模糊

PID参数，直接映射到模糊规则中进行解算输出，

可大大减少试凑法偶然性和量化因子对误差的放

大，增加模糊 PID控制精度。

模糊 PID基于传统 PID控制算法的基础上，利

用反馈误差实时修改 PID控制参数来对抗系统内

部变化，从而实现对控制系统的精准控制。因此，

为进一步了解模糊 PID控制输出特性，本文先了解

PID控制，控制函数及其传递函数为[13-15]
u (t) = Kpe (t)+Ki

w t

0
e (t)dt+Kd

de (t)
dt

Gs =
U (s)
E (s)

= Kp

Å
1+

1
Tis
+Tds

ã （9）

式中：Ti、Td 分别为积分变换、微分变换值；e(t) 为
t 时刻的系统误差。

将线性控制函数离散化，得到输入电压的增量

式 PID算法计算式为[16]

u(k) = u(k−1)+∆u(k)

u(k−1) = Kp

{
e(k−1)+Ki

k−1∑
j=0

e( j)+

Kd[e(k−1)− e(k−2)]}
∆u(k) = Kp[e(k)− e(k−1)]+Kie(k)+

Kd[e(k)−2e(k−1)]+ e(k−2)

（10）

本次实验控制原理模型如图 5所示，模糊控制

方面采用两输入三输出的形式进行 PID参数的实

时调节。图 5中，输入量为系统误差 e 和误差变化

率 ec，输出量为 PID控制参量的调节值变化值。

经典模糊 PID控制模型如图 6所示。对比传

统模糊 PID控制器可知 [17]，前置论域整定的模糊

PID控制在模糊推理部分增加前置整定环节，这就

促使模糊控制部分反馈到 PID控制器的是整定后

的实际论域范围量，不再是 PID变化量。 

2.1　模糊化和模糊规则的确定

模糊化是模糊集的隶属函数映射下精确输入

值隶属度确定的过程。模糊规则采取 Mamdani标

准化设计规则 [18]。定义输入量系统误差 e 和输入

量误差变化率 ec 均为 {−6,−5,−4,−3,−2,−1,0,1,2,3,4,

5,6}，模糊子集为{NB,NM,NS,ZE,PS,PM,PB}，其中，

N、P、B、M、S分别为 Negative（负数）、Positive（正

数）、Big(大)、Medium(中)、Small(小)。

模糊子集的隶属函数常用三角函数[19-20]，如图 7

所示。建立模糊规则是设计模糊 PID控制器的关

键环节 [21]，为了获取优良的控制性能，根据电压输

出特性和控制要求，参考 PID控制规律及专家经

验，建立模糊规则如表 1～表 3所示。
 
 

1.0

0.5

0

e
c

−6 −4 −2 0 2 4 6
e

NB NM NS ZE PS PM PB

图 7    输入量隶属函数

Fig. 7    Input membership function
 
 

表 1    比例因子 Kp 的模糊规则

Table 1    Fuzzy control of proportional factor Kp

e(t)
ec[de(t)/dt]

NB NM NS ZE PS PM PB
NB PB PB PM PM PS ZE ZE
NM PB PB PM PS PS ZE ZE
NS PM PM PM PM ZE NS NS
ZE PM PM PS NS NS NM NM
PS PS PS ZE NS NS NM NM
PM PS ZE NS NM NM NM NB
PB ZE ZE NM NM NM NB NB

 

稳压控制模型

de/dt
反模糊

PID控制器

Kp Ki Kd

模
糊
化

模
糊
推
理

Ui
Uo

图 5    前置论域整定的模糊 PID控制原理模型

Fig. 5    Fuzzy PID control model diagram of pre-universal

domain rectification
 

被控对象

ΔKp

反模糊

PID控制器

ΔKi ΔKd

模
糊
化

模
糊
推
理

de/dt

Ui
Uo

图 6    经典模糊 PID控制模型

Fig. 6    Classical fuzzy PID control model diagram
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表 2    积分因子 Ki 的模糊规则

Table 2    Fuzzy control of integral factor Ki

e(t)
ec[de(t)/dt]

NB NM NS ZE PS PM PB
NB NB NB NM NM NS ZE ZE
NM NB NB NM NS NS ZE ZE
NS NB NM NS NS ZE PS PS
ZE NM NM NS ZE PS PM PM
PS NM NS ZE PS PS PM PB
PM ZE ZE PS PS PM PB PB
PB ZE ZE PS PM PM PB PB

 
 

表 3    微分因子 Kd 的模糊规则

Table 3    Fuzzy control of derivative factor Kd

e(t)
ec[de(t)/dt]

NB NM NS ZE PS PM PB
NB PS NS NB NB NB NM PS
NM PS NS NB NB NB NM PS
NS ZE NS NS NS NS NS ZE
ZE ZE NS NS NS NS NS ZE
PS ZE ZE ZE ZE ZE ZE ZE
PM PB NS PS PS PS PS PB
PB PB PM PM PM PS PS PB

 

在设计模糊规则时，采取的格式为： if(e is NB)
and (ec is NB) then (Kp is PB) (Ki is NB) (Kd is PS)。 

2.2　前置论域整定

在传统的模糊 PID模糊化运算时，通过引入量

化因子的形式将 e 和 ec 输入变量的基本论域转化

为相应模糊论域，同样，经过模糊 PID控制器处理

后，引入比例因子来使处理后变化量的模糊论域变

成实际控制对象的基本论域。在这个过程，需要利

用 PID控制试凑法得到的 Kp、Ki、Kd 基本参数，同

时需要根据作动平台的动态性能预测 PID参数的

变化趋势。

这个过程不仅繁琐，而且在利用试凑法获取

PID时，往往得到的是一个阈值范围，这个范围在

比例因子的作用下可能使整体动态性能下降 [22]。

因此，在获取基础 PID参数之后，首先利用经典模

糊控制器设计方式获取 e 和 ec 范围，再对 SIMULINK
模拟器输出的数据进行分析，根据试凑法得到范围

校验，得出新的模糊论域。本文定义新论域的中心

点 Kpc、Kic、Kdc 的计算式为
Kpc = Kp0+ f dskp

Kic = Ki0+ f dski

Kdc = Kd0+ f dskd

（11）

f

式中：Kp0、Ki0、Kd0 分别为前置整定时由试凑法得到

的模糊 PID初始参数； 为前置整定时单个稳定周

期各个量的采样频率；ds 为 SIMOUT所得数据积

分；kp、ki、kd 为初选比例因子。 

2.3　反模糊化

模糊推理所得出的结果不能直接映射到控制

电路，因此，在经过模糊推理后需要将参数 Kp、Ki、

Kd 进行反模糊化处理，反模糊化就是将模糊规则定

义的控制量转化成执行量的过程，一般采用质心

法。假设 U 是电路模糊规则下非空的模糊集，在论域

范围的数值任一点离散为 n（n<7）个垂直分量，将这

n 个分量和其所对应的隶属度取加权平均，输出值为

Kx =

n∑
i=1

µU(xi)xi/

n∑
i=1

µU(xi) （12）

式中：Kx 为 PID参量的反模糊量精准值；xi 模糊规

则下映射的各个变量；μU(xi)为隶属度。

根据式（12）得出整定后 PID参量的控制规则，

曲面图与矢量指示图如图 8所示。 
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图 8    控制参数输入输出关系

Fig. 8    Control parameter input and output relationship graphs
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3　仿真分析
 

3.1　前置参数获取-传统模糊 PID 仿真分析

该控制算法的有效性，利用计算机搭建不同控

制方案下远端稳压电源仿真环境，检验 3种不同模

式的控制方案实际控制效果，同时为实验搭建获取

参数资料。此次仿真采用的传递函数为式 (9)，前
置 整 定 过 程 SIMULINK仿 真 模 型 如 图 9所 示 ，

其中 ，K 为 SIMULINK自带模块形式 ，为比例因

子 Kp。

由于 e 输入为 [−48，48]V,变化率不小于 480 V/s，
输入和输出论域均为 [−6,6]，由式 (13)计算量化因

子分别为 0.125和 0.01。

Y =
12

b−a

Å
X− a+b

2

ã
（13）

式中：Y 为量化因子；a、b 为输入量范围。

通过试凑法初选 PID控制参数分别为 40、
6 000、1。前置整定过程中，根据 PID响应特性选

取比例因子为 Kp=40、Ki=1 200、Kd=0.1。
从主程序界面获取 SIMOUT采集参数，根据

式 （11）可 计 算 出 论 域 中 心 点 位 置 Kpc=30、 Kic=
10 600、Kdc=2.2。根据论域中心点位置，将比例因子

直接作用到论域，得到论域范围为 [24，36]，[10 600，
11 200]，[1.6，2.8]。 

3.2　前置整定模糊 PID 仿真结果分析

在反激拓扑电路中，电压和电流的反馈输出都

可以通过调节 MOS管占空比实现，为简化实验，检

验控制算法的调节能力，本文以电压调节为例。区

别于实发流程多块热电池分步供电，在模拟训练

时，弹上（机载）设备统一使用外部稳压设备供电，

随模拟飞行进程演进各个设备相继进入工作状态，

加载运行会造成飞行器负载瞬时增加，此时稳压电

源会随负载的变化实时变化，为了模拟负载变化时

稳压电源的控制性能，仿真分析时在 30 ms处手动

模拟加入 80 W的功率扰动（应答机）。参考前置整

定流程，确定 PID控制、模糊 PID控制、前置整定

的模糊 PID控制输入参量，前置整定模糊 PID算法

SIMULINK仿真模型如图 10所示。

前置整定模糊 PID算法仿真曲线如图 11所

示。由图 11可知，这 3种方法都能实现指定电压

实时跟踪，但抗干扰能力和电压跟踪精度有所差距。

为分析跟踪性能，将仿真得到的该系统的动态

性能指标定量值进行汇总，如表 4所示。由表 4可

知，3种控制方法都在 6.5 ms左右出现最大超调值，

前置参数整定的模糊 PID控制下系统的最大超调

值仅为 17.5%，远远小于之前的 2种控制算法，具有

较好的动态稳定性。此外，3种不同控制方式上升

时间不同，前置参数整定模糊 PID控制下系统的响

应时间仅为 0.5  ms，表明在前置参数整定模糊

PID控制下，系统可以快速到达设定值；与此同时，

3种控制方式调节时间相比，前置参数整定的模糊

PID调节能力更强，在 1.4 ms能满足稳压输出要

求，远小于国标对远端输出电压供电稳态范围值的

规定。

在 30 ms加入负载扰动后，3种不同控制策略

下系统均出现不同规模的波动，前置参数整定的模

糊 PID控制算法的整体动态性能依旧明显小于其

他控制策略，具有满足最小的超调量的同时能够在

0.5 ms内快速响应，且其在 1.2 ms内迅速恢复稳压

输出。由此可知，前置参数整定的模糊 PID控制抗

干扰能力更强。因此，前置整定的模糊 PID控制特

性优于模糊 PID的控制特性和 PID控制器控制特

性，可以得出前置整定模糊 PID在稳态性能方面具

有较小的过冲，能够有效地保护电路内部元器件，

响应快且更加平稳，适用于线型非时变系统和多数
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控制领域。
 

4　稳压电源输出验证

通过控制器控制反激拓扑结构下电源参数，将

前置反馈计算出论域代入控制算法，并将控制算法

集成映射到算法控制器上，如图 12所示。

由图 12可知，车控系统提供 Vin 为 24 V左右波

动，当稳压输出电源收到上位机输入远端稳压信号

后，软件会切换到远采模式，定时采集 VO_REM_
ADC管脚的 AD采样值，然后对采样值进行解析，

通过离散计算出实时误差和误差变化率。接着通

过模糊规则对输入的参数 e 和 ec 进行模糊化规则

映射，将 PID参数以模糊化的方式计算出来。最

后，将反模糊化计算数值代入增量式 PID算法，将

计算所得数值代入控制系统，从而实现对稳压电源

的实时调整。

在设计编写控制器代码时，将仿真确定的量化

因子和比例因子作用到标准模糊 PID论域，得到对

应系统的模糊 PID控制算法后烧写到控制器上，接

着第一次上电，导出论域调整范围值，根据公式确

定论域中心点位置。根据论域中心点位置将比例

因子直接作用到论域 ，得到论域范围 [24， 36]，
[10 600，11 200]，[1.6，2.8]。将此范围代入模糊 PID
编程算法。电源模块软件 PID输出控制流程如

图 13所示。

将更改后的代码烧写到控制器，在实验室进行

软件在线调试，将输出线路串入可调电阻后，设定

远端输出电压为 28 V，实时监测远采电压反馈结

果。基于以上分析，在一次电压设定值读取后，读

取 FLASH内前置整定的模糊 PID计算模型中实时

电压值，读取位置如图 14所示。将 2次调节过程

电压变化值导出，利用 ORIGIN对上述数据绘图，

可得如图 15所示输出电压变化趋势。

前置整定模糊 PID算法实验数据如表 5所

示。由表 5可知，在前置整定的模糊 PID控制算法

下远端稳压电源系统输出和仿真结果类似，在前置
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表 4    前置整定模糊 PID 算法仿真数据

Table 4    Pre-tuned fuzzy PID algorithm simulation data

仿真方式 控制策略
最大超调量/

%
上升时间/

ms
调节时间/

ms

28 V稳定仿真

前置整定的

模糊PID控制
17.50 0.5 1.4

模糊PID控制 21.25 0.7 2.7

PID控制 23.36 0.9 3.0

系统扰动状态

前置整定的

模糊PID控制
4.80 0.5 1.2

模糊PID控制 4.90 0.8 2.2

PID控制 6.20 1.0 3.0
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图 12    前置参数整定的模糊 PID控制算法线路连接示意

Fig. 12    Schematic diagram of circuit connection of fuzzy PID control algorithm for pre-parameter tuning
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整定的模糊 PID控制方案作用下，远端稳压电源在

11 ms左右第一次达到设定电压值，然后在控制器

微分、积分因子的作用下，经过 0.6 ms的输出调整，

逐渐达到静态稳定状态，最终稳定输出。同模糊

PID控制算法相比，实时调节过程中，稳压输出调

节时间缩短了 57.1%，达到预定电压值响应时间缩

短了 50.0%。前置整定模糊 PID控制算法可以根据

不同的供电需求实时调节稳定输出不同的电压值；

且前置整定模糊 PID在稳态性能方面具有较小的

过冲，在满足远端稳压动态性能指标的同时，有效

提升远端稳压电源的动态输出特性，最大程度的保

护电路内部元器件。具备良好的稳态性能，频率响

应快且更加平稳，适用于线型非时变系统和多数控

制领域。 

5　结　论

本文提出一种改进反激拓扑模式下远端稳压

电源的设计方法，根据控制电路计算出该远端稳压

电源数学模型。根据控制算法提出一种前置论域

整定的模糊 PID控制算法，通过论域整定的方式将

模糊 PID参数直接映射到模糊规则下，消除了试凑

法的偶然性和比例因子对误差的放大作用，有效地

避免了模糊论域过度调整的现象。

1） 在低压大电流场景中，监测形式由模拟量转

换成数字量是提高系统传输能力的一项重要举

措。通过远端采样方式将输出远端电压值转化成

数字量传输，将实时电压信号传输到控制器及人工

交互界面，在保证高可靠性的同时增加了硬件系统

的监测能力和传输能力。

2） 在前置整定的模糊 PID控制系统下，远端稳

压电源可以根据不同的供电需求实时调节并稳定

输出不同的电压值。与无前置整定的模糊 PID控
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图 13    电源模块软件 PID输出控制流程

Fig. 13    Power module software PID output control process

 

图 14    FLASH内实时监测远端电压值

Fig. 14    Real-time monitoring of remote voltage value in FLASH
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Fig. 15    Remote output voltage change trend diagram
 

表 5    前置整定模糊 PID 算法实验数据

Table 5    Pre-tuned fuzzy PID algorithm simulation data

控制策略 最大超调量/% 上升时间/ms 调节时间/ms

前置整定的模糊PID控制 2.53 0.5 0.6

模糊PID控制 2.86 1.0 1.4
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制系统仿真结果相比，实时调节过程中，稳压输出

调节时间缩短了 48.1%，达到预定电压值响应时间

缩短了 28.6%；抵抗负载扰动方面，稳压输出时间缩

短了 45.5%，达到预定电压值响应时间缩短了 37.5%。

实验结果知：前置论域整定的模糊 PID控制算法可

以大幅提高工业环境下此类远端稳压电源控制器

控制性能。

3） 前置论域整定过程中，根据模糊控制规律设

计的论域整定模型，可以极大提高改善模糊 PID算

法控制性能，该方法可以作为一种前置整定规律应

用到相关非线性及时变系统模糊 PID控制器设计

中，对提高控制器动态响应特性有着重要意义。
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Improved remote regulated power supply control scheme in improved
flyback converter

ZHANG Shuai*，HAN Xiaowen，LI Rupeng，CHENG Peng，LI Zhengtian，WANG Yujiao

(Beijing Institute of Electronic System Engineering，Beijing 100854，China)

Abstract： In order to improve the power supply quality of the remote regulated power supply and ensure that
the  output  voltage  of  the  transmitter  device  reaches  the  set  value  quickly  and  smoothly  under  the  premise  of  high
reliability, a design method of the remote regulated power supply in the flyback topology mode is introduced, and the
corresponding  mathematical  model  is  established.  Here,  a  fuzzy  proportional-integral-derivative  (PID)  control
algorithm for pre-domain tuning is presented. It uses fuzzy logic to process the dynamic parameter value of the remote
regulated power supply in real time, and it maps the generated quantitative value to the control element in accordance
with the anti-fuzzy mapping function. This effectively avoids the phenomenon of over-adjustment and eliminates the
accidentality of the trial method and the amplification effect of the scale factor on the error. According to simulation
results,  the  fuzzy  PID control  algorithm with  pre-domain  tuning  performs  better  in  steady-state  conditions  than  the
fuzzy PID control algorithm without pre-domain tuning. The adjustment time, response time, and reduction to 1.4 ms
are all shortened by 48.1%, 28.6%, and 37.5%, respectively, while the control scheme is also able to withstand abrupt
interference  with  good effectiveness.  The experimental  results  show that  the  pre-tuned fuzzy PID control  algorithm
can  be  applied  to  the  actual  industrial  environment,  and  compared  with  the  traditional  control  algorithm  in  the
industrial environment, the pre-tuned fuzzy PID control algorithm can greatly improve the power supply quality of the
remote regulated power supply and has excellent robustness.

Keywords： fuzzy  PID  control； universe  of  fuzzy  sets； improved  flyback  converter； remote  regulated  output
power supply；quantizer factor
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典型立式轻工业建筑结构抗震性能实例研究

吴斌1，2，杨悦2，姚仰平2，王凇晗2，姜雪薇2，许立言2，*

(1.   内蒙古工业大学 土木工程学院，呼和浩特 010051； 2.   北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 100191)

摘　　　要：立式轻工业建筑结构存在大跨度、高空重载及竖向质量分布不均匀等特点，为研

究该结构形式的振动响应特征，以某典型立式轻工业生产车间为背景，建立了精细化三维非线性计

算模型，通过有限元仿真技术对该结构形式开展抗震性能研究。结果表明：通过合理设计，立式轻

工业建筑结构能满足结构抗震设计要求，结构损伤呈由外及里的发展过程，塑性铰分布规律表现为

高层多，低层少，重载层多，非重载层少的特点，在抗震设计过程中，应将重载楼层视为薄弱层予

以加固，对外侧抗风柱应设置水平及垂直支撑，以延缓内部承载构件的损伤破坏，提高结构的整体

抗震性能。此外，当结构存在大质量比可变荷载时，应该考虑其质量变化对结构动力特性的影响；

当设备质量占比较小时，可忽略设备与结构之间的相互作用，抗震分析时可采用设备-结构固结模型

进行简化计算。

关　键　词：立式轻工业建筑；大跨度；高空重载；抗震性能；时程分析

中图分类号：TU31；TU32；TU37
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立式轻工业厂房结构形式多样，功能用途广

泛 [1-3]，不仅能够满足现代生产和建设的需求 [4]，提

升工业生产效率，同时还能有效解决国内工业用地

紧张等问题 [5]，因此，随着中国经济的持续发展，立

式轻工业建筑将迎来更广阔的发展空间 [6]。然而，

由于多工种并存，生产工艺复杂，结构极不规则 [7]，

立式轻工业建筑常处于大跨度、高空重载及竖向质

量不均匀等生产工况，与普通单层厂房相比，其抗

震性能要差，在地震荷载作用下受力状态更为复

杂，破坏后果也更为严重。20世纪 90年代中期，美

国学者提出根据建筑物和结构重要性确定抗震性

能，使设计的工程结构在使用期间满足各种预定的

性能要求 [8-9]。文献 [10-12]成果表明：通过优化设

计采取必要的减震措施可以降低振动危害。对于

多层立式轻工业建筑的抗震设计还存在诸多问题

亟待解决。因此，必须对立式轻工业建筑结构的抗

震性能进行深入的研究和评估。

立式轻工业建筑结构内一般布置有大型的机

械设备、生产装置、加工和动力原材料及工业成品等[13]，

这些附属设施、工业原料及成品对整体结构的动力

特性有较大的影响。当动力耗材、工业原料及成品

等可变荷载发生改变时，结构在地震作用下的地震

响应会变得更加复杂。同时，大质量附属设施与主

体结构的相互作用对主体结构的动力特性也存在

较大影响 [14-16]，附属设施 [17] 在地震作用下的动力响

应对质量比十分敏感 [18]，当附属结构系统的振动频

率接近主体结构的频率时，会发生共振或多级共

振，对主体结构的动力反应产生动力放大作用 [19]。

因此，附属设施与结构的相互作用在抗震分析中同

样不容忽视。

针对上述问题，本文以某典型立式轻工业生产

车间为背景，建立了精细化三维非线性计算模型，
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分析了立式轻工业建筑结构的振动特性和损伤分

布及发展规律，研究了工业原料等可变荷载对结构

动力响应的影响，考虑了设备与结构之间的相互作

用。基于计算结果，在体系层面上提出立式轻工业

建筑的结构设计优化方案及实用抗震设计方法，为

立式工业建筑结构体系的进一步推广和应用奠定

基础。 

1　实例工程概况

选取某多层电子元器件生产车间作为立式轻

工业厂房抗震分析实例。该生产车间所在地的抗

震设防烈度为 7度，场地类型为Ⅲ类第一组，设计

基本地震加速度值为 0.1g，特征周期为 0.45 s。三

维结构如图 1所示，其结构几何布置规则，建筑高

度为 44.43 m，建筑平面约为 450.9 m × 190.2 m，主

跨度为 15.6  m，最小跨度为 7.2  m，最大跨度为

21.0 m。各楼层平面柱网布置几乎相同，如图 2所

示，各层层高不同，第 1～3层层高分别为 6.5，15.5，

6.5  m，第 4层为坡屋面，层高为 13.0 ～  15.93  m。

此厂房各层功能用途不同，第 1层为技术下夹

层；第 2层为加工车间，楼板布有清洗设备、真空蒸

镀设备、高温烘烤设备等；第 3层同样为技术下夹

层；第 4层为加工车间，布置有柔性基底涂膜及固

化设备、PECDV设备、溅射设备、清洗设备等。第

1、3层顶部楼板主要荷载分布如图 3所示，由于生

产工艺流程不同，各功能区主要设备分布位置不

同，设备荷载及生产资料等可变荷载分布如表 1

所示。

除顶层外各层楼板有均匀的圆形开洞，圆形洞

口直径为 0.39 m，无大开洞，第 1层与第 2层沿厂房

纵向方向设置有水平和垂直支撑。主体采用钢筋

 

A

钢结构坡屋面

B

1、2层柱间支撑

450.9 m

109.2
 m
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x

图 1    某立式轻工业生产车间三维结构

Fig. 1    Three-dimension graph of a multistory light industrial

production workshop

 

y

xz

图 2    某立式轻工业生产车间首层平面柱网

Fig. 2    Planar column grid diagram of first floor of a multistory

light industry production workshop
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图 3    第 1、3层顶部楼板主要荷载分布

Fig. 3    Major load distribution on top slab of 1 and 3 floors

 

表 1    各层顶部楼板主要荷载分布

Table 1    Primary load distribution on top floors of each level

楼层
设备荷载/(kN·m−2) 生产资料等可变荷载/(kN·m−2)

设备区1 设备区2 设备区3 其他 设备区1 设备区2 设备区3 其他

1 30 25 20 15 3 3 3 3

2 10 5

3 25 20 15 3 3 3

4 10 3
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混凝土框架结构，第 1层和第 2层柱混凝土等级为

C50，第 3层和第 4层柱混凝土等级为 C40，梁混凝

土等级均为 C30，钢筋均为 HRB335级钢筋，顶层屋

盖为钢结构，采用 Q345级钢材。 

2　计算模型
 

2.1　单元类型

在非线性时程分析过程中，主要借助 ABAQUS

通用型有限元软件对立式厂房进行精细化建模，其

中梁、柱及柱间支撑等杆系结构均采用梁单元进行

模拟[20]，梁柱中钢筋利用关键字“*rebar”进行添加，

在添加过程中保证拉压区钢筋截面面积不变。 

2.2　本构模型

ABAQUS作为一款通用型有限元分析软件，设

置有子程序接口。为了更好地模拟结构的动力性

能，本次弹塑性分析将采用 PQ-Fiber子程序中的钢

筋（USteel02）、混凝土（UConcrete02）材料本构来模

拟梁柱的受力行为。 

2.3　设备质量处理

生产设备等附属结构的质量能够改变主体结

构的动力响应，采用集中力的形式无法考虑质量对

结构动力特性的影响，因此，根据生产设备类型的

不同，将不同区域内设备荷载简化为均匀分布在该

区域的质量点，如图 3所示，此种计算模型以下简

称设备-结构固结模型。 

2.4　楼板设置

楼板的存在为梁提供了必要的支撑和约束作

用。轻工业生产车间楼板无大开洞，楼板与结构有

较好的整体性。因此，为充分考虑现有楼板对结构

的抗弯扭作用，依据刚性楼板假定 [21]，在建模过程

中用刚性杆替代楼板的支撑和约束作用。 

3　自振特性

轻工业生产车间的前 8阶自振周期如表 2所

示，结构前 4阶振动模态如图 4所示。由图 4可

知，1阶模态以 y 方向的平动为主，同时左右两端平

动幅度存在差异，表现出一定的扭转效应。第 2阶

模态表现出很强的一致性，几何模型整个沿纵向

（x 向）平移。第 3阶模态为扭转变形，从俯视图可

知，结构发生明显的转动，转动轴为 z 方向。第 4阶

模态为结构局部平动，主要表现在顶层结构坡屋面

两侧在纵向的局部平动。
  

表 2    生产线及电力厂房自振周期

Table 2    Natural period of vibration for production line and

power plant

振型 自振周期/s 圆频率/Hz 振型 自振周期/s 圆频率/Hz

1阶 0.898 1.113 6 5阶 0.521 1.919 4

2阶 0.893 1.119 8 6阶 0.521 1.921 2

3阶 0.843 1.186 2 7阶 0.499 2.003 3

4阶 0.551 1.814 9 8阶 0.485 2.061 9
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图 4    结构前 4阶振型

Fig. 4    First four vibration modes of structure

 
 

4　立式轻工业建筑抗震特性分析
 

4.1　地震波选取

综合考虑结构所处场地特征周期、抗震设防烈

度，以及场地类别，选取 2组天然波 (Taft波和 El-

Centro波 (简称“El波”))和 1组人工波进行结构的

弹塑性时程分析，为真实地模拟地震对结构的影

响，所有地震波均采用三向输入，主波输入方向为

结构基本振型的平动方向（y 方向）。规范反应谱和

所选波型主波反应谱的归一化曲线 [22] 对比如图 5
所示。由图 5可知，在轻工业生产车间的 1阶自振

周期下，所选地震波的响应与规范响应基本一致，

选波合理，可进行弹塑性时程分析。 

4.2　轻工业生产车间弹塑性时程分析

根据 GB 50011—2010[23]，该地区多遇地震、罕

遇地震对应的时程分析地震动加速度峰值分别为

0.16，1 m3。 
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4.2.1　位移响应

该生产车间左右两侧顶点分别定义为 A、B 点

（见图 1），顶点 A 处的位移时程曲线如图 6所示。

由图 6可知，在多遇地震作用下，Taft波和 El波引

起的结构位移响应较大，人工波引起的位移响应较

小，3种波中最大顶层位移为 12.13 mm，最大顶层

位移率为 1/3 663；在罕遇地震作用下，地震波对结

构的中后期振动响应影响显著，人工波引起的位移

响应最大，其次是 El波，最后为 Taft波，3种波中最

大 顶 层 位 移 为 177.64  mm， 最 大 顶 层 位 移 率 为

1/250。结构顶点 A、B 处的顶点位移时程曲线对比

如图 7所示。由图 7可知，同时刻 2处位移存在较

大差异，表明结构存在较显著的扭转效应。

不同工况下结构最大响应如表 3所示，结构最

大层间位移角包络图如图 8所示。由表 3可知，在

多遇地震作用下，结构第 2层层间位移角最大，整

体位移角满足不能超过 1/800的要求；在罕遇地震

作用下，薄弱层均集中在第 2层和第 4层，整体最

大层间位移角在 1/516～1/182之间，满足规范对楼

层最大层间位移角不能超过 1/50的要求[23]。由图 8

可知，第 2层和第 4层位移角变化较为突出，该楼

层为主要的生产作业车间，相对于技术下夹层，其

质量变化较大，对地震作用较为敏感，因此，位移响

应变化较为明显，结构设计时应予以加强。
 
 

表 3    不同工况下结构最大响应

Table 3    Maximum structural responses under various operating conditions

工况
最大顶层
位移/mm

最大层间
位移/mm

1/最大层间
位移角

1/最大顶层
位角

1/规范最大层间
位移角[23]

是否满足
规范要求[23]

薄弱
楼层

Taft波（多遇地震） 12.09 5.78 2 684 3 674 800 是 2

El波（多遇地震） 12.13 5.79 2 675 3 663 800 是 2

人工波（多遇地震） 9.74 4.44 3 490 4 562 800 是 2

Taft波（罕遇地震） 57.42 30.88 516 774 50 是 4

El波（罕遇地震） 85.25 41.36 385 521 50 是 4

人工波（罕遇地震） 177.64 87.75 182 250 50 是 4
 
 

4.2.2　破坏特征及塑性铰分布

罕遇地震作用下结构各层塑性铰数量如表 4

所示。由表 4可知：3种地震波下，结构均表现出

底层梁柱出铰少，顶层塑性铰多的现象。由于顶
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图 5    轻工业生产车间反应谱曲线对比

Fig. 5    Comparison of response spectrum curves for light

industry production workshops
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图 6    轻工业生产车间地震下顶点 A 处位移时程曲线

Fig. 6    Displacement response curves at point A in light

industrial workshop under earthquake
 

0 5 10 15 20 25
−100

−50

0

50

100

位
移

/m
m

时间/s

A点
B点

图 7    生产车间顶点 A、B 处位移时程曲线对比

Fig. 7    Displacement response curves at points A and B in light

industrial workshop
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层为设备层，荷载高位布置对结构的动力性能影

响较大，因此，地震作用下该层出铰数量较多，破

坏较为严重。El波下第 4层在 10，25 s的塑性铰

分布情况如图 9所示。由图 9可知，随着地震动

的持续进行，设备层的外侧抗风柱最先出铰，继

而内部梁柱也逐渐进入塑性，塑性铰的发展过程

是由外及里逐渐变化的，因此，建议对荷载高位

布置层的外侧抗风柱设置垂直及水平支撑，提高

外侧抗风柱的抗弯能力。此外，由于第 4层柱铰

数量较多，甚至超过梁铰数量，不利于结构稳定，

建议对该层柱脚钢筋进行加密 ，以增强其抗震

能力。
 
 

边柱塑性出铰

(a) t=10 s

塑性铰向内扩散

(b) t= 25 s

z
y

x

z
y

x

图 9    轻工业生产车间在 El波下第 4层塑性铰分布

Fig. 9    Plastic hinge distribution on the 4th floor under earthquake effects of El wave
 
 

5　生产原料等质量变化对结构动力

特性的影响

在工业生产过程中，生产原材料的消耗、成品

的运输及临时堆载的改变等都会引起整体结构震

动特性发生变化。该轻工业生产车间中，清洗用

水、固化原料及加工原材料等可变荷载分布面积较

大，由该类情况所产生的活荷载达 1.25×106 kN，占

总重量的 18%，在使用过程中，其质量的变化可能

对结构抗震产生不可忽视的影响，因此，本节对楼

面按 0%P、100%P（P 为可变荷载）2种工况进行罕

遇地震作用下的振动特性分析。

3种地震波作用下顶点 A 处主波方向的位移

响应对比如图 10所示。由图 10可知，除人工波

外，在 Taft波、El波作用下，可变荷载减少后结构

顶点 A 处位移响应显著增强。El波形罕遇地震

作用下结构塑性铰分布对比如图 11所示。由图 11

可知，由于可变荷载减少后结构 A 侧位移响应相
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图 8    轻工业生产车间最大层间位移角

Fig. 8    Maximum inter-story drift in light industrial workshop
 

表 4    罕遇地震作用下结构各层塑性铰数量
 

Table 4    Number of plastic hinges at each level of structure under severe earthquake 个　

地震波
1层 2层 3层 4层

总数
梁 柱 梁 柱 梁 柱 梁 柱

Taft波 0 0 1 0 0 0 259 396 656

El波 0 0 23 0 10 0 187 451 671

人工波 10 0 71 0 84 0 203 173 541
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对剧烈，结构 A 侧第 2层梁由不出铰转变为部分

出现塑性铰，结构损伤范围呈扩大趋势。3种波

作用下轻工业生产车间最大层间位移角如图 12

所示。由图 12可知，可变荷载减少后，各层层间

最大位移角呈增大趋势，各层相对位移增大。因

此，生产原料等可变荷载发生变化时，整体结构

振动特性会发生改变。当可变荷载质量相对较

大时，在对立式工业厂房进行抗震设计时，应考

虑动力耗材、加工原材料及临时堆载的质量变

化，其对结构动力响应、损伤分布及破坏程度有

较为明显的影响。
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图 12    3种波作用下轻工业生产车间最大层间位移角

Fig. 12    Maximus inter-story drift in light industrial workshop under 3 seismic waves
 
 

6　罕遇地震作用下设备-结构相互作用

对结构弹塑性响应的影响分析

在该轻工业生产车间中，第 2、4层设置有生产

设备，总设计重量约为 5×105 kN，汽机与结构的相

互作用可能会影响结构的振动特性与动力响应。

此前设备 -结构固结模型（见 2.3节），如图 13(a)所
示，通过添加质量点将设备质量分散到周边的梁柱

上，该方法考虑了大型设备质量在动力分析中产生

的影响，但忽略了设备与结构之间的相互作用。因

此，为考虑设备-结构相互作用对分析结果的影响，

本文建立了设备 -结构弹簧模型，如图 13(b)所示，

对比分析设备-结构弹簧模型与设备-结构固结模型

的差别。

如图 13(b)所示，该模型在汽机真实布置区域

构建刚性框架，通过对节点赋予集中质量来模拟生

产设备，并通过弹簧将设备与对应的基座底部横梁

的节点连接，此模型能够较好地反映设备的质量和

 

0 5 10 15 20 25
−200
−150
−100
−50

0

50

100

150

200

位
移

/m
m

时间/s

(a) Taft波

100%P 0%P

−200
−150
−100
−50

0

50

100

150

200

位
移

/m
m

0 5 10 15 20 25

时间/s

(b) El波

−200
−150
−100
−50

50

0

100

150

200

位
移

/m
m

0 5 10 15 20 25

时间/s

(c) 人工波

图 10    3种地震波罕遇地震作用下顶点 A 处位移时程

曲线对比

Fig. 10    Comparison of displacement response curves at

point A under rare earthquake effects of 3 seismic waves
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(b) 0%P 

图 11    El波形罕遇地震作用下结构塑性铰

分布对比

Fig. 11    Comparison of plastic hinge distribution in

structures under rare earthquak effects with El wave
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刚度特征 [24]，同时可以考虑设备-结构间的相互作

用。计算中考虑真实的弹簧刚度与等效阻尼系数，

水平方向的弹簧刚度为 1 000 kN/mm，竖向弹簧刚

度为 2 000 kN/mm，等效阻尼系数 c 计算式为

c = 2ς
√

km （1）

ς

ς = 0.02

式中：k 为弹簧刚度；m 为设备质量； 为阻尼比，本

文取 。

首先对设备-结构固结模型和设备-结构弹簧模

型分别进行模态分析，振型对比如图 14所示。频

率、周期对比如表 5所示。由图 14可知，设备-结

构固结模型与弹簧模型的模态分析结果基本一

致。前 4阶振型依旧表现为 y 方向平动、x 方向平

动、z 方向扭转及坡屋面的局部平动。由表 5可知，

设备与结构采用弹簧连接后，各阶振动频率和周期

基本与固结模型计算结果相同。主要是由于采用

弹簧连接方式并未改变整体结构的总质量，同时在

原结构基础上增设弹簧与设备相连，未能对厂房整

体刚度产生明显影响。

除模态分析外，本节同样选用该 3种地震波形

进行罕遇地震作用下的动力计算，对比设备-结构

固结模型和设备-结构弹簧模型下顶点 A 处的位移

时程曲线，如图 15所示。由图 15可知，设备-结构

固结模型和设备-结构弹簧模型顶点 A 处的位移时

程曲线变化规律基本一致，仅人工波下，结构顶点

A 最大位移有所增加。2种工况下各楼层层间位移

角包络图对比如图 16所示，由图 16可知，包络图

总体变化不大，在 El波及人工波作用下，各层层间

位移角略有减小但不明显。

罕遇地震作用下结构各层塑性铰数量如表 6

所示。对比表 4和表 6可以看出：设备-结构固结模

型中，3种波作用下结构总塑性铰分别为 656，671，

541个；设备-结构弹簧模型中，3种地震波作用下结

构总塑性铰分别为 642，670，549个，2种工况下结

构塑性铰数量基本一致。由此可见，由于设备质量

占比较小（约为整体结构的 6.23%），故设备与结构

主体间的相互作用对结构整体动力响应、损伤分布

及破坏程度的影响并不明显。

选取与设备相连的梁柱及周边梁的损伤情况

进行分析，如图 17所示，2种工况下相同部位的塑

性铰和不同部位的塑性铰均已标出。由图 17可

知，设备-结构固结模型下该处塑性铰明显多于弹

簧模型下的塑性铰。弹簧的使用起到一定的减震

耗能的作用，因此，设备荷载附近塑性铰减少。

通过设备-结构固结模型和设备-结构弹簧模型
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(a) 设备-结构固结模型

(b) 设备-结构弹簧模型
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图 13    设备与结构的计算模型

Fig. 13    Computational model of equipment and structure

 

(a) 设备-结构固结模型

1阶振型 2阶振型 3阶振型 4阶振型

(b) 设备-结构弹簧模型

1阶振型 2阶振型 3阶振型 4阶振型

图 14    设备-结构固结模型与设备-结构弹簧模型振型对比

Fig. 14    Comparison of modal analysis between equipment-structure fixed model and spring model

1246 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2024 年



对比分析可知，当设备质量占比较小时，设备与结

构之间的相互作用对整体结构的动力响应影响不

大，此时设备-结构固结模型可以用于结构抗震分

析的简化计算，能较好的模拟出整体结构的动力响

应及损伤情况。采用弹簧连接设备与结构，局部振

动响应会发生改变，合理设置弹簧可以起到非传统

阻尼器的作用，能够减少对局部承载构件的损伤，

有利于优化承载构件的截面设计。
 

 

表 5    设备-结构固结模型与设备-结构弹簧模型频率、

周期对比

Table 5    Comparison of frequency and period between

equipment-structure fixed model and spring model

振型

频率/Hz 周期/s

设备-结构
固结模型

设备-结构
弹簧模型

设备-结构
固结模型

设备-结构
弹簧模型

1阶 1.113 6 1.113 3 0.898 0.898

2阶 1.119 8 1.119 5 0.893 0.983

3阶 1.186 2 1.185 3 0.843 0.844

4阶 1.814 9 1.814 7 0.551 0.551

5阶 1.919 4 1.918 5 0.521 0.521

6阶 1.921 2 1.919 0 0.521 0.521

7阶 2.003 3 2.002 9 0.499 0.499

8阶 2.061 9 2.061 2 0.485 0.485
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图 15    罕遇地震作用下顶点 A 处 y 方向的位移响应对比

Fig. 15    Comparison of displacement response in y direction at

point A under rare seismic excitation
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图 16    设备-结构相互作用的最大层间位移角包络图

Fig. 16    Envelop diagram of maximum inter-story drift due to

equipment-structure interaction

 

表 6    罕遇地震作用下结构各层塑性铰数量
 

Table 6    Number of plastic hinges at each level of structure under severe earthquake 个　

地震波
1层 2层 3层 4层

总数
梁 柱 梁 柱 梁 柱 梁 柱

Taft波 0 0 1 0 0 0 245 396 642

El波 0 0 22 0 8 0 196 444 670

人工波 10 0 71 0 76 0 209 183 549
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7　结　论

通过对典型立式轻工业建筑-元器件生产车间

进行抗震分析，分析了该类结构损伤分布及发展规

律，研究了生产资料质量变化及附属结构与主体之

间的相互作用的影响，对立式轻工业建筑结构地震

作用下的振动特性有了初步了解，可得到以下结论

和建议：

1） 动力响应分析结果表明，该立式轻工业建筑

最大层间位移角包络图和各楼层层间位移角均能

满足《建筑结构抗震设计规范》的规定，这说明通过

合理设计，立式工业建筑在大跨及高空重载等多功

能需求下仍然可以满足结构抗震设计要求。

2） 荷载高位布置对结构的动力性能影响较

大。在罕遇地震作用下，各楼层塑性铰出现数量有

明显差别，具体表现为高层多，低层少，载重层多，

非载重层少。抗震设计中应将重载层视为薄弱层，

建议加大梁截面宽度，增加腰筋，以增加重载梁截

面的横向刚度和承载力。此外，塑性铰的发展过程

是由外及里逐渐变化的，因此，建议对荷载高位布

置层的外侧抗风柱设置水平及垂直支撑，提高外侧

抗风柱的抗弯能力，同时建议对重载层柱脚钢筋进

行加密，以增强其抗震能力。

3） 大比重生产原料等可变荷载对整体结构抗

震性能有一定影响。随着生产原料的减少，结构动

力响应明显增大，结构损伤范围呈扩大趋势。因

此，在对立式工业厂房进行抗震设计时，应考虑动

力耗材、临时堆载及加工原材料的影响，其质量变

化对结构动力响应、损伤分布及破坏程度有较为明

显的影响。

4） 对于立式轻工业建筑，小质量比设备与结构

之间的相互作用对整体结构的振动特性影响较小，

在整体结构的动力分析中，小质量比设备可采用固

结模型进行简化研究，以减少建模及计算成本。此

外，根据研究对比可知，弹簧的使用能够减轻局部

构件的塑性损伤，设备与结构间合理设置弹簧阻尼

器可优化局部构件的动力响应，起到减震耗能的作

用，能够减少对局部承载构件的损伤，有利于优化

承载构件的截面设计。
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Case study on seismic behavior of typical multistory light industrial
building structures

WU Bin1，2，YANG Yue2，YAO Yangping2，WANG Songhan2，JIANG Xuewei2，XU Liyan2，*

(1.   School of Civil Engineering, Inner Mongolia University of Technology, Hohhot 010051, China；

2.   School of Transportation Science and Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstract： Vertical  light  industrial  building  structures  exhibit  characteristics  such  as  large  spans,  high-altitude
loads,  and  uneven  vertical  mass  distribution.  In  order  to  investigate  the  vibration  response  characteristics  of  this
structural form, this paper takes a typical vertical light industrial production workshop as a background and establishes
a refined three-dimensional  nonlinear computational  model.  Seismic performance research on this  structural  form is
conducted  through finite  element  simulation  technology.  The  results  show that  the  structure  can  meet  the  structural
seismic  requirements  through  reasonable  design.  The  structural  damage  spreads  from the  outside  to  the  inside.  The
plastic  hinges are distributed more at  high levels  and less in low levels,  and more on heavy load layers and less on
non-heavy load layers. In the seismic design process, the heavily loaded floors should be considered as weak floors to
be reinforced, and the horizontal and vertical supports should be set in the outer wind-resistant columns to delay the
damage of the internal load-bearing members and improve the seismic performance of the structure. In addition, when
a large mass ratio variable load exists on the structure, the effect of mass variation on the structural dynamic properties
should  be  considered.  When  the  mass  of  the  equipment  is  smaller,  the  interaction  between  the  equipment  and  the
structure  can  be  ignored,  and  the  consolidation  model  for  equipment  and  structure  can  be  used  for  simplified
calculation during seismic analysis.

Keywords： multistory  light  industrial  building； long  span； high  altitude  heavy  load； seismic  behavior； time
history analysis
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嫦娥五号发动机降落羽流扬尘特性研究

张海燕1，2，李思新1，王鹢2，李存惠2，张小平3，王卫东1，*

(1.   西安电子科技大学 机电工程学院，西安 710071； 2.   兰州空间技术物理研究所 真空技术与物理国家级重点实验室，

兰州 730000； 3.   澳门科技大学 月球与行星科学国家重点实验室，中国 澳门 999078)

摘　　　要：在月球探测器着陆过程中，发动机羽流与月面相互作用后溅起的月尘是月面环境

危害的主要来源。本文以嫦娥五号任务测试数据作为仿真入口条件，采用计算流体动力学 (CFD) 两
阶段法建立了嫦娥五号任务中使用的喷管 1∶1 模型和真空羽流扩散侵蚀模型，研究了喷管在不同降

落高度下的侵蚀速率，并计算了发动机距离月面高度为 0.5～2.0 m 范围时月尘颗粒的运动轨迹、扬

尘角和速度特性。结果表明，基于剪切应力得到的最大侵蚀速率为 8.83 kg/m2s，随着高度增加，侵

蚀速率降低，与嫦娥五号降落相机相同高度下的分析结果一致。粒径为 1、70 ìm 的月尘颗粒最大扬

尘高度分别为 0.72、0.36 m，最大速度分别为 2 520、1 010 m/s。不同粒径月尘的扬尘角范围为

1.44°～2.27°，计算的扬尘角与 Apollo 探月任务中的结果相近。

关　键　词：月尘；羽流扬尘；嫦娥五号；计算流体动力学仿真；欧拉-拉格朗日方法
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文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1251-11

 
由于长期的太阳风注入、微流星体碰撞等原

因，月球表面覆盖着一层厚厚的广泛分布的风化

层。探测器降落过程中，发动机羽流喷射溅起的月

尘会引起散热器、光学器件效率降低甚至失效 [1-2]，

导致机械结构卡死 [3]，影响月尘采样及原位测量误

差等 [4]。因此，月尘是月面探测活动面临的最大风

险之一。Apollo 11探月过程中，首次发现了羽流扬

尘现象 [5]，Apollo 15探月任务中羽流扬尘严重阻碍

了降落相机和航天员视线，使得探测器在无相机成

像和航天员引导的情况下着陆于坡度为 11°的月面

斜坡，严重影响了探测器安全着陆[6]。因此，深入研

究羽流扬尘特性对提高未来月球探测器软着陆过

程的安全性具有重要意义。

月球表面无大气且低重力的环境使得发动机

羽流扬尘特性研究非常复杂，国内外研究学者先后

提出了地面实验、着陆图像分析和仿真研究 3种方

法。地面实验研究过程中无法长时间保持高速羽

流的真空、低重力环境条件，无法在短时间内对不

同任务的整个羽流扬尘过程进行定量实验 [7-8]。着

陆图像虽然可以客观记录扬尘过程中的月面侵蚀

特性，但有限的探月任务无法获得大量的数据，难

以支撑羽流扬尘特性的全阶段研究 [6,9-11]。仿真研

究不受限于实验条件和数据数量，可以通过图像数

据分析结果，持续完善羽流扬尘模型，深入分析羽

流扬尘特性，成为了此类研究的主要手段。文献 [12-13]
采取计算机流体动力学（computational fluid dynamics,
CFD ）和直接模拟蒙特卡罗（direct simulation Monte
Carlo, DSMC）2种仿真手段，研究了 33 000 N 推力

下、距离月面不同高度月尘颗粒的扬尘速度和扬尘

角，发现 2种计算方法得出的扬尘速度和扬尘角随

粒径的变化趋势一致，扬尘速度随颗粒粒径增大而

减小，扬尘角随颗粒粒径增大而增大。Morris等 [14]
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采用 DSMC对发动机喷管内的羽流特性及月面真

空环境下羽流扩散特性进行了研究，获得了 Apollo
探月任务中发动机喷管内气体流动的特征参数，

研究得出 Apollo探月任务中探测器着陆的起始

扬尘高度为 15 m，月尘颗粒的最大扬尘角为 2.8°，
30 μm颗粒在探测器距离月面 10 m处的平均速度

为 1 700 m/s，月面羽流侵蚀深度为 2 cm。之后，文

献 [15-16]对月面月尘侵蚀质量速率进行了修正，

得到仿真计算与月面着陆分析结果的尺度系数为

2.5×10−9 kg/(m2·s)。Liever等 [17] 提出了一种基于统

一流动求解器（UFS）的发动机羽流真空环境下的扬

尘特性研究方法，将此类研究的模拟能力扩展为两

相欧拉-拉格朗日方法，用于直接模拟月面尘埃的

侵蚀和坑化过程。He等[18] 基于 DSMC研究了发动

机羽流作用下月尘颗粒的动力学特性，发现在羽流

气体密度和速度较大的区域，粒子速度可以被加速

到更大。Rahimi等 [19] 使用 CFD方法验证了 Apollo
探月任务中羽流气体在真空中的扩散侵蚀特性，并

与 DSMC结果进行了比较，验证了 CFD方法对发

动机羽流扬尘效应研究的适用性，得出悬停高度不

会影响粒子最大速度随直径增加而减小的特性。

嫦娥五号作为中国首次月尘采样返回探月任

务，定量研究整个降落过程中羽流对月面的侵蚀特

性和月尘颗粒的动力学特性，有助于为后续探月任

务羽流月尘防护提供设计参数输入。但目前，国内

外只有对 Apollo大推力喷管羽流扬尘特性的仿真

研究，还未有关于嫦娥五号小推力单喷管的羽流扬

尘特性分析，无法对这种特定任务中的月尘侵蚀扰

动特性进行研究。基于此，本研究采用 CFD方法

对降落过程中距离月面较近区域进行了羽流扬尘

特性研究，研究嫦娥五号探测器着陆最后时刻的羽

流扬尘过程特性，为后续相关任务中敏感器件的月

尘防护提供可靠数据。 

1　羽流扬尘模型

发动机羽流对月面的扰动侵蚀特性主要包括

3个阶段：发动机羽流气体喷管内流动、月面真空

环境下羽流扩散、月尘颗粒扬起运动。3个阶段均

采用 CFD方法进行仿真模拟 ，使用有限体积法

（FVM）将计算区域划分为有限大小的子空间，通过

近似质量、动量和能量方程对羽流场进行计算。 

1.1　发动机羽流气体喷管内流动模型

根据嫦娥五号发动机制导与导航系统的遥测

数据可知，嫦娥五号在最终降落羽流扬尘阶段的发

动机推力约为 2 900 N[20]。本研究第一阶段的发动

机羽流气体喷管内流动整个仿真阶段的发动机推

力输入均选择为 2 900 N，模型选择压力入口和出

口，入口压力为 0.25 MPa，出口压力为 1.0 Pa，喷管

气体介质选择水蒸气 [21-23]，仿真模型采用二维轴对

称模型进行计算。 

1.2　月面真空环境下羽流扩散模型

为了使仿真过程更加接近实际情况，月面真空

环境下的羽流扩散流动计算模型入口参数选取发

动机喷管出口的仿真计算结果，出口压力为 1.0 Pa，
模型采用以发动机喷管中心为对称轴的二维轴对

称模型，模型结构如图 1所示，r 为发动机喷管的出

口半径。羽流气体选择可压缩的水蒸气。为了更

好地描述理想气体的物理特性，气体黏度选择萨瑟

兰黏性定律。
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图 1    月面羽流真空扩散流动模型

Fig. 1    The plume flow and diffusion model in lunar

vacuum environment
  

1.3　月面黏性理论

月面侵蚀是指月面风化层在发动机羽流作用

下被吹起的过程。在此过程中风化层被吹起的速

率为侵蚀速率，被扰动的尺度被称为侵蚀半径。由

于真空的存在，使得月面风化层的侵蚀机制主要为

黏性侵蚀，其作用原理为风化层受到的剪切应力大

于自身的临界黏附强度。通过多余剪切应力，得出

质量侵蚀速率为[19]

1
2

auṁ = τ−τc （1）

式中：a 为月尘颗粒可以从羽流气体中获得的速度

系数；  ṁ 为喷管出口羽流气体质量流量；u、τ 分别

为羽流气体作用于月面风化层速度、剪切力；τc 为
风化层可以承受的临界剪切力，计算式为[24]

τc = τcoh+Ps tan α （2）

Ps式中：τcoh 为风化层内聚力； 为羽流作用在月面的

正压力；α 为风化层摩擦角。

ζ

根据风化层样品的力学特性研究 [24-25]，在风化

层表面的内聚力和摩擦角分别为 100 Pa和 30°。月

尘颗粒特性 a、发动机羽流场特性和发动机距离月

面高度的综合参数 计算式分别为[19]

a =

ñ
1
2
+

 Å
1
4
+

1
ζ

ãô−1

（3）
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ζ =
18µch

ρp
√

RTc(4+ khyper)
×ï

1
dp

2 +
1
dp
× (4+ khyper)Cd

72e
√

2RTc
× FThrust

µch2

ò
（4）

式中 ： μc、 Tc 分别为喷管出口黏度、温度 ； h、 ρp、

dp 分别为喷管高度、颗粒密度、风化层颗粒直径；

R 为气体常数；Cd 为颗粒阻力系数，Cd=0.2；FThrust 为
发动机推力，FThrust=2 900 N；Khyper 为发动机的高超

声速参数，计算式为

Khyper = γ（γ−1)Ma2 （5）

式中：γ 为气体比热比；Ma 为喷管出口马赫数。 

1.4　月尘颗粒扬起运动特性

沉积于月面风化层的月尘颗粒受到发动机羽

流扰动后会离开月面，以悬浮态的形式存在于月球

空间，造成着陆过程中的视线障碍。在月尘离开月

面时，月尘颗粒在发动机羽流场中会受到来自羽流

场的曳力、升力和月球重力的影响，在这 3个力的

合力作用下，月尘颗粒会随羽流场运动。假设月尘

颗粒为光滑的球形颗粒，对于单个月尘颗粒的受力

F 为

F = FL+FD+mg （6）

式中：g 为月球重力加速度，g=1.63 m/s2；FL 为颗粒

受到的升力；FD 为颗粒受到的曳力，单位质量上的

月尘颗粒曳力可以表示为

FD =
18µ
ρpdp

2 ·
CDRe

24
（7）

式中：µ为羽流气体黏度；CD 为曳力系数；Re 为羽流

流场雷诺数。根据嫦娥五号月尘采样分析数据可

知 ρp=3 195.2 kg/m
3 [26]。雷诺数和曳力系数计算式

分别为

Re =
ρdp
∣∣up−ug

∣∣
µ

（8）

CD = a1+
a2

Re
+

a3

Re2
（9）

式中：up 为月尘颗粒速度；ug 为羽流气体速度；a1、

a2 和 a3 分别为曳力系数的相关计算常数 ，随着

Re 的变化而变化[27]。根据以上颗粒的受力，可以获

得发动机距离月面不同高度处的羽流场月尘运动

特性。 

2　仿真结果及分析
 

2.1　发动机喷管内羽流气体流动特性及验证

嫦娥五号发动机喷管在 2 900 N推力条件下，

羽流气体在喷管出口处的流动特性是引起月面尘

埃运动的直接因素。发动机内喷管流动特性云图

如图 2所示。喷管入口处流体的流动速度低，在喷

管喉部，羽流受到其结构限制，被压缩形成压缩

波。经过喉部后，流体随着喷管结构的增大出现膨

胀波，膨胀过程中羽流内能转化成动能，导致喷管

内气体在出口处速度增大、温度降低。在喷管壁面

处存在速度和温度的边界层，此区域内的羽流处于

相对静止状态，使得速度降低、温度升高。因此，在

喷管内整个流动过程中，速度和温度的变化趋势

相反。

为了验证仿真结果的正确性，将喷管出口处参

数代入推力 F 计算式

F = ṁve−Ae(Pe−Pa) = 0.93×3 032+

π×0.401 52× (175.8−1) = 2 908.24 N （10）

式中：ve、Pe 分别为喷管出口羽流气体速度、压力；

Ae 为喷管出口面积；Pa 为环境压力。由式（10）计算

结果可知，喷管内气体流动结果符合 2 900 N推力

条件。

除了发动机推力验证外，还可将仿真结果得到

的出口截面羽流流动参数与地面实验测试结果进
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图 2    发动机喷管内流动特性云图

Fig. 2    Cloud diagram plume gas flow contours in engine nozzle
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行对比，如表 1所示。由表 1可知，马赫数、压力、

温度和速度等参数与地面实验结果相近，说明仿真

结果的可靠性。

  
表 1    发动机喷管出口流动参数仿真与实验结果对比

Table 1    Comparison of engine nozzle outlet flow

parameters between simulation and ground test

方法 马赫数/Ma 压力/Pa 温度/K 速度/(m·s−1)

地面实验 5.22 170.02 744.69 3 218.56

仿真计算 4.93 175.83 802.32 3 032.12
 

2.2　羽流真空扩散特性研究

将第一阶段喷管出口气体流动参数带入图 1
模型中，通过数值仿真方法得到发动机距离月面

0.5、1.0、1.5、2.0 m时的羽流场流动特性，用于研究

羽流气体在真空和低重力环境下的流动扩散。

根据克努森数 Kn，可以判断流动连续性（Kn<
0.1时连续）。不同高度下羽流场的 Kn 云图如图 3
所示。Kn 均小于 0.1，可以确认 CFD软件适用于

2 900 N推力条件下，发动机高度 2.0 m以下的羽流

流场模拟。
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图 3    不同喷管高度下羽流场的 Kn 云图

Fig. 3    Kn counters at different engine heights
 

不同喷管高度下羽流场的速度分布云图如

图 4所示。喷管内的气体一旦离开喷管，在真空环

境下会迅速膨胀扩散，0.5 m高度以上均形成了类

似碗状的冲击波流动。发动机喷管距离月面高度

越大，此区域的扩散越充分，碗状的冲击波形状更

明显，在其边缘有低速的边界层。在喷管的正下方

月面处出现了低速的压缩滞止区（云图中蓝色部

分），在此区域内羽流的速度远小于喷管出口下方

冲击波速度。羽流除了垂直向月面的扩散外，还包

括沿径向的扩散，最终达到充分流动扩散。由于壁

面的无滑移造成了速度的减小，羽流速度的最小值

出现在喷管外壁面和月球表面，形成了低速边界

层。喷管出口处的羽流速度最大，喷管正下方的滞

止区羽流速度最小，随后在充分扩散区域中心羽流

的速度较大。因此，可以通过速度得出羽流的流动

区域分布。

压力场是分析月面风化层受羽流扰动侵蚀位

置的重要指标。羽流在不同高度下的压力分布云

图如图 5所示。压力场包括垂直于月面的射流和

沿着月面的径向扩散两部分，从喷管出口到正下方

月面，压力以垂直于月面为主导，到达月面后，以径

向扩散为主导。由射流引起的喷管正下方滞止区

压力最大，羽流速度最低，压力和密度最高，这是喷

管羽流强冲击月面的结果。此滞止区的边界随着

喷管高度的增加而增加，但压力值随着高度增加不

断减小，这是由于发动机喷管距离月面越高，羽流

在到达月面前扩散时间越多，扩散越充分，最终能

够到达月面的羽流气体分子比低高度时少，但引起

的月面风化层侵蚀区域范围越大。发动机喷管距

离月面越近，羽流气体离开喷管出口后扩散时间

少，主要以垂直月面扩散为主，径向扩散极少，大量

的羽流气体分子作用于月面后形成强的侵蚀效应，

月面的侵蚀区域范围较小。

不同发动机喷管高度下密度的径向分布如

图 6所示。发动机喷管中心轴线对应的月面区域

密度值最高，随着径向距离的增加，密度值逐渐降

低。当发动机距离月面较近时，羽流气体会在垂直

月面方向膨胀，而距离月面较远时，羽流气体在垂

直方向和径向方向均会膨胀，但径向的膨胀更明

显。当发动机距离月面 1.0 m以下时，在发动机喷

管中心轴线至发动机喷口半径区域的正下方出现

了密度的径向最大保持趋势，验证了发动机低高度
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时的滞止区压力和密度的一致性，在此区域内羽流

气体的密度和速度较高，使得月尘颗粒可以迅速加

速。当发动机距离月面高度大于 1.0 m时，喷管几

何尺寸对应的月面区域无高密度保持区域，说明在

1.0 m以上距离后，羽流气体的径向扩散大于垂直

方向的扩散，使得月面侵蚀特性相对 1.0 m以下高

度时弱，密度在月面的分布特性与图 5中的压力云

图分布特性一致。 

2.3　月面黏附侵蚀特性研究

发动机羽流引起的月面风化层的侵蚀半径和

侵蚀速率是评价不同推力、不同高度下羽流破坏力

的重要参数，计算结果同时可以验证仿真结果与实

际降落图像结果的差异。根据嫦娥五号任务中的

采样结果，着陆区域的风化层平均粒径为 50 μm[26]，

故在计算侵蚀质量速率过程中选用此粒径的颗

粒。不同降落高度下的月尘质量侵蚀速率如图 7
所示。不同高度下获得的月尘质量侵蚀速率随着

探测器的高度降低而增大，在 0.5 m时达到最大，且

此高度下的风化层侵蚀质量速率增加最大。侵蚀

速率的峰值点随着降落高度的降低逐渐向喷口中

心移动，当喷管距离月面高度为 2.0 m时，峰值点位

于距离喷管中心轴线 0.8 m的位置；而当喷管高度

为 0.5 m时，峰值点位于 0.6 m处，峰值点的移动反

应了羽流随着高度降低，扩散程度减小，此结果与

图 4、图 5的结果相同。通过分析嫦娥五号降落图

像计算结果，得出喷管高度为 1.54 m时的平均侵蚀

速率为 1.496 kg/(m2·s)，而仿真计算获得的 1.5 m高

度下的侵蚀速率为 1.402 kg/(m2·s)，与图像计算分析

结果非常相近，也验证了仿真结果的准确性。 

2.4　月尘颗粒扬起特性研究

月面月尘颗粒被羽流侵蚀过程中的羽流扬尘

速度和高度取决于月尘颗粒所处的径向位置及自

身的尺寸，月尘粒径越大，越不容易被羽流扬起。

发动机在不同高度下，粒径为 1 μm月尘颗粒的运

动轨迹如图 8所示。颗粒的初始位置（距离喷管中

心轴线的水平距离 r）为 0.5 m，颗粒间距为 0.5 m。

月尘颗粒初始位置距离喷管喷口越近，在发动机高

度相同时被扬起的高度越高。初始位置远离喷管
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图 4    不同喷管高度下羽流场的速度分布云图

Fig. 4    The plume gas velocity contours at different engine altitudes
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时，月尘颗粒会沿着月面运动一段距离后被扩散的

羽流扬起。在整个流动区域边界处，距离月面高度

1.5 m时，初始位置越接近发动机喷管中心，被扬起

的高度越大，约为 0.7 m。高度为 0.5、1.0 m的羽流

气体由于没有充分的径向扩散时间，径向流动较

弱，使得远离发动机喷管中心的月尘颗粒没有被扬

起到很大高度（约 0.5 m），而高度为 1.5、2.0 m的羽

流具有较充分的径向扩散时间，径向的流动较强，

颗粒会随羽流气体运动到距离月面较高的距离，这

一现象与图 4～图 6中的流动扩散现象符合。当发

动机距离月面高度为 2.0 m时，初始位置为 2.5、3.0 m
的月尘颗粒没有随羽流离开月球表面，而是贴着月

面滑移了一段距离，这是因为在 2.0 m高度时，羽流
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图 5    不同降落高度下羽流场压力云图

Fig. 5    The plume gas pressure contours at different engine altitudes
 

0.4 0.8 1.2 1.6 2.00

1

2

3

4

5

6

密
度

/1
0

−3
 (
k
g
·m

−3
)

r/m

h=0.5 m
h=1.0 m
h=1.5 m
h=2.0 m
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图 7    不同降落高度下的颗粒侵蚀速率

Fig. 7    The mass erosion rate at different landing altitudes

1256 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2024 年



在真空环境中有了较充分扩散，在其边界处形成了

较强的压缩波，使得此区域的月尘颗粒受到压缩波

的影响无法离开月球表面。

不同喷管高度下粒径为 70 μm的月尘颗粒运

动轨迹如图 9所示。由图 9与图 8对比可知，相同

发动机高度下，70 μm的月尘颗粒在羽流场边界处

的高度低于 1 μm颗粒的高度，且 70 μm月尘颗粒

的运动轨迹更接近直线。由图 9(a)可知，当高度为

0.5 m时，初始位置为 2.5、3.0 m的月尘颗粒未被扬

起，且在图 5(a)中的相同位置存在明显的压力边界

层，使得此区域内的月尘颗粒受到极大的压力而无

法离开月面。图 9（a）和图 9（b）中月尘运动轨迹在

流场边界处有卷动，而在图 9（c）和图 9（d）中未发

现，也可以说明这 2个高度下流场的径向扩散强。

通过对比图 8和图 9可知，月尘粒径越小，越容易

受到羽流场的流动特性影响，月尘被扬起的高度也

越高。月尘粒径较大时，羽流场的压缩波不会使得

月尘颗粒出现卷动运动，而是以相对直线的运动轨

迹运动。嫦娥五号任务中对于 1、70 μm的月尘颗

粒最大扬起高度分别为 0.717、0.363 m，70 μm的月

尘颗粒最大扬起高度约为 1 μm的 1/2。
不同高度下 1 μm月尘颗粒运动速度随月面径

向距离的变化如图 10所示。由图 10(a)和图 10(b)
可知，1 μm的月尘颗粒在发动机高度为 0.5、1.0 m

时的速度特性相似，从初始位置开始，速度先增大，

随后保持不变，在流场的出口区域速度继续增大。

由图 10(c)可知，在发动机高度为 1.5 m时，初始位

置为 0.5、1.0 m的月尘速度先增大，随后保持，最后

减小；初始位置为 1.5 m的月尘速度先以较小的速

度保持，随后随羽流运动增大后保持，在流场出口

处有增大的趋势。其保持较小速度状态是由于未

离开月面，在径向方向滑动或滚动所致，具体如

图 8(c)所示。由图 10(d)可知，在发动机高度为 2.0 m
时，初始位置为 1.5、2.0 m的颗粒未被扬起，所以速

度也极小。在整个羽流侵蚀过程中，1 μm的月尘颗

粒最大速度为 2 520 m/s。
70 μm的月尘颗粒在不同高度下的速度随径向

距离的变化情况如图 11所示。由图 11与图 10对

比可知，粒径为 70 μm的月尘速度变化更加均匀，

没有出现速度尖点，在距离喷管较近的位置处快速

增大，随后速度增量减小，这是由于在喷管附近羽

流的密度较大，对颗粒的加速明显，随着羽流在径

向的扩散，羽流气体的密度衰减，对月尘颗粒的加

速作用逐渐减弱。初始位置在 0.5 m时粒径为 70 μm
颗粒的最大速度约为 920 m/s。Lane等通过 CFD仿

真方法也研究了 Apollo探月任务中月面羽流扬尘

速度特性，根据仿真计算得出探测器距离月面 2.0
m高度时，70 μm月尘颗粒在距离发动机喷管轴线
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图 8    不同降落高度下粒径为 1 μm颗粒运动轨迹

Fig. 8    The trajectories of 1 μm lunar dust particles at different engine altitudes
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中心 4.0 m位置处的颗粒速度约为 800 m/s。嫦娥

五号任务中相同高度处 70 μm颗粒在距离发动机

喷管轴线中心 4.0 m位置处的颗粒速度约为 780 m/s，
略低于 Apollo探月任务中的颗粒速度。
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图 9    不同降落高度下粒径为 70 μm颗粒运动轨迹

Fig. 9    Trajectories of 70 μm lunar dust particles at different landing altitudes
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图 10    不同降落高度下粒径为 1 μm颗粒运动速度

Fig. 10    Velocity of 1 μm lunar dust particles at different landing altitudes
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除了月尘颗粒的运动速度和运动轨迹外，月尘

颗粒的羽流扬尘角也是评判月尘污染的一个重要

参数。嫦娥五号探测器在距离月面 2.0 m以下范围

时月尘颗粒的最大羽流扬尘角如表 2所示。距离

月面高度小于 1.0 m时，1 μm的月尘颗粒羽流扬尘

角为 0.9°且小于 30、70、100 μm月尘颗粒对应的高

度角。当探测器距离月面为 1.0～2.0 m时，1 μm月

尘颗粒的羽流扬尘角大于其他粒径的月尘颗粒。

在 Apollo探月任务中，月尘采样返回样品的平

均粒径为 70 μm[28]，除 Apollo15探月任务中得到的

扬尘角为 8.1°外，其他扬尘角的范围为 1.4°～2.6°，
如表 3所示 [10]。月面坡度角的主要影响因素包括

月面坡度角及微地形（石块、凹坑、凸起等），其中

月面坡度角影响最大，Apollo 15探月任务中的月尘

扬尘角之所以远大于其他任务 ，是因为 Apollo
15探月任务探测器着陆地区的月面坡度角约为

11°，导致扬尘角增大。嫦娥五号任务中得到扬尘

角范围为 1.44°～2.27°，与 Apollo探月任务中月尘

扬尘角近似。
 
 

表 3    Apollo 和嫦娥五号探月任务扬尘角对比

Table 3    Elevation angle comparison in Apollo and Chang’E-

5 lunar exploration missions

任务名称 扬尘角/（°） 任务名称 扬尘角/（°）

Apollo 11 2.6 Apollo 14 2.4

Apollo 15 8.1 Apollo 16 1.4

Apollo 17 2.0 嫦娥5号 1.44～2.27
  

3　结　论

月尘污染是月球探测任务中的关键影响因素，

也是最难克服的环境因素。本文研究了 2 900 N 发
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图 11    不同降落高度下粒径为 70 μm颗粒运动速度

Fig. 11    Velocity of 70 μm lunar dust particles at different engine altitudes

 

表 2    不同高度处月尘最大扬尘角

Table 2    Lunar dust elevation angle at different

nozzle altitudes

高度/m 粒径/μm 扬尘角/（°） 平均扬尘角/（°）

0.5

1 0.90

2.24
30 1.45

70 2.24

100 2.63

1.0

1 0.49

1.44
30 0.66

70 1.44

100 1.84

1.5

1 3.17

2.27
30 2.27

70 2.27

100 2.25

2.0

1 2.82

2.02
30 2.05

70 2.02
100 2.02
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动机推力条件下，羽流对月面侵蚀及月尘颗粒的动

力学特性。可以得出以下结论：

1） 建立了嫦娥五号探测器发动机仿真模型和

月面羽流侵蚀仿真模型，采用两阶段法对流场进行

了数值仿真。根据发动机喷管出口的仿真参数计

算出发动机推力约为 2 900 N，验证了仿真的正确

性。同时通过仿真计算得出的侵蚀速率与降落图

像的计算结果相近，也验证了仿真的准确性。

2） 将发动机喷管出口的羽流仿真参数代入月

面羽流侵蚀流动模型中，计算了发动机距离地面高

度 0.5、1.0、1.5、2.0 m时的羽流扩散流动特性。根

据羽流速度和压力云图可以得出在喷管出口处羽

流速度最大，羽流气体离开喷管后沿垂直月面方向

和平行月面方向流动扩散。发动机喷管距离月面

越低，喷管出口羽流的垂直月面方向扩散越强，平

行月面方向扩散越弱，导致月面侵蚀速率峰值向喷

管中心轴线移动。在喷管正下方形成羽流滞止区，

此区域内的月尘颗粒会沿着月面滚动或滑动，直到

滞止区结束后月尘颗粒会随羽流离开月面。

3） 发动机距离月面 1.0 m以下时，月尘颗粒在

径向运动过程中的高度和速度小于 1.5、2.0 m高度

的。对于同一高度，距离喷管中心轴线近的月尘颗

粒获得更大的速度和扬起高度。粒径为 1、70 μm
的月尘颗粒最大扬尘高度分别为 0.72、  0.36 m，最

大速度分别为 2 520、1 010 m/s。平均扬尘角范围

为 1.44°～2.27°，与 Apollo探月任务图像分析结果

非常接近。

本文重点针对嫦娥五号任务的羽流扬尘特性

进行了研究。未来中国载人登月中发动机推力为

80 000 N，比 Apollo探月任务中使用的推力更大，降

落过程中会溅起更多月尘。极大影响航天员视线，

航天员出舱过程中容易吸入月尘造成呼吸道疾病，

黏附在宇航服表面的月尘会造成宇航服泄漏，极大

危害航天员生命安全。下一步着力研究载人探月

过程中羽流扬尘特性 ，为航天员在轨安全提供

保障。
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Nozzle plume erosion property on lunar dust in Chang’E-5 mission
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Abstract： During a lander landing, the plume-lunar surface interaction induces lunar dust ejection, which is the
main reason for lunar dust hazards. The study adopts computational fluid dynamics(CFD) method to build a one-toone
nozzle model and vacuum plume flow and diffusion model, through which the lunar dust erosion mass is investigated,
and the lunar dust trajectory, ejection angle and velocity are obtained when nozzle altitude is from 0.5 to 2.0 m. The
results  show  that  the  maximum  mass  erosion  rate  is  8.83  kg/m2·s  and  this  value  decreases  with  nozzle  altitude
increase,  which  also  is  consistent  with  landing  photo  results  in  the  Chang’E-5  mission.  For  lunar  dust  kinetic
properties,  the  maximum  velocity  for  1  μm  and  70  μm  particles  are  2  520  m/s  and  1  010  m/s  respectively,  the
maximum height for 1 μm and 70 μm particles are 0.72 m and 0.36 m respectively. The dust ejected angle ranges from
1.44° to 2.27°. The ejected angle calculated in Chang’E-5 mission is similar to that in Apollo mission.

Keywords： lunar dust；Plume ejection property；Chang'E-5 mission；computational fluid dynamics simulation；
Euler-Lagrange method
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无参数自适应罚函数的高效代理模型优化设计方法

张伟1，高正红1，2，*，王超3，夏露1，2

(1.   西北工业大学 航空学院，西安 710072； 2.   西北工业大学 翼型、叶栅空气动力学国家级重点实验室，西安 710072；

3.   北京电子工程总体研究所，北京 100854)

摘　　　要：在飞行器气动外形优化设计中，复杂约束条件导致设计空间可行域呈现不连续的

特征，且理想解大多靠近约束边界，传统高效代理模型方法难以适用。研究了参考点对优化设计的

影响，提出了一种考虑约束的参考点选择机制；对于最优解靠近边界的问题，罚函数法更加有效，

但惩罚因子的设置对于罚函数方法影响很大，不合适的惩罚因子反而会损害优化效率，分析了优化

过程中罚函数方法对惩罚因子的要求，提出了一种无参数自适应罚函数的代理模优化设计方法，引

入基于样本分析的惩罚项，结合归一化目标值和约束值，在优化过程中动态调整惩罚因子，使优化

能够尽可能地聚焦于可行域内，迅速收敛到最优解，实现样本的高效配置。通过带约束的函数算例

和翼型优化算例证实，所提方法可以大幅提高飞行器气动外形优化设计效率。

关　键　词：优化设计；代理模型；参考点；气动设计；自适应罚函数

中图分类号：V211.3
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1262-11

 
基于 Kriging模型的高效全局优化 (efficient

global optimization，EGO)[1-3] 方法可以提高优化设计

效率 ，因此在工程设计领域得到广泛应用 [4-7]。

EGO方法将优化搜索与代理模型加点重构相结合，

根据 Kriging模型对目标函数预测的标准差，以当

前最优样本点为参考点，通过优化目标的改善期望

(expectation improvement，EI)函数以获取新的样本

点 [8]。EGO方法同时考虑了代理模型的预测值以

及预测的不确定性影响，加强和平衡了全局和局部

探索能力，因此具有更高效的全局优化能力[9]。

飞行器气动外形设计问题往往面临诸多的约

束条件 [10-14]，导致设计问题的可行域缩小且不连续，

给优化搜索带来困难，降低优化设计效率，甚至无

法获得理想的设计结果。因此，合理地处理目标与

约束，使优化聚焦于全局最优解附近的可行域是需

要解决的重要问题。

文献 [15-16]基于约束函数的概率模型，发展了

约束 EGO方法，通过将目标函数与约束函数相乘

的方式，将多约束问题简化为无约束问题。Parr等[16]

应用约束 EGO方法进行了考虑多约束的机翼外形

设计，取得了理想的设计结果。但 Sasena等 [15] 指

出，随着优化的进行，目标值的改善量逐渐减小，此

时约束 EGO方法中约束项的影响会逐渐增加乃至

占据主导，这种改变会驱使优化远离约束边界位

置，对于最优点靠近约束边界的问题，约束 EGO方

法难以快速找到理想设计结果。此外，约束 EGO
方法在选择参考点时只考虑了目标值最优的样本，

却忽视了约束的影响，导致了优化搜索过程无法集

中于可行域空间，使优化设计效率下降。

针对这些问题，Basudhar等 [17] 利用支持向量机

（support vector machines，  SVM）[18] 建立设计空间可

行域与设计变量之间的映射关系，将优化过程集中
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于可行域内，提高优化搜索效率；Bagheri等 [19] 通过

向 Kriging模型引入噪声方差（noise variance）以及

在 EI函数中进行参考点控制的方式 ，提高约束

EGO方法对约束的处理能力，并在 NACA2412翼

型气动优化设计中得到应用，提高优化设计效率。

此外，罚函数法也是一种理想的解决办法 [20-21]。罚

函数法通过引入惩罚因子，将约束函数转化为目标

的一部分 [21]，将约束问题简化为无约束问题，在该

方法中，惩罚因子的选择对优化设计结果影响很

大，其设置大多源于设计者的先验知识 [22-23]。但对

于复杂工程问题，先验知识的缺乏导致设计者通常

难以直接给出合适的惩罚因子。为此，自适应罚函

数方法应运而生，如王红涛等[24] 基于小生境微种群

遗传算法（micro generic algorithm，  MGA）的锦标赛

选择因子原理，提出一种无惩罚因子的罚函数法，

并在跨音速翼型优化设计中取得了很好的效果；龙

腾等 [25] 将引入自适应罚函数法将目标函数值和约

束值进行归一化处理，将约束问题转化为无约束问

题；Dong等 [26] 将静态罚函数法与设计空间减缩技

术结合，使优化逐渐聚焦于可行域，以提高优化搜

索效率。以上方法虽然避免了惩罚因子设置的问

题，但引入了其他参数，同样为设计应用带来困难。

气动外形设计问题通常面临着几何、力矩等主

动约束，理想的设计结果大多位于可行域的边界

处，对于这类问题传统约束处理方法优化效率低

下。因此，本文针对传统约束 EGO方法的参考点

选择问题，提出一种基于样本分析的参考点选择机

制，使优化过程集中于最优值附近的可行域，提高

优化设计效率。并针对罚函数法中惩罚因子的设

置问题，分析了优化各阶段目标与约束对于样本的

要求，提出一种基于无参数自适应罚函数的代理模

型优化方法。该方法综合考虑目标函数值和约束

的影响，选择参考点构建目标 EI函数，结合对可行

解的评估，动态调整惩罚因子。通过带约束的函数

算例和美国航空航天学会 (AIAA)气动优化设计讨

论组 (ADODG)[27] 发布的标准翼型气动优化设计算

例以及飞翼布局翼型设计算例对本文提出方法进

行了验证。 

1　约束 EGO 方法

X = [x1, x2, · · · , xn]T Y =

[y1,y2, · · · ,yn]T

Kriging模型是一种基于统计理论的插值技

术，给定样本集 及其响应值

，则目标函数值与设计变量之间的真

实关系可以表示为

y(x) = g(x)+ z(x) （1）

z(x)式中：g（x）为描述全局趋势回归模型； 为静态随

机过程，用来描述真实样本与趋势函数之间的偏

差。Kriging模型可以同时给出预测的均值和方差，

由此发展了高效的约束 EGO方法。

对于考虑约束的一般性优化问题：

min f (x)

s.t.

®
g j(x) ⩽ 0 j = 1,2, · · · ,k
xl

i ⩽ xi ⩽ xu
i i = 1,2, · · · ,d （2）

f (x) g j(x) xi

xu
i xl

i

式中： 为目标函数； 为约束函数； 为设计

变量， 和 分别为每个设计变量的上下边界，所

有设计变量的边界所包含的区域构成整个设计空

间；d 为设计空间的维数；k 为约束的数量。

EI (x)

对于 Kriging代理模型，目标函数改善量的期

望 可通过式（3）计算：

EI (x) = (ymin− ŷ)Φ
Å

ymin− ŷ
σ

ã
+σϕ

Å
ymin− ŷ
σ

ã
（3）

ymin

Φ ϕ

σ ŷ

式中： 为参考点，即当前最优样本点的目标函数

值； 为标准正态累积分布函数； 为标准正态分布

概率密度函数； 为预测的标准差； 为代理模型预

测值。

C{EI (x)}

针对约束函数分别建立 Kriging模型，将目标

EI函数和约束概率函数相乘，得到约束 EGO函数

，约束优化问题简化为无约束问题。

C{EI (x)} = EI (x) ·
k∏

j=1

P[G j ⩽ 0] （4）

C{EI (x)}
EI (x) P[G j ⩽ 0]

EI (x) P[G j ⩽ 0]

C{EI (x)} EI (x)

P[G j ⩽ 0]

由式（4）可以看出， 由目标函数改善量

和约束函数概率 共同决定。若选择

的参考点未考虑约束，当存在多个不连续可行域，

或可行域内的样本点目标函数值大于当前参考点

时， 与 会驱使算法进行随机搜索，导

致 函数失效。此外， 项在靠近最优解

附近的区域时，目标值改善量的减小会导致其失

效，而 项则会驱使算法远离可行域边界，

因此，对于最优解靠边界的优化问题，约束 EGO方

法难以取得理想的结果。

气动外形设计问题往往需要考虑厚度、体积等

几何约束以及升力系数、力矩系数等气动约束，这

些约束大多为主动约束，即符合要求的理想解位于

约束边界处，由上述讨论可知传统约束 EGO方法

难以适用于复杂气动设计问题，因此发展适用于气

动外形设计问题的约束处理方法是亟需解决的关

键问题。 

2　参考点的选择对优化结果影响

由式（3）可知，EGO方法目标函数值的提升依

赖于设计者选择的参考点以及 Kriging模型提供

预测标准差。对于无约束优化问题，一般选择当

第 4 期 张伟，等：无参数自适应罚函数的高效代理模型优化设计方法 1263



前样本中具有最小目标函数值的样本作为参考

点。但针对约束优化问题，忽略约束的影响，仅考

虑目标函数值来选择参考点会导致无法搜索到最

优解。

本节利用二维约束 Branin函数 [19] 优化算例研

究参考点的选择对优化效率的影响，函数表达式为

min f (x) =
Å

X2−
5.1
4π2

X1
2+

5
π

X1−6
ã2

+Å
10− 10

8π

ã
cos X1+

X1+35
3

X1 = 15x1−5 , X2 = 15x2

s.t.


g(x) = −

ïÅ
4−2.1X1

2+
X1

4

3

ã
X1

2+X1X2+

6(4X2
2−4)X2

2+3sin(6(1−X1))+

3sin(6(1−X2))
ò
⩽ 0

X1 = 2x1−1 , X2 = 2x2−1

（5）

f (x)

xi ∈ [0,1] , i = 1,2

g(x)

式中： 为原始 Branin函数表达式，图 1为示意

图，该函数在 的设计空间内有 3个

局部最优解。 为约束函数，以 Gomez#3函数为

基础，添加了额外的正弦函数项以提高函数多峰

性，图 2为约束函数示意图。
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图 1    二维 Branin函数

Fig. 1    Contour of 2 dimensional Branin function
 

较之 Branin函数，约束 Branin函数解空间可

行域缩小，呈现不连续的特征；函数有 2个局部最

优解和一个全局最优解。图 3为约束 Branin函数

示意图，其中，黑色实线内为可行域，实线外为不

可行域。红色圆点 （0.940 6,0.317 1）为最优解位

置 ，最优值为 12.005 0。从图中可知 ，该函数有

3个不连续的可行域，最优解位于右下角可行域

边界处。

利用拉丁超立方设计 （latin  hypercube  design,

2(d+1) = 6LHD）方法生成 个初始样本，其中 d 为设

计空间维数，构建 Kriging模型。采用约束 EGO方

法进行优化，气动设计问题样本计算代价昂贵，优

化方法需要在有限次的迭代内获得最优解或者理

想解，因此，为了测试算法在有限次迭代步数内寻

得最优解的能力，算法终止条件有 2个：①目标函

数值与最优值误差小于 1%；②加点数达到 30次。

满足任一条件，算法停止。

图 4和图 5是选择目标函数最小值为约束

EGO的参考点的优化结果。从图 4可以看出，算法

在整个优化过程中并未找到最优解，且仅找到一个

满足约束的可行解。图 5展示 EI,max 和 (EI×PI)max
收敛历程，PI 表示约束函数，由图可知，在优化过程

中，约束 EGO函数与 EGO函数优化趋势基本相

同，但在优化后期，EI,max 和 (EI×PI)max 变得非常小，

无法给优化方向进行有效的指导。

本文提出了考虑约束的参考点选择方法，表达

式为
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图 2    约束函数

Fig. 2    Contour of constraint function
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图 3    二维约束 Branin函数

Fig. 3    Contour of 2 dimensional constrained Branin function
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xreference =



x ∈ {x|min( f (xfeasbile))}
Nxfeasbile

N
⩾ 0.5

x ∈
{

x|min

(
1
k

k∑
j=1

g j(xinfeasbile)
g j,max

)}
xfeasbile = ∅

x ∈
{

x|min

(
f

fmax
+

1
k

k∑
j=1

g j(x)
g j,max

)}
Nxfeasbile

N
< 0.5

（6）

xfeasbile xinfeasbile

Nxfeasbile N fmax =

max( f (x)) g j,max = max(g j(x))

式中： 为可行域内的样本； 为不可行域

的解； 为可行解的数量； 为总样本数；

， ，用于将样本的目标值

和约束值的归一化。

基于约束的满足与否，将其分成 3类：①当样

本库内可行解数量超过总样本数量一半，则选择表

现最好的可行解作为参考点；②当仅存在不可行解

时，选择最靠近可行域边界的不可行解作为参考

点；当可行解数量少于总样本量一半时，将样本的

目标和约束值归一化处理，选择最好的样本点作为

参考点。该方法结合可行解的数量，自适应选择参

考点。在设计初期，样本库内不存在可行解时，选

择最靠近可行域边界的不可行解，使算法逼近全局

最优解所在的可行域，随着可行解的数增加，选

择表现最好的可行解作为参考点，提高优化设计

效率。

利 用 改 进 的 约 束 EGO方 法 对 二 维 约 束 化

Branin函数重新优化，优化参数设置与之前保持一

致。图 6为改进约束 EGO方法目标函数收敛趋

势，从中可以看出，算法在优化过程中寻得 5个可

行解，并在第 28代得到全局最优解。从图 7可知，

算法在优化过程中始终保持了 EI,max 和 (EI*PI)max，对
优化方向起到正确的指导。图 8为优化过程中参

考点目标值对比，可以看出，自第四次加点始，原始

约束 EGO方法的参考点的目标函数值比最优点更

小，已然无法为优化提供正确的指导，算法开始失

效，而考虑约束的参考点选择方法始终朝着满足约

束的目标值改善方向搜索，因此迅速收敛到了全局

最优解。 
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图 4    加点目标函数值

Fig. 4    Value of additive objective function
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图 5    EI,max 和 (EI×PI)max 收敛历程

Fig. 5    Convergence of EI,max and (EI×PI)max
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图 6    改进约束 EGO方法目标函数优化趋势

Fig. 6    Improved constrained EGO method objective function

optimisation trends
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图 7    EI,max 和 (EI*PI)max 收敛历程

Fig. 7    Convergence of EI,max and (EI * PI)max
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3　无参数自适应罚函数的 EGO 优化

设计方法

对于最优解靠近约束边界的设计问题，通常基

于 静 态 罚 函 数 的 EGO方 法 能 够 比 传 统 约 束

EGO方法发挥更好的作用[15]。然而，惩罚因子的选

择或依赖于设计者的先验知识，或需要反复尝试，

造成优化效率低下。鉴于此，本文提出一种无参数

自适应罚函数方法。

对于带约束优化问题式（2），罚函数法通过引

入惩罚因子将其转化为无约束问题：

min F(x) = f (x)+
k∑

j=1

λ j max(g j(x)−0, 0) （7）

F(x) λ j

j = 1,2, · · · ,k
式中： 为转换后的目标函数； 为每个约束对

应的惩罚因子， 。

根据最小惩罚原则 [28−29]，理想的惩罚项或惩罚

因子应该尽可能的小，同时刚好满足排除所有不可

行解的要求。

D ⊆ Rd f : D→ Rd

g j, j=1,2,··· ,k : D→ Rd

x∗feasible

{x∗feasible| f (x∗feasible) < f (xfeasible) : xfeasible ∈ Dfeasible}
Dfeasible ⊆ Rd Dinfeasible ⊆
Rd x∗infeasible {x∗infeasible|
f (x∗infeasible)< f (xinfeasible) : xinfeasible ∈Dinfeasible} {x∗infeasible|
gi(x∗infeasible) ⩽ gi(xinfeasible) : xinfeasible ∈ Dinfeasible}

ε

假设当前设计空间 ， 为该空间

内任意函数， 为设计空间内的约

束，该函数在解空间存在唯一最优解 ，并满足

， 其 中

为可行域空间。此外，不可行域

内存在样本点 ，该样本点满足

以及

。假设存

在一个极小的正实数 ，当每个惩罚项的惩罚系数

满足式（8）时，则其能够满足式（9），使算法排除不

可行域内的不可行解，快速获得得最优解。

可见，在优化初期，当不存在可行解或其数量

较少时，为了使算法快速找到可行解，应该设置较

F(x)

x∗feasible

f

大的惩罚系数以提高惩罚项对优化目标函数

的影响；而随着优化的进行，搜索到的可行解

逐渐逼近全局最优解 ，此时应提高样本目标

函数 的影响以提高优化收敛性和效率，因此应当

减小惩罚系数。

λ j >
f (x∗feasible)+ε− f (xinfeasible)

g j(xinfeasible)
>

f (x∗feasible)+ε− f (x∗infeasible)
g j(x∗infeasible)

x∗feasible ∈ Dfeasible , xinfeasible ∈ Dinfeasible

（8）

F(xinfeasible) > F(x∗infeasible) > f (x∗feasible) （9）

因此，本文提出了一种基于无参数自适应罚函

数方法的约束 EGO方法，该方法结合设计过程中

可行解的数量变化，自适应调整惩罚因子。

首先，利用样本库内的目标函数和约束条件的

均值作为归一化因子，分别对目标函数和约束进行

归一化，避免人为设置惩罚因子，此时优化问题转

换为

min F(x) = −EI (x)
favg
+

k∑
j=1

max(g j(x)−0, 0)
c j,avg

（10）

favg

c j,avg =
1
m

m∑
i=1

max(gi, j(xi)−0, 0)

式中 ： 为当前样本库内样本函数值的均值 ；

为样本库内所有样本

的第 j 个约束条件的均值。

其次，由上述讨论可知，随着算法逼近可行域，

惩罚项应该逐渐减小，以提高优化效率，因此引入

式（11）：

v(x) =
Nxfeasible

N

k∑
j=1

max(g j(x)−0, 0)
g j,avg

（11）

v(x)

v(x)

在优化初期，通常不可行解数量占据较大比

例，此时较大的 使惩罚项充分发挥作用，随着可

行解的数量逐渐增加， 随之减小，使得目标项的

作用更加凸显。

此时目标函数最终形式为

min F(x) = −EI (x)
favg
+

k∑
j=1

max(g j(x)−0, 0)
g j,avg

+ v(x)

s.t. xl
i ⩽ xi ⩽ xu

i i = 1,2, · · · ,d （12）

利用二维约束 Branin函数测试该方法的可靠

性，优化设置与第 2节保持一致。

由图 9可知，自适应罚函数法在第 14代寻得最

优解，明显优于传统约束  EGO方法。结合样本分

析的动态罚函数策略，避免不连续的可行域空间导

致算法陷入局部最优，使其迅速收敛到最优解附近

的可行域，尤其对于最优解位于可行域边界的问

题，优化效率明显提高。 
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4　算例验证
 

4.1　函数测试算例

为了测试无参数自适应罚函数的约束 EGO方

法的效率和鲁棒性，本节选取 5个经典非线性约束

函数 (G1,G3,G5,G6,G24)
[30] 进行测试。这些函数维度

和约束特征各异，综合起来可以模拟诸多问题，函

数情况如表 1所示。
 
 

表 1    全局优化函数问题

Table 1    Benchmark problems for global optimization

函数 维度 约束数量 设计范围 最优解

G1 13 9 [0,1]9 × [0,100]3 × [0,1] −15

G3 10 1 [0,10]10 −1.000 5

G5 4 5 [0,1200]2 × [−0.55,0.55]2 5 126.49

G6 2 2 [0,10]2 −6 961.8

G24 2 2 [0,3]× [0,4] −5.508
 

d+1

分别采用约束 EGO方法（CEI）、基于无参数自

适应罚函数的约束 EGO方法（adaptive penalty CEI,
APCEI）和基于静态罚函数的约束 EGO方法（penalty
CEI, PCEI）进行优化对比。使用 LHD方法在设计

空间内生成 个初始样本 [30]，为了消除随机性，

每个问题重复 30次。每轮算法终止条件有 2个：

①目标函数值与最优值误差小于 1%；②加点数达

到 200次。满足任一条件，算法停止。

表 2展示了不同方法在 30次重复测试寻到最

优值时样本加点数的均值。“>”表示重复测试存

在未寻到最优解的情况。若 30次皆寻到最优值，

括号内为样本加点数的标准差；否则，括号内为未

寻到最优解的次数。

可以看出，对于维度较高或者约束较多的 G1、

G3 以及 G5 问题，CEI方法无法在 200次内寻到最

优解；PCEI方法的优化结果比 CEI更好，但无法保

证每次都收敛到最优解，鲁棒性较差；APCEI方法

不但在所有重复测试中找到最优解，并且相较其余

方法，样本加点数更少，优化效率更高。对于维度

较低且约束较少的 G6 和 G24 问题，3种方法都可以快

速找到全局最优解，相较于 CEI和 PCEI 方法，APCEI
方法效率更高，鲁棒性更好。
 
 

表 2    函数测试结果

Table 2    Results of benchmark problem

函数 CEI PCEI APCEI

G1 200(30) >124.9(2) 115.1(17.48)

G3 200(30) >191.7(9) 175.3(9.6)

G5 200(30) 53.6(1.75) 44.8(2.71)

G6 74.6(3.55) 32.6(1.21) 14.3(0.99)

G24 22.4(3.08) 13.5(1.11) 8.6(1.35)
  

4.2　翼型设计算例

为了进一步验证基于无参数自适应罚函数的

约束 EGO方法对工程实际设问题的适用性，本节

以 RAE2822翼型和飞翼布局翼型设计为例，并与

传统基于概率的约束 EGO方法和静态罚函数的约

束 EGO方法进行对比。气动设计算例采用基于多

块结构网格的 CFL3D求解器进行气动数值计算，

湍流模型采用 SST模型。 

4.2.1　RAE2822 翼型设计算例

Ma = 0.734, Cl = 0.824,Re = 6.5×
105 Ma Cl Re

该算例是 ADODG发布的第 2个标准算例，跨

音速黏性条件下 RAE2822翼型减阻优化设计。算

例的设计状态为：

， 为马赫数， 为升力系数， 为雷诺数。优

化目标为减小阻力系数，约束条件为升力系数等于

0.824，且低头力矩系数不大于 0.092，同时翼型的面

积不减小。RAE2822翼型优化的数学模型为

min Cd

s.t.

®
Cl = 0.824

|Cm| ⩽ 0.092

ABaseline

（13）

Cm A Cd

ABaseline

式中： 为翼型的力矩系数； 为翼型面积； 为阻

力系数； 为初始外形面积。

采 用 多 块 C型 网 格 进 行 气 动 特 性 计 算 ，

RAE2822翼型网格的拓扑结构如图 10所示，网格

具体参数如表 3所示。采用基于类函数和形函数

的 参 数 化 (class  function/shape  function  transforma-
tion，CST）方法 [31] 对翼型进行参数化，翼型上下表

面各 10个设计变量，给定每个设计变量的扰动范

围，翼型的设计空间如图 11所示。

使用 LHD方法在设计空间生成 100个初始样

本，分别采用 CEI、APCEI和 PCEI加点 200次。结

合设计者的经验，静态罚函数法的惩罚因子为 1 [32]。
此外，所有方法中都采用考虑约束的参考点机制选
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图 9    加点目标函数值

Fig. 9    Objective function values of infill samples
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择参考点。

图 12给出了不同方法的阻力系数收敛历程对

比。表 4给出了不同方法下翼型优化结果对比，无参

数自适应罚函数约束 EGO方法的设计翼型阻力系

数最小，为 111.6 counts（1 count=0.000 1），基于静态罚

函数的约束 EGO方法设计翼型次之，为 112.1 counts，

约束 EGO方法设计结果最差，为 113.5 counts。

图 13和图 14分别给出了不同约束 EGO方法

优化的翼型外形和压力分布对比优化的外形和压

力分布呈现了相似的变化趋势：优化翼型前缘变

尖，最大厚度位置后移，后缘弯度有所增加；优化翼

型的前缘吸力峰提高，后加载增强，压力恢复趋于

平缓，激波得到明显消除。这种现象与文献 [32]结

果一致，说明各方法的优化趋势是一致且准确的。

该算例中最优解的力矩约束和几何约都接近

约束值，即最优值靠近可行域的边界，因此传统约

束 EGO方法不能得到理想的结果；基于罚函数的

方法可以得到靠近约束边界的解，但静态罚函数的

惩罚因子设置依赖设计者以往的经验，难以在其他

设计问题直接应用；而无参数自适应罚函数约束

EGO方法中惩罚因子在设计过程中自适应动态变

化，并且没有引入其他额外参数，降低了优化的难
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图 10    RAE2822计算网格

Fig. 10    Computational grid of RAE2822
 

表 3    RAE2822 翼型计算网格参数

Table 3    Parameter settings of computational grid of

RAE2822

参数 数值

远场大小 50

网格规模 601×213

物面第一层网格距离 5×10−6

物面法向网格增长率 1.13

翼型前缘网格距离 0.001

翼型后缘网格距离 0.001

 

0.10

0.05

0

−0.05

−0.10
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

x/c

y
/c

初始外形
边界

图 11    RAE2822翼型初始设计空间

Fig. 11    Initial design space of RAE2822 airfoil

 

0 50 100 150 200

Infill

0.020

0.018

0.016

0.014

C
d

0.012

CEI

PCEI

APCEI

图 12    不同方法阻力系数收敛历程对比
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表 4    不同方法设计结果对比

Table 4    Comparison of design results for different methods

方法 Cd /counts Cm A

RAE2822 203.1 −0.092 7 0.077 87

CEI 113.5 −0.089 2 0.077 87

PCEI 112.1 −0.091 6 0.077 87

APCEI 111.6 −0.091 9 0.077 87
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Fig. 13    Shape of different optimized results
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度，提高了优化设计效率。 

4.2.2　飞翼布局翼型设计算例

飞翼布局飞机以其优越的气动特性，广泛应用

于运输机和无人机。由于水平尾翼的缺失，除了传

统翼型设计中的升阻特性要求外，飞翼布局翼型还

要求增加量化的抬头力矩以满足飞机纵向力矩配

平的需要。抬头力矩约束使得最优解位于可行域

边界位置，因此该算例可以更好地验证无参数自适

应罚函数约束 EGO方法的能力。

Ma = 0.70,Cl = 0.25

本文以相对厚度为 18% 的对称翼型 NACA 65，
3-018为初始翼型 [33]，选取典型跨音速设计状态

[34]。设计目标为减阻，气动约束

为力矩系数不小于 0.03及升力系数等于 0.25，几何

约束为翼型最大厚度不减小，设计模型如下所示:
min Cd

s.t.


Cl = 0.25

Cm ⩾ 0.03

t/cmax ⩾ 0.18

（14）

采用多块 C型结构网格，NACA 65，3-018翼型

网格的拓扑结构如图 15所示，网格具体参数如

表 5所示。同样采用 CST参数化方法，翼型上下

表面各 10个设计变量，共 20个，初始设计空间如

图 16所示。

初始样本量 100个，采用 CEI、APCEI和 PCEI
分别加点 200次，静态罚函数的惩罚因子为 1，所有

方法采用考虑约束的参考点选择机制。

从图 17给出了目标函数收敛历程。表 6给出

了不同约束 EGO方法翼型优化结果对比，无参数

自适应罚函数约束 EGO方法的设计翼型阻力系数

最小，为 86.5 counts；其次是基于静态罚函数的约

束 EGO方法，其设计结果的阻力系数为 87.2 counts，
而约束 EGO方法设计结果的阻力系数最大 ，为

87.9 counts。

图 18和图 19分别给出了不同约束 EGO方法

优化的翼型外形和压力分布对比，相较于初始翼

型，优化翼型上表面趋于平坦，最大厚度位置后移，

前缘正弯度和后缘负弯度有所增加，呈现明显的前

缘正加载和后缘反加载特征；相较于初始翼型的强

激波，优化翼型的上下表面各出现一道弱激波，其

中 CEI和 PCEI得到的设计翼型上表面激波位置基

本重合，且相对靠近翼型前缘，而 APCEI的激波位

置靠近翼型中部，且前缘吸力峰更高。

对于飞翼布局翼型算例，抬头力矩约束的满足
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图 14    设计压力分布对比

Fig. 14    Pressure distribution of different optimized results

 

0.4

0.2

0

−0.2

−0.4

−0.6

y
/c

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

x/c

图 15    NACA 65,3-018计算网格

Fig. 15    Computational grid of NACA 65,3-018
 

表 5    NACA 65,3-018 翼型计算网格参数

Table 5    Parameter settings of computational grid of

NACA 65,3-018

参数 数值

远场大小 50

网格规模 401×201

物面第一层网格距离 5×10−6

物面法向网格增长率 1.12

翼型前缘网格距离 0.001

翼型后缘网格距离 0.000 5
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Fig. 16    Initial design space of NACA65, 3-018 airfoil
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由设计翼型的前缘正加载和后缘反加载共同配合

完成，而后缘反加载导致的负升力会造成翼型阻力

特性的损失，与设计目标相悖。设计翼型的抬头力

矩越大，其后缘反加载造成的负升力越多，导致其

阻力特性变差。因此，飞翼布局翼型算例其最优解

位于力矩约束边界处，此时 CEI并不能取得理想的

结果；基于罚函数的约束 EGO方法可更靠近约束

边界，但 PCEI设置的静态惩罚因子存在后期收敛

缓慢问题，由图 17可知；PCEI通过自适应调整惩罚

因子，降低了优化难度，提高了优化设计效率。
 

5　结　论

本文对约束 EGO方法的参考点的遴选及惩罚

因子对优化设计的影响进行了研究，提出了考虑约

束的参考点选择机制和基于无参数自适应罚函数

的约束 EGO方法 ，通过一组非线性约束函数和

2个翼型设计算例对本文方法进行了验证。结论

如下：

1） 考虑约束的参考点选择机制结合约束信息，

综合考虑了样本库内可行解和不可行解的情况，分

别提出了不同的参考点选择机制，避免了因参考点

选择不合理造成 EI函数失效的问题，提高了约束

EGO算法的优化设计效率。

2） 针对设计者难以直接给定合适的惩罚因子

的问题，本文提出了无参数自适应罚函数约束 EGO

方法，该方法对目标值和约束进行归一化处理，并

在优化过程中动态调整惩罚因子，使约束项在设

计过程中发挥作用的同时，不会对优化方向造成

误导。

3） 本文针对无参数自适应罚函数约束 EGO，

首先进行了一组非线性约束函数算例测试，验证该

方法的效率和鲁棒性；通过 RAE2822翼型和飞翼

布局翼型优化设计算例，验证了本文方法对于工程

实际问题的适用性，进一步证实了本文方法的可靠性。
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Efficient surrogate-based aerodynamic optimization with parameter-free
adaptive penalty function

ZHANG Wei1，GAO Zhenghong1，2，*，WANG Chao3，XIA Lu1，2

(1.   School of Aeronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China；

2.   State Key Laboratory of Airfoil and Cascade Aerodynamics，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China；

3.   Beijing Institute of Electronic System Engineer，Beijing 100854，China)

Abstract： Complex  constraints  must  be  addressed  in  the  aerodynamic  optimizations.  Distinct  constraints  not
only  influence  the  optimization  outcomes  but  also  significantly  influence  the  optimization  method's  efficacy.  This
paper investigates the impact of reference points on optimization design results using the constrained efficient global
optimization  method  (EGO)  and  suggests  a  mechanism  for  selecting  reference  points  that  takes  constraints  into
account. Afterwards, for the problem of constraint processing, the constrained expected improvement (EI) method and
the penalty function method are compared and found that the penalty function method can find a feasible solution that
satisfies  the  constraints  more  quickly.  However,  in  this  process,  the  penalty  factor  has  a  great  influence  on  the
optimization  efficiency,  and  inappropriate  penalty  factors  will  damage  the  optimization  efficiency.  Drawing  on  the
aforementioned  evaluation,  this  study  suggests  a  constrained  EGO technique  utilizing  an  adaptive  penalty  function
that  is  free  of  parameters.  By  normalizing  the  target  value  and  the  constraint  value,  the  feasible  solution  with  the
smallest  target  value  or  the  infeasible  solution  closest  to  the  feasible  region  is  selected  as  the  reference  point.  The
penalty factor is adaptively adjusted, so that the algorithm can search for the ideal solution sufficiently. This approach
can  significantly  increase  the  optimization  efficiency,  as  shown by  the  constrained  test  functions  and  airfoil  design
challenges.

Keywords： optimization  design； surrogate  model； reference  point； aerodynamic  design； adaptive  penalty
function
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RP-3航油火焰三维温度场和碳烟浓度场测量
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摘　　　要：RP-3 航空煤油是航空发动机的常用燃料之一，火焰温度及碳烟浓度分布作为反映

燃烧状态最直接的参数，是燃料优化配比的重要数据支撑。针对三维测量中，重建路径计算的准确

性受相机位姿影响的问题，提出了一种将三维辐射成像法与相机立体标定技术相结合的测量方法。

数值模拟结果表明，所提方法可以在提供较高的空间分辨率的同时保证测量结果的可靠性。利用标

定后的六相机测量系统，对 RP-3、空气预混火焰进行了实验测量，获得了其三维温度及碳烟浓度分

布。测量的空间分辨率为 ，重建与热电偶测量温差的标准不确定度为 0.58 K，证明

了测量方法的精确性。
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RP-3航空煤油是中国自主研发的航空煤油，目

前已广泛地应用于各类飞行器中[1]。对其火焰温度

和碳烟浓度分布进行同步测量，可为燃料优化与航

空发动机设计提供数据支撑。辐射成像技术是一

种非侵入式测量技术，通过布置有限的探测设备即

可获取大量的投影信息，是目前常用于工业场合中

的测量技术[2]。该方法通过对成像设备捕捉到的火

焰图像进行重建分析，便可从中提取出温度和碳烟

浓度等待测参数[3]。

双色法是在工业测量中使用最广泛的方法。

Yan和 Lou以 R、G双通道辐射强度作为投影量，

以谱带模型校正了波长 CCD相应曲线对测量的干

扰，并给出了二维温度及碳烟浓度分布[3]，随后实验

测量了乙烯扩散火焰的二维温度与碳烟浓度分

布 [4]，证明了双色法在燃烧诊断中的可靠性。在三

维的测量中，Worth和 Dawson[5] 将相机架设在滑轨

上，利用单相机获取了不同角度下稳态轴对称火焰

的图像，实现了三维火焰的重构。Yan等 [6] 通过在

相机前加设折射镜获取了 6个角度的火焰图像，并

结合代数重建技术（algebra reconstruction technique，

ART）算法重构了火焰的截面图像。Hossain[7] 耦合

相机和光纤传像束，利用层析成像原理，成功重建

了非轴对称火焰的三维温度分布。然而上述研究

对象多为轴对称火焰或假设了相机接收的为平行

光信号，并非真正的基于三维辐射成像的测量。

近年来，诸多学者对辐射成像技术的研究可分

为以下 2种：①提高图像光谱维度信息 [8-11]，通过在

成像设备前加设液晶可调滤波片，获取不同波长下

的火焰图像，进一步提高了重建结果的精确性。然

而文献 [8]的模拟结果表明，当计算路径误差大于

1% 时，组分浓度的测量便会失真；②提高图像空间

维度信息 [12-14]，利用可以同时获取火焰图像的光强

信息和路径信息的光场成像设备，达到了用单台成

像设备获取火焰多空间信息的目的。但该方法对

相机的偏移角有着较高的要求，如要保证重建结果

的可信度，需要偏移角在 1.875×10−4 rad以内[14]。由
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此可见，在三维测量中，无论采用何种测量系统，成

像设备的位姿状态决定了重建的可靠性，而设备的

位姿关系则受到外部参数的影响 [15]。如文献 [16]
所述，在粗糙和精细 2种情况下，相机的平均校准

误差可分别低至 0.294 mm和 0.027 mm。

本文提出了一种基于立体标定方法的三维辐

射成像技术。利用立体标定技术，通过构建相机的

旋转和平移矩阵，对相机的位置与姿态进行校正，

进而提高火焰重建的精确性。实验测量得到了空

气、RP-3预混火焰的三维温度和碳烟浓度分布。

重建温度与热电偶测量值的对比结果表明，本文提

出的测量方法在保证空间分辨率的同时，提高了测

量结果的精确性。 

1　重建模型与实验方法
 

1.1　重建模型

Lf ×Wf ×Hf a×b× c =

N

Nx Ny Nz x y z
Lpath ∆Lpath

相机成像原理和测量模型如图 1所示，  CCD
接收到的辐射能量为每条视线通过点的能量的累

加。将尺寸为 的待测区域离散为

个长方体体元，每个体元的温度和碳烟浓度取该

体元的平均值。将相机的视场进行离散，每条离散

的射线将会以不同的路径穿过不同的体元序列，因

此在成像设备中呈现出不同的成像设备响应值。

图中， 、 和 分别为沿 轴、 轴和 轴划分的体

元个数； 和 分别为离散射线穿过体元序列

的总长度和离散射线穿过某一体元的长度。
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图 1    三维辐射成像测量模型

Fig. 1    3D radiation imaging measurement model
 

M m

p

Lpath,m

Iλ(Lpath,m)

将相机视线离散为 条射线，以其中第 条射

线为例，并假设长度微元为 ，那么根据投影定律，

图 1中相机 CCD感应到的视线 的辐射强度

，可表示为[11]

Iλ(Lpath,m) =
w ml

0
κλ(p) · Ib,λ(p)dp ≈

N∑
n=1

κλ(n) · Ib,λ(n) · lpath,m(n) =
N∑

n=1

lpath,m ·Hλ(n)
（1）

ml m κλ

Ib,λ λ

lpath,m(n) m n

式中： 为第 条射线穿过体元序列的长度； 为离

散体元中的碳烟吸收系数； 为波长为 处的单色

黑体辐射强度； 为第 条路径穿过第 个体

元的长度。

将所有的路径联立后改写成矩阵形式，有

LM×N ·HN×1 = IM×1 （2）

L式中：将积分问题转换为矩阵问题后， 为系数矩

阵，实际上等于相机视线穿过体元的路径长度；I为
投影矩阵，在实际测量中为相机采集到的单色辐射

强度；H为体元的辐射源项，是需要求解的量。

L路径矩阵 的计算精度由相机的相对位姿确

定，因此获取相机的精确相对位姿对减少路径矩阵

的扰动有着重要的意义。根据相机立体标定技术，

可以通过平移矩阵和旋转矩阵对路径矩阵的起始

点及路径射线发射方向进行校正，校正点坐标和理

论点坐标关系可表示为 Xc

Yc

Zc

 = [R1 R2 R3] ·

 X0

Y0

Z0

+
 Tx

Ty

Tz

 （3）

Xc Yc Zc X0

Y0 Z0 Tx Ty Tz

[R1 R2 R3]

式中： 、 和 为校正后相机的位置坐标； 、

和 为相机理论测量坐标； 、 和 为平移矩

阵的组成元素，其值是物理坐标系原点坐标在像素

坐标系中的位置； 为旋转矩阵，可表示为

R1 =

 cos βcos θ
−cos αsin θ+ sin αsin βcos θ
sin αsin θ+ cos αsin βcos θ


R2 =

 cos βsin θ
cos αcos θ+ sin αsin βsin θ
−sin αcos θ+ cos αsin βsin θ


R3 =

 −sin β
sin αcos β
cos αcos β


（4）

α β θ

x y z

其中： 、 和 分别为相机绕自身中心点所建立坐

标系中的 轴、 轴和 轴的旋转角度。

在路径矩阵被求解后，可以通过最小二乘法求

解 H，该方法可以表示为®
min ∥Ax− b∥2
s.t. l ⩽ x ⩽ u

（5）

A L b
I l u Hλ

式中： 为系数矩阵，在本文中为 矩阵； 为结果向

量，在本文中为 矩阵； 和 分别为 的最大最小值

边界。方程式 (2)是一个不适定的反问题，对于测

量误差十分敏感，因此在总是存在有测量误差的现

实测量条件下，需要特定算法来进行求解。本文采

用 Tikhonov正则化算法，将方程式 (5)用三维 Tik-
honov正则表示，有min

∥∥∥∥∥
ñ

A
δS3D

ô
x−
ñ

b3D

0

ô∥∥∥∥∥
2

s.t. l ⩽ x ⩽ u

（6）
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δ

δS3D

式中： 为正则化参数，用于控制惩罚项和误差的相

关性； 为离散梯度矩阵，其表达式为

S 3D,i j =


1 i = j

−1/ni i相邻 j

0 其他

（7）

ni

ni = 6

ni

在上述三维 Tikhonov正则化表达式中， 根据

待求解体元所在的位置不同，有不同的取值。当待

求解体元为中心体元时 ，表示该体元有 6个相

邻体元；同样地，当待求解体元分别为面体元、边体

元和角体元时， 的取值分别为 5、4和 3。
Hλ当体元中辐射源项 的信息被计算出来后，即

可从中提取所需要测量的温度信息及碳烟浓度信

息。对于任意体元内的辐射源项，根据其定义 [10]，

可得

Hλ(n) = κλ(n) · Ib,λ(n) （8）

Ib,λ(n) n λ式中： 为 号体元中火焰在波长为 处的单色

黑体辐射强度，可由普朗克黑体定律计算：

Ib,λ(n) = c1/{λ5[ec2/(λTn)−1]} （9）

c1 c2

(W ·μm4)/m2 μm ·K Tn n

κλ

其中： 、 分别为普朗克第一、第二常量，分别取

为 3.742×108  和 1.439  ； 为 号

体元处的温度。根据气液燃料生成碳烟颗粒的性

质，其直径在 20～60 nm[11]，满足瑞利假设，因此其

碳烟吸收 系数近似表示：

κλ(n) =
6πE(r) fv(n)

λ
（10）

E(r) r r = q− ik q k

fv(n)

式中： 为复折射率 的方程， ， 和 为与

波长有关的常数，可以按文献 [9]进行计算； 为

体元中的碳烟体积浓度。

将式 (8)～式 (10)联立，可将方程最终描述为

如下形式：

Hλ(n) =
6πE(r)c1

λ6
·

fv(n)
ec2/(λTn)−1

（11）

当波长已知时，式 (11)中仅有温度和碳烟浓度

2个未知数，若已知 2个波长下的辐射源项，便可通

过求解方程来计算出该体元处的温度和碳烟浓度。 

1.2　实验方法

Lf ×Wf ×Hf = 25 mm×25 mm×40 mm

图 2展示了实验设备及测量系统布置方案。

燃烧平台煤油预混燃烧炉如图 2(a)所示，  RP-3航

油和空气分别输入到煤油蒸发器和空气预热器中，

再经由内管和外管传输至混合室中混合，随后由喷

口喷出，并被点燃形成待测火焰。重建区域尺寸为

。

多相机测量系统如图 2(b)所示，6台相机与六

自由度位移台组合后安装在六边形支架上。相邻

相机间的夹角为 60°，相机距燃烧器中轴线 130 mm。

高速数据采集器 (RedPitaya: STEMlab 125-10) 发出

的脉宽调制 (pulse width modulation, PWM)信号，用

于同时触发 6台相机，获取的图像经过交换机 (TP-

Link: TL-SG1008VE)，通过以太网传输至电脑中储

存计算。

本文实验采用的相机为大恒彩色工业相机

(MER-132- 43GC)，可用于接收 R、G和 B三个通道

的数据。相机前设置有焦距为 12  mm的镜头

(Computar M1214-VSW)，并根据相机的量子响应效

率在镜头前加设 525 nm和 610 nm的双波滤波片，

使相机仅能获取 R、G通道下的辐射信号。利用黑

体炉对相机的光电响应值进行标定，获取 R、G值

与辐射强度值的对应关系。此外，利用经过温度修正[17]

后的高精度 B型热电偶对火焰场多点温度进行了

测量，用于验证实验方案及重建结果的有效性。

为了获取每个相机相对火焰的精确位姿关系，

对多相机系统进行了立体标定。首先在在待测区

域中轴线处悬挂带有标尺的重锤，通过调整六自由

度位移台，将相机的视场中心与重锤中心点对齐，

保证相机的视场中心与待测区域中轴线对齐。随

后，利用相机立体标定方法[18-19]，确定每台相机相对

理论位置与姿态的偏移量。

标定用的棋盘格标靶尺寸为 120 mm×120 mm，

棋盘格上交错布置有 15个黑色正方形块，每个正

 

RP-3

空气阀门

空气预热器

内管

喷口

点火器

煤油蒸发器

外管

预混室

B型热电偶

相机

镜头

滤波片

130 mm

(a) 燃烧平台示意图

PC

高速数据采集器

交换机

触发

信号

GigE

RoI

(b) 六相机测量系统

图 2    测量系统示意图

Fig. 2    Schematic diagram of measurement system
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方形块的边长为 20 mm，制造公差为±0.005 mm 。
对相邻两台相机依次进行标定，整个标定步骤需要

重复 6次，其中 1～5次标定可以得到 2～6号相机

相对 1号相机的相对位姿状态，第 6次标定用于验

证标定结果的准确性。当标定结果正确时，相机 6
相对于相机 1位姿偏移量与第 6次标定结果得到

的校正量互为相反数。值得一提的是，每次标定仅

能获取相机与前一相机的相对位姿关系，因此需要

将相邻相机的旋转和平移量按相机次序进行传递，

方可得到 2～6号相机相对 1号相机的位姿校正矩

阵。校准后，总体的平均像素误差小于 0.2像素。

x z
α β

θ

以重建中心为原点，建立世界坐标系，重建中

心指向相机的方向和火焰喷射方向分别为 和 轴

正方向。表 1为相机位姿标定的具体结果， 、 和

的正负号表示旋转方向，顺时针为正，逆时针为

负。对比理论值和实际值可知，相机位置偏移量为

2～5 mm，角度偏转在 0°～2.5°，说明仅通过手动调

整相机会使得相机与理论位置存在较大的几何偏

差，从而使得路径矩阵产生扰动并最终影响重建结

果的精确性。
 
 

表 1    相机位姿标定结果

Table 1    Camera position calibration results

相机

平移矩阵/mm 旋转矩阵/(°)

x y z α β θ

理论值 实际值 理论值 实际值 理论值 实际值 理论值 实际值 理论值 实际值 理论值 实际值

相机1和2 113.596 5 109.263 2 −63.27 −63.320 3 0 0.134 1 0 0.569 5 0 0 −60 −60.314 1

相机1和3 225.166 7 221.256 3 3.464 1 1.052 7 0 0.249 3 0 −0.292 9 0 0 −120 −119.078 2

相机1和4 223.166 7 225.023 0 133.464 1 135.764 7 0 0.118 7 0 0.550 9 0 0 −180 −181.956 0

相机1和5 109.583 3 114.113 6 196.732 1 199.143 3 0 0.082 5 0 0.372 1 0 0 −240 −238.979 1

相机1和6 −2.000 0 −0.415 2 130 128.223 1 0 0.219 6 0 −0.586 7 0 0 −300 −300.685 6
 
 

2　结果与讨论
 

2.1　相机位姿对重建结果的影响

在图 2所示的实验条件下进行数值模拟，以双

峰非轴对称火焰为数值模拟对象，温度和碳烟浓度

的具体分布如图 3(a)和图 3(b)所示。重建区域被

离散为 25×25×40总计 25 000个体元，测量的空间

分辨率为 1 mm×1 mm×1 mm。

定义相对误差用于评估重建的准确性，误差来

源包括理论模型误差、相机位姿和重建算法，其表

达式为

Erel =

∣∣∣∣αh
n−αr

n

αr
n

∣∣∣∣×100% （12）

αh
n αr

n n式中： 和 分别为温度或碳烟浓度在编号为 的

体元中的假设值和重建值。

图 4展示了相机位姿是否校正时各体元处的

重建误差。横轴为体元编号，纵轴为相应体元处的

相对重建误差。由图 4可知，在相机位置和姿态均

被校正的情况下，温度及碳烟浓度的平均重建误差

分别为 2.26×10−5% 和 3.55×10−4%，重建结果良好。

此外，误差分布趋势与温度的分布趋势相同，温度

较高的地方，温度和碳烟浓度的重建误差也较大，

此时重建误差受理论模型误差的影响更大。其次，

由于在理论模型中忽略了碳烟自吸收的作用，因此

在相同的校正条件下，碳烟浓度的重建误差总体上

大于温度的重建误差，且相机位姿对碳烟浓度的影

响相较于温度而言更高，这意味着碳烟浓度对相机

位姿的精确性更为敏感。

当相机的位置和姿态均不被校正时，温度和碳

烟浓度的平均重建误差分别达到 34.08% 和 3.51×104%，

火焰重构伪影严重，重建结果失真明显，表明了相

机位姿校正对保证测量结果有效性的重要性。值

得注意的是，仅校正位置时的温度与碳烟浓度的重

建误差小于仅校正姿态时的重建误差，说明了位置

偏移带来的影响要略高于相机角度偏摆所带来的

影响，而这可能是本次实验中，相机位置偏移量大

于角度偏摆量所造成的现象。 

2.2　实验结果与讨论

μs

在图 2所示实验台上，利用经过位姿校正后的

多相机测量系统对 RP-3、空气预混火焰进行了拍

摄。航油流量为 120 mL/h，空气流量为 3.711 L/s，
6台相机捕获的火焰图像如图 5所示。对火焰图像

中无火焰区域进行了裁剪，裁剪后的图像尺寸为

450像素×700 像素。设置相机的曝光时间为 200  ，

确保图中不存在饱和像素点。 

2.2.1　重建结果与讨论

温度与碳烟浓度的重建结果如图 6所示。由

重建图像可知，火焰自低处向高处，温度分布整体

表现出由中间低两边高发展至中间高四周低的趋

势，而碳烟浓度分布则整体呈现出相反的趋势。由
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于底层接近燃烧器，燃烧剧烈程度较低，该处重建

温度也较低，相应地在图像中显示的像素值也较

低。随着轴心高度的增加，燃烧程度逐渐加剧，温

度也随之逐渐增加。

图 7展示了温度与碳烟浓度在不同层高处的

分布趋势。平均温度先随高度的上升而增加，在

21层达到最大值 1 379.3 K，随后当高度的进一步增

加，层平均重建温度反而下降。层最高温度则随着

高度的增加而上升，在第 40层时，取得整个重建区

域的最高温度 1 548.1 K。导致上述现象的原因是：
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图 3    三维温度及碳烟浓度分布

Fig. 3    3D distribution of temperature and soot volume fraction
 

108

107

T和R均校正

平均值为2.26×10−5
平均值为331.08

平均值为34.08

平均值为38.36

无校正 仅校正T 仅校正R

106

105

104

103

102

101

相
对

误
差

/%

100

10−1

10−2

10−3

10−4

10−5

10−7
10−6

10−8

0 5 000 10 000
体元编号

(a) 温度重建误差 (b) 碳烟浓度重建误差

15 000 20 000 25 000

108
109

1010

107

T和R均校正

平均值为3.55×10−4
平均值为3.51×104

平均值为33371
平均值为339.09

无校正 仅校正T 仅校正R

106

105

104

103

102

101

相
对

误
差

/%

100

10−1

10−2

10−3

10−4

10−5

10−7
10−6

0 5 000 10 000
体元编号

15 000 20 000 25 000

图 4    相机位姿校正对重建结果的影响

Fig. 4    Effect of camera position correction on reconstruction results
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在低层时，混合气体的温度处于着火临界点，临界

点上层处于火焰化学反应起始位置，导致燃烧不完

全，燃烧温度低。随着高度的增加，燃烧反应不断

加剧，燃料的燃烧更充分，温度也随之升高。随后，

火焰继续向上发展，火焰的最高温度持续增加，但

由于热扩散加剧，使得更高处的火焰温度的热量积

累下降，火焰边界处温度下降，层平均温度呈现下

降的趋势。

对于碳烟浓度而言，随着高度的增加，层平均

和最大碳烟浓度总体上表现为先下降后上升的趋

势。在 1～10层处，碳烟浓度呈现出下降趋势，随

后随着高度的增加，层平均碳烟浓度和最大碳烟浓

度也随之增加。碳烟的形成过程依次包括有碳烟

前驱体生成、颗粒形成、颗粒生长、颗粒凝聚凝

结、新生颗粒转换为成熟颗粒和氧化阶段等上述

6个阶段[20]。因此，火焰自下而上的发展过程，也是

碳烟颗粒逐步形成的过程。在 1～10层碳烟发展

的过程中，由于火焰下半部分靠近燃烧器喷口，受

气流影响较大，在一定程度上扰乱了颗粒的团聚成

核过程，使得碳烟浓度呈现下降的趋势 [21]。此后，

随着氧化反应的进一步进行，碳烟颗粒逐渐发展成

型，颗粒数增加，碳烟浓度也随之上升。 

2.2.2　不确定度分析

为了验证测量结果的准确性，利用热电偶在

20个测点对火焰温度进行了测量，2种方法在测点

处的测温值如图 8所示。不同高度下，热电偶测温

与重建温度的层温度变化趋势保持一致即在高度

较高的区域，中心温度高而四周温度低；在较低的

区域，温度呈现出四周高而中心低，这种趋势与

图 6的重建结果保持一致。

U利用标准不确定度对测量的标准不确定度 进

行了衡量，其计算式如下[22]：

 

图 5    RP-3火焰图像

Fig. 5    Images of RP-3 flame
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Fig. 6    Temperature reconstruction and soot volume fraction distribution
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U (D) =

Œ
v∑

i=1

(
Di−D

)2

v (v−1)
（13）

Di

D v

式中： 为测点处重建温度与热电偶测温的温差；

为测量温差的平均值； 为测量次数，在本文中为

测点数，为 20。通过立体标定校正后的测量整体标

准不确定度为 0.58 K，主要由燃烧不均匀及环境对

火焰场的影响导致的燃空比波动、热电偶测量误

差、环境噪声引入多相机测量系统内的误差、理论

模型及重建算法误差以及相机光电响应标定误差

等因素引起。

此外，热电偶和重建温差在高度和径向均为

10 mm处取得最大值，为 20.3 K，此时测量的相对误

差为 1.51%。随着高度增加，热电偶与重建温差减

小，这种现象可能是高度高的区域温度也较高，相

机接收到此处的辐射信号强，信噪比高，重建误差

相对较小所导致的。值得注意的是，由于滤波片并

不能达到理论上的滤波效果，相机获取的信号总是

包含在某一波段内的信号总值，因此相机接收到的

信号高于理论辐射强度值，也使得重建温度始终高

于热电偶测量值。 

3　结　论

本文介绍了一种将相机立体标定技术与三维

辐射成像技术相结合的测量方法，可以在较高的空

间分辨率下实现火焰温度和碳烟浓度的高精确性

重建。由数值模拟和实验结果可得如下结论：

1) 当相机的位置与姿态均不被校正时，温度和

碳烟浓度的平均重建误差分别为 34.08% 和 3.51×
104%，出现严重的失真现象。而使用立体标定方法

进行校正后，二者的误差分别下降至 2.26×10−5% 和

3.55×10−4%，表明了精确确认相机位姿在辐射成像

测量中的重要性。

2) 随着火焰距喷口距离的增加，火焰层平均温

度先上升后下降，层平均碳烟浓度则先下降后上

升。这种趋势与碳氢燃料预混火焰发展及碳烟生

成规律相吻合。

3) 热电偶测量值和重建温度值在不同高度、不

同径向处的分布趋势相同。2种测量方法的最大温

差为 20.3 K，出现在低层温度较低的位置，随着层

高增加，温度升高，二者的温差逐渐减小，证明了本

文方法在燃烧诊断中的可靠性。
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Measurement of three-dimensional temperature and soot volume fraction for
RP-3 jet fuel flame

ZUO Bingxian，ZHOU Bin*，DAI Minglu

(School of Energy and Environment, Southeast University, Nanjing 210096, China)
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Abstract： RP-3 jet fuel is one of the frequently utilized fuels in aviation engines. Temperature and soot volume
fraction distribution of flame are the vital data support for fuel optimization, which can directly indicate the state of
combustion.  The  precision  of  the  reconstruction  path  in  three-dimensional  measurement  was  influenced  by  camera
position and attitude. A novel method that combines the radiation imaging system and the camera stereo calibration
technology was proposed to address this problem. According to the results of numerical simulation, the method could
not  only  guarantee  the  accuracy  of  measurement  results,  but  also  provide  high  spatial  resolution.  The  experimental
measurement of RP-3 and air premixed flame were carried out. The three-dimensional temperature and soot volume
fraction  distribution  were  also  obtained  by  the  calibrated  six-camera  system.  The  spatial  resolution  was 

,  and  the  uncertainty  of  temperature  difference  between  reconstructed  and  thermocouple  measured
temperature was 0.58 K, demonstrating the accuracy of the method.

Keywords： RP-3 jet fuel；CCD camera；camera stereo calibration；temperature；soot volume fraction
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基于马蹄涡前缘吸气控制的压气机叶栅流动机理

唐耀璇，刘艳明*，安宇飞，孙运政
(北京理工大学 宇航学院，北京 100081)

摘　　　要：为探究从源头抑制角区分离的流动控制方法，采用数值模拟方法，以 NACA65 叶

栅为研究对象，利用叶栅前缘端壁吸气技术控制马蹄涡，结合拓扑分析对叶栅通道内的三维流动结

构进行精确重构，以研究前缘端壁吸气控制马蹄涡进而改善叶栅通道流场结构的机理。结果表明：

叶栅前缘端壁吸气技术可以有效推迟马蹄涡形成并削弱其强度，同时在吸气狭缝末端形成一对反旋

流向涡对，在向下游发展过程中与通道涡相互作用；前缘端壁吸气通过控制马蹄涡，降低端壁边界

层厚度，叶栅前缘通道涡发展受限，由回流组成的叶表分离被抑制；前缘及压力面侧吸气 (EPS) 直
接作用于马蹄涡压力面分支，通道涡强度进一步被削弱，角区分离模式由闭式分离转为不完全闭式

分离。最后，对比最优吸气系数下不同方案出口总压损失，发现当吸气量为进口质量流量的 0.2%
时，EPS 方案出口截面总压损失降低 5.8%；并且通过调整吸气系数，可以获得较好的变工况控制性能。

关　键　词：压气机叶栅；马蹄涡；角区分离；前缘吸气；拓扑分析
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角区分离是压气机中常见的端区流动现象，造

成压气机气动效率与稳定工作范围下降，是制约高

负荷压气机的主要因素之一 [1]。受叶栅 /端壁结构

产生的逆压梯度及来流边界层中横向涡量的扭曲

和拉伸作用，压气机叶栅前缘边界层流体在分离点

附近向上卷起并沿展向拉伸形成马蹄涡 [2-3]。马蹄

涡经过前缘被分成压力面分支和吸力面分支，其中

马蹄涡压力面分支在向叶栅通道下游发展过程中

不断卷入边界层外部自由流，成为通道涡主要组成

部分，是产生角区分离的重要原因 [4]，因此，控制马

蹄涡即可实现从源头抑制角区分离。

边界层吸气可通过削弱边界层厚度减小近壁

面低能流体卷起成涡的可能性，且具有良好的变工

况适应性。马蹄涡吸气控制研究最早基于翼身融

合体展开，Philips等 [5] 在翼型前缘开边长为 1.07T

（T 为翼型最大厚度）的方形孔，通过实验验证前缘

吸气可以消除翼身融合体前缘的马蹄涡结构，同时

在孔的边缘会形成流向涡。

随后，马蹄涡吸气控制技术被引入内流叶轮机

中。Bloxham和 Bons[6] 认为涡轮通道分离起始于

马蹄涡产生处，并非通道涡遇到吸力面时，通过实

验验证涡轮叶片前缘端壁吸气能够降低总压损

失。 Liesner等 [7] 以 NACA65-k48叶栅为研究对象，

在马赫数 0.67、雷诺数 5.6×105 条件下进行实验及

数值模拟研究，根据马蹄涡压力面分支发展演化规

律在通道内布置非对称吸气槽，当吸气量为进口质

量流量的 2.5% 时，总压损失降低 13%，叶栅效率提

高 1%。Guo等[8] 在压气机叶栅上游 13% 弦长处，沿

周向在整个通道端壁上开宽为 1.67% 弦长的吸气槽，

通过实验验证发现通道涡对进口边界条件变化敏

感，当边界层吸气量达到进口质量流量的 2.5% 时，叶

栅通道总压损失减少约 1/4。Chen等 [9] 对 Karsten

提出的方法进行改进，沿马蹄涡压力面分支发展路

径在端壁布置 4段吸气槽，以抑制马蹄涡及通道涡
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对边界层内低能流体卷吸，通过数值模拟发现当吸

气量为进口质量流量的 1% 时，总压损失降低 11.2%。

Zhang和 Chen[10] 通过实验研究近吸力面侧端壁非

定常吸气、吹气控制分离效果，发现前缘吸气、尾

缘吹气组合控制效果最好，分别推迟马蹄涡吸力面

分支、马蹄涡压力面分支形成。Liang等[11] 采用前缘

端壁及吸力面全展高组合吸气控制技术，通过数值

模拟发现端壁吸气通过抑制马蹄涡吸力面分支强

度降低叶栅损失，尤其在大冲角工况下表现良好。

以上研究表明前缘端壁吸气控制马蹄涡能够

抑制角区分离，降低通道内总压损失；但现有研究

尚未从马蹄涡绕流和拓扑结构的角度得出前缘吸

气的控制机理，因此，前缘吸气的马蹄涡控制效果

仍有较大提升空间。本文将结合拓扑分析方法，采

用前缘端壁吸气技术研究从源头控制马蹄涡进而

改善叶栅通道流动结构的机理，探索进一步提升控

制效果、抑制角区分离的方法和措施。 

1　叶栅模型与数值方法
 

1.1　原型叶栅及吸气控制方案

本文以 NACA65直列叶栅为研究对象，实验数

据来源于哈尔滨工业大学热力发动机实验室大尺

度低速风洞吹风实验 [12]。在叶栅通道模型中，x 表

示展向、y 表示节距方向、z 表示流向。为探究端壁

不同位置吸气对压气机叶栅马蹄涡及角区分离的

控制作用，本文基于叶栅前缘曲率半径设计了 3种

不同的吸气狭缝结构。文献 [13]研究结果表明，在

流场中感受性较强的区域施加控制效果最好，因此

将狭缝布置在分离起始鞍点附近，取吸气狭缝宽度

0.2 mm，距离叶栅前缘 1 mm；仅考虑控制马蹄涡，

因此吸气狭缝沿流向布置在通道涡与马蹄涡吸力

面分支相遇前，即前缘及压力面侧吸气 (eading edge
and pressure side, EPS)、前缘及吸力面侧吸气 (leading
edge and suction side, ESS)方案狭缝沿流向长度均

为 15% 弦长，前缘侧吸气 (leading edge suction, ES)
方案仅布置在叶栅前缘端壁，3种吸气狭缝布置方

案如图 1所示。 

1.2　网格及计算方法

y+

网格采用 NUMECA中的 AutoGrid5模块自动

生成 O4H型结构网格，吸气狭缝网格使用 IGG模

块手动生成 O型、H型混合结构网格，壁面第 1层

网格高度 <1，为刻画叶栅前缘流场细节，对近端

壁及叶表的网格进行加密，最终确定叶栅通道网格

数约为 300万，吸气狭缝网格数约为 30万，原型叶

栅网格如图 2所示。

数值计算使用商用软件 CFX求解，选取剪切应

力输运 (shear-stress transport, SST)湍流模型，Navier-

ū = u/u∞ u u∞

h̄

Stokes方程组空间离散项、时间项均采用 High-
Resolution格式。计算边界条件与实验条件一致，

分别设置总压进口与静压出口，进口总温、总压分

别为 308 K、101 830 Pa，进口总压分布特性如图 3
所示，其中， ， 为当地速度， 为自由流速

度， 为沿端壁法向无量纲高度；出口总温、静压分

别为 308 K、99 666 Pa [12]；通道两侧设置周期性边界

条件，叶片及端壁设置无滑移边界条件。吸气狭缝

网格与叶栅通道端壁网格之间采用 interface连接，

通过调节吸气狭缝底部出口静压即可改变吸气

量。为尽可能减小吸气带来的附加影响，本文采用
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图 1    前缘端壁吸气方案

Fig. 1    Cases of endwall suction at leading edge
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图 2    原型叶栅计算网格

Fig. 2    Computational grid for prototype blade
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图 3    叶栅进口附面层特性

Fig. 3    Boundary layer characteristic at blade cascade

inlet surface
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小流量吸气 ，保证压气机各项性能仍保持相当

水平。

C Hs

ξ̄

图 4为 0°、10°冲角下叶根处叶片型面静压升

系数与实验数据[12] 的对比结果，其中横坐标为用弦

长 无量纲化的流向位置，纵坐标 为静压系数。

同时选择反映流场总体性能的参数进行校核，取距

叶片尾缘 46% 轴向弦长位置处节距平均能量损失

系数展向分布与实验结果进行对比，如图 5所示，

其中 为能量损失系数，纵坐标为用叶栅展向高度

H 无量纲化的展向位置。可以看到数值结果与实

验数据基本吻合，说明本文采用的数值方法具有可

靠性。
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图 4    叶高处叶表静压系数分布（x/H=4%）[12]

Fig. 4    Streamwise distributions of static pressure coefficient on

blade surface (x/H=4%)[12]
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图 5    叶栅出口节距平均能量损失系数分布（z/C=146%）

Fig. 5    Spanwise distributions of pitch-averaged energy loss

coefficient at outlet pitch of blade cascade (z/C=146%)
  

2　计算结果与分析

本文将从前缘端壁吸气对前缘涡系及通道内

涡系结构的影响、前缘端壁吸气出口总压损失控制

效果及变工况性能等方面进行分析。 

2.1　不同方案吸气流量的影响

由于各方案所开狭缝面积不同，本文首先研究

各方案不同吸气流量的影响，定义吸气系数 CS 为

吸气质量流量与叶栅进口质量流量之比,即

CS =
m2

m1
（1）

m1 m2式中 ： 和 分别为进口质量流量和狭缝吸气

流量。

ϖ

图 6为各方案 0°冲角时不同吸气系数下总压

损失系数的变化，其中 为总压损失系数，图中同

时给出了原型叶栅 (Ori)  0°冲角时的总压损失系

数。各方案最大吸气量均为吸气狭缝的堵塞流量，

图 6并未给出更小的吸气量，吸气量更小时吸气狭

缝内流场不稳定。选择各方案中总压损失最小的

吸气系数进行流场结构分析及控制效果评估。
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图 6    各方案不同吸气系数下总压损失系数分布

Fig. 6    Distribution of total pressure loss coefficients under

different suction coefficient for each case
  

2.2　压气机内复杂流动结构分析 

2.2.1　吸气对叶栅前缘涡系结构的影响

图 7为不同方案叶栅前缘涡系结构示意图，涡

结构为基于 Ω 准则[14] 的等值面 (Ω=0.52)，其中等值

面包络的涡结构内部条带为涡核位置，被来自上游

方向流体缠绕。叶栅前缘涡系由前缘角涡 (corner
vortex, CV)、马蹄涡 (horseshoe vortex, HV)构成：边

界层流体受叶栅前缘压力梯度作用扭曲拉伸形成

马蹄涡，其拓扑形态为鞍点/分离点，垂直涡核的横

截面流态为不稳定螺旋点，从叶栅前缘向尾缘看，

马蹄涡吸力面分支 (horseshoe vortex suction side leg,
HVS)旋向为逆时针，马蹄涡压力面分支 (horseshoe
vortex pressure side leg, HVP)旋向为顺时针；近壁面

流体因叶栅/端壁固有角区沿物面切向攀升形成前

缘角涡，其拓扑形态为鞍点/附着点，横截面流态为

稳定螺旋点，在叶片两侧与马蹄涡旋向相反[13]。

对比图 7不同方案涡结构及涡核位置，结合

图 8和图 9不同方案马蹄涡压力面分支与吸力面

分支涡系结构图，取相应的叶高、节距 (t)、弦长对

马蹄涡位置进行无量纲化，发现前缘端壁吸气对马

蹄涡位置及强度均有影响。图 8(b)、图 9(b)中马蹄
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涡被明显抑制，表明仅在 ES控制叶栅前缘马蹄涡

效果最好；由图 7(c)、图 8(c)可知，在 EPS马蹄涡压

力面分支向叶片方向移动的距离为 0.8%t；由图 7(d)、

图 9(d)可知，在 ESS马蹄涡吸力面分支靠近叶片方

向移动的距离为 0.6%C，同时在距前缘 2.8%C 处产

生流向涡。不同方案马蹄涡控制效果不同，主要由

于马蹄涡吸力面分支涡轴方向与当地主流速度梯

度方向相反，整个涡管持续受到周围流体压缩效应
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图 7    叶栅前缘涡系结构 (Ω=0.52)

Fig. 7    Vortex system structure at leading edge of blade cascade（Ω=0.52）
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图 8    不同方案马蹄涡压力面分支涡系结构

Fig. 8    Pressure side leg of horseshoe vortex system structure for different cases
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强度减弱，该分支更容易被控制；根据文献 [15]可

知，相较于马蹄涡吸力面分支，马蹄涡压力面分支

强度更大，开缝面积相同的情况下马蹄涡压力面分

支侧吸气流量更大。

图 9(c)、图 9(d)中存在 2处流向涡量为负的位

置，根据涡核位置可知近叶片负涡量处为马蹄涡吸

力面分支，稍远处为吸气狭缝附近产生的流向涡，

两涡均与通道涡旋向相反。图 10(a)可以进一步证

明此涡的存在，吸气狭缝左右边界当地速度矢量与

其周围流体有很大区别，这是由于吸气时狭缝周围

产生局部低压区，外部高压流体会形成切向狭缝腔

室内壁的流向涡对。从叶栅前缘向尾缘方向看，狭

缝左侧流向涡 (SSV1)旋向为顺时针，右侧流向涡

(SSV2)旋向为逆时针。 

2.2.2　前缘端壁吸气对叶栅通道内流动的影响

Dallmann[16] 根据物面上摩擦应力场中临界点

来判断拓扑类型，单通道无间隙叶栅拓扑结构中鞍

点与螺旋点数量关系式为∑
N −

∑
S = 0 （2）

式中：N 为结点，S 为鞍点。

绘制施加控制前后吸力面与端壁极限流线图

谱及拓扑结构如图 11所示。根据图 11(a)分析原

型叶栅拓扑结构及其对应三维分离流动：当流体输

运至叶栅通道内 40% 弦长处，叶片前缘势效应带来

的静压升使得边界层内低能流体聚集形成鞍点，其

附近两支极限流线交汇于此 [4]，一支由通道涡输运

至吸力面诱导而成 (S2-N2)，另一支由沿角区反向运

动的回流构成 (S4-N4)；角区角涡 (S3-N3)出现在 50%
弦长处，沿流向在端壁、叶表分别演化形成分离

线、附着线；吸力面表面“龙卷风”形式分离涡由通

道涡诱导的角区闭式分离 (S5-N5)与回流造成的叶

表分离 (S6-N6) 2部分组成；分离涡沿展向向叶中迁

移，形成脱落涡 (S7-N7)。
对比图 11中各方案吸力面表面拓扑结构，ES

方案吸力面结点数量减少，EPS、ESS方案中回流造

成的叶表分离 (S6-N6)范围减小，表明前缘端壁吸气

通过抑制回流来改善角区分离。前缘端壁吸气降

低进口边界层厚度，通道涡对进口边界层变化十分
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图 9    不同方案马蹄涡吸力面分支涡系结构

Fig. 9    Suction side leg of horseshoe vortex system structure for different cases
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敏感，叶栅前缘通道涡强度随之降低，通道内通流

面积增加，流体流速升高，回流区范围变小，角区回

流被抑制。

δ∗ δ∗∗ δ∗ δ∗∗

图 12为叶栅通道内 10% 弦长处端壁边界层位

移厚度 、动量厚度 示意图， 、 均使用叶片

最大厚度 T 进行无量纲化。从图 12中可以看出吸

气狭缝附近及近吸力面侧端壁边界层厚度降低。

吸气时狭缝附近流体与周围环境流体形成剪切层，

其包含的涡量在不稳定性的作用下卷起成涡环，其

包裹的流体受到卷吸作用向狭缝方向运动并进入

腔室，将前缘边界层内部分低能流体输运至抽吸狭

缝内，边界层厚度降低。

与原型相比，ES方案边界层厚度几乎没有变

化，表明虽然 ES控制前缘马蹄涡效果明显，但是小

流量吸气仅作用于叶栅前缘，无法对下游马蹄涡发

展产生影响；EPS方案中吸力面侧端壁边界层厚度

明显降低，这是由于前缘端壁吸气通过调节端壁静

压分布，改善叶栅通道固有非对称流体环境，前缘

端壁压力梯度被削弱，横向二次流减弱，边界层厚

度降低；ESS方案则主要降低狭缝附近边界层厚

度，对于较远位置处边界层厚度没有影响。

H12

选择叶栅前缘边界层厚度变化明显的 EPS方

案，给出图 13近叶栅吸力面边界层厚度沿流向变

化示意图，进一步分析前缘端壁边界层厚度变化对

通道下游流体发展演化的影响。由图 13可知在

50% 弦长处分离区迅速增长，叶栅通道内通流面积

减小，在 80% 弦长后基本趋于稳定；形状因子 ( )
为边界层位移厚度与边界层动量厚度之比 ，在

90% 弦长以后不再增加，呈稳定“凹”型分布，即回
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图 11    吸气控制对分离区拓扑结构的影响

Fig. 11    Influence of suction control on topology of separated surface flow pattern
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流 (S6-N6)主要在 90% 弦长以后稳定发展。

α

对比图 11中各方案端壁表面拓扑结构，ES、
ESS方案端壁拓扑几乎没有变化，而 EPS方案端壁

拓扑结构变得更加复杂。定义当地气流偏转角 [17]

表达式为

α = arctan
vy

vz
（3）

vy vz式中： 为当地周向速度； 为当地轴向速度。

结合图 14(a)叶栅前缘气流偏转角沿展向分

布，ES方案有效抑制马蹄涡展向攀升，这很好地解

释了 ES方案控制马蹄涡效果好的原因；但是 ES、
ESS方案对改善通道横向二次流作用效果较弱，因

此其端壁拓扑结构几乎没有变化。结合图 14(b)近
端壁气流偏转角沿流向分布，发现 EPS方案吸气狭

缝附近气流偏转角减小，即叶栅前缘端壁横向流动

减弱；同时前缘端壁吸气引起的逆压梯度对马蹄涡

压力面分支施加了压缩效应，马蹄涡压力面分支强

度降低，通道涡由稳定状态转向不稳定状态进而被

削弱，角区端壁处基本奇点变成一系列不稳定（二

阶）奇点，分离涡变成许多小的耗散结构，分离减

弱[13]，这种效应从 5% 弦长一直持续至 50% 弦长处。 

2.2.3　具有前缘端壁吸气控制的叶栅涡系结构

基于上述分析，构建如图 15所示 EPS方案叶

栅通道涡系结构。叶片及端壁表面拓扑结构如下：

SH、NH 分别为马蹄涡产生带来的前缘鞍点和尾缘

分离结点，ST、NT 分别为叶栅尾缘鞍点和结点，SC、

NC 分别为角区分离起始鞍点和结点，SB、NB 分别为

压气机尾缘回流带来的分离鞍点和结点，SM、NM 分

别为叶栅压力面脱落涡带来的分离鞍点和结点。

定义从叶栅前缘向尾缘方向看逆时针旋向为正

（+），顺时针旋向为负（−），涡系演化过程如下：

1)马蹄涡 (HV)在叶栅前缘形成并分为 2个分

支，伴随振荡运动向下游延伸，马蹄涡压力面分支

(HVP,−)穿过通道向吸力面移动成为通道涡的主要

组成部分，在叶栅通道内约 40% 弦长处与对应的马

蹄涡吸力面分支 (HVS,+)汇合。

2)通道涡 (PV,−)在向吸力面输运过程中通过
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吸引主流强度增强。

3)吸气狭缝末端产生反旋涡对，其中 SSV1(−)
与通道涡旋向相同，向下游输运过程中卷吸部分

PV边缘流体，SSV2(+)则在向下游输运过程中逐渐

耗散。

4)角涡 (CVS,+)的上洗作用与 PV的下洗作用

在角区形成扭转运动。

5)在逆压梯度和横向压力梯度作用下，PV汇

集成展向涡，离开叶表时形成脱落涡 (CSV,+)。 

2.3　前缘端壁吸气对出口截面总压损失的影响 

2.3.1　0°工况控制效果

表 1为距叶片尾缘 46% 轴向弦长位置处总压

损失质量流量平均结果，与原型相比 EPS方案出口

截面总压损失降低 5.8%，其他方案总压损失均升高。
  

表 1    不同吸气方案总压损失系数

Table 1    Total pressure loss coefficient in different

suction scenarios

方案 ϖ/% Cs/%

Ori 5.49

ES 5.70 0.005 8

EPS 5.17 0.207 0

ESS 5.75 0.016 2
 

图 16为距叶片尾缘 46% 轴向弦长位置处总压

损失节距平均结果 ，由图 16可知 EPS方案 x/H=
0.1～0.25区域总压损失降低，即 EPS方案通过削弱

通道涡降低角区分离损失。EPS方案降低出口总

压损失机理如下：
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图 16    节距平均总压损失系数分布

Fig. 16    Spanwise distributions of pitch-averaged

pressure loss coefficient
 

1） EPS方案压力面侧吸气有效控制马蹄涡压

力面分支强度进而削弱通道涡，流体在角区堆积减

少，叶栅通道通流面积增加，尾迹低速区与主流掺

混产生的损失降低。

2） 吸气时吸气狭缝末端会伴随反旋流向涡对

的产生，EPS方案中 SSV1与通道涡旋向相同，SSV1

在向下游发展的过程中卷吸部分通道涡边缘流体，

诱导通道涡发展方向；而 ESS方案中 SSV2与通道

涡相互作用，两旋向相反旋涡在向下游输运过程中

发生强烈的剪切作用，相应地带来额外的总压损失。

3） 分离模式变化对总压损失有影响，根据 Kutta-
Joukowsky定理，闭式分离将高能主流区和低能黏

滞流区分隔开来，所以在分离剪切层两侧的气流总

压不相等并伴随有总压损失，而开式分离不会产生

总压损失。结合图 11(c)可知，EPS方案分离模式

为不完全闭式分离，相比于原型叶栅闭式分离状态

总压损失降低。 

2.3.2　变工况控制性能

为分析前缘吸气的变工况控制性能，选择能够

降低叶栅出口总压损失的 EPS方案，验证本文设计

的前缘端壁吸气方案的变工况性能。图 17给出了

原型和 EPS方案叶栅出口截面总压损失随冲角变

化示意图及总压损失系数降低百分比，吸气系数选

各工况下的最优方案。由图 17可知，前缘端壁吸

气出口截面总压损失系数在各工况下均小于原型

叶栅。相比于原型叶栅，正冲角下总压损失降低程

度随冲角增大而增加，随冲角增大控制效果越发显

著；而在−6°冲角下总压损失降低程度较小。正冲

角工况下马蹄涡压力面分支提前向对应的吸力面

移动，前缘及压力面侧吸气通过改变吸气系数，能

更有效地抑制叶栅前缘端壁横向二次流，因而在大

冲角情况下降低总压损失效果更好。
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图 17    不同冲角下总压损失系数分布

Fig. 17    Distribution of total pressure loss coefficients under

different incidence angle
  

3　结　论

本文采用数值方法，通过分析在前缘不同位置

小流量吸气叶栅前缘及通道内涡系结构、出口截面

总压损失变化情况及变工况性能，研究前缘端壁吸

气对马蹄涡及流动分离的控制机理，得到的相关结

论如下：

1） 前缘端壁吸气技术可以有效控制由边界层
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发展而来的马蹄涡。其中前缘侧吸气 (ES)抑制马

蹄涡展向攀升，有效控制叶栅前缘马蹄涡；前缘及

压力面侧吸气 (EPS)、前缘及吸力面侧吸气 (ESS)
方案分别控制马蹄涡压力面分支、马蹄涡吸力面分

支向下游的发展。

2） 在吸气狭缝末端会形成一对反旋流向涡对

(SSV1、SSV2)，在向下游发展过程中与通道涡相互

作用：EPS方案中流向涡 SSV1与通道涡旋向相同，

卷吸通道涡边缘流体；ESS方案中流向涡 SSV2与

通道涡旋向相反，两涡相互剪切并产生总压损失。

3） 前缘端壁吸气通过控制马蹄涡从源头削弱

通道涡强度，抑制由回流组成的叶表分离 (S6-N6)。
EPS方案还通过削弱马蹄涡压力面分支，使通道涡

由稳定状态转向不稳定状态，角区端壁拓扑结构由

基本奇点变成一系列不稳定（二阶）奇点，角区分离

模式由闭式分离变为不完全闭式分离，分离进一步

被抑制。

4） EPS方案可以降低叶栅出口总压损失，当吸

气量为进口质量流量的 0.2% 时，出口截面总压损

失降低 5.8%；在变工况条件下，通过调整吸气系数

可以取得较好的控制效果，且在正冲角下控制效果

更加明显。
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Flow mechanism of horseshoe vortex suction control for compressor cascade
TANG Yaoxuan，LIU Yanming*，AN Yufei，SUN Yunzheng

(School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China)

Abstract： To explore  the source flow control  method for  the  corner  separation,  this  paper  takes  the NACA65
cascade as the research object and applies the blade leading edge endwall suction technology to control the horseshoe
vortex with the numerical  simulation method.  Combined with topology analysis,  the three-dimensional  flow field is
accurately  reconstructed  and the  control  mechanism of  the  leading  edge  endwall  suction  is  revealed  to  improve  the
cascade  channel  flow  field  performance.  The  results  show  that  the  leading  edge  endwall  suction  technology  can
effectively delay the formation of the horseshoe vortex and weaken its strength. Meanwhile, a pair of counter rotating
vortices are formed at the end of the suction slit, which interacts with the passage vortex in the process of downstream
development.  By  regulating  horseshoe  vortices,  the  suction  lessens  the  thickness  of  the  endwall  boundary  layer,
inhibiting  the  formation  of  leading  edge  passage  vortices  and  preventing  surface  separation  caused  by  backflow.
Because  the  leading  edge  and  pressure  side  suction  (EPS)  directly  acts  on  the  pressure  side  leg  of  the  horseshoe
vortex,  the  passage  vortex  strength  is  further  weakened,  and  the  corner  separation  mode  changes  from  closed
separation  to  incomplete  closed  separation.  Finally,  the  total  pressure  losses  are  compared  at  the  outlet  under  the
optimal suction coefficient. It is discovered that when the suction coefficient is 0.2%, the overall pressure loss at the
EPS outflow section is decreased by 5.8%. At off-design situations, improved control performance can be attained by
modifying the suction coefficient.

Keywords： compressor cascade；horseshoe vortex；corner separation；leading edge suction；topology analysis
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可变弯度翼身融合布局气动特性分析与设计

王雨桐1，2，蓝庆生1，周铸1，*，杨体浩2，宋超1

(1.   中国空气动力研究与发展中心 计算空气动力研究所， 绵阳 621000； 2.   西北工业大学 航空学院，西安 710072)

摘　　　要：变弯度机翼在提高常规布局客机气动特性方面有较大的潜力，但也会引起全机俯

仰力矩变化，考虑翼身融合布局飞行器力臂短、配平阻力较大的特点，研究变弯度技术在翼身融合

布局飞行器上的减阻收益与配平惩罚。从工程实际出发，采用基于舵面偏转的方式实现后缘变弯度

并对比分析不同展向位置处舵面的配平能力；然后利用全局优化方法开展变弯度气动减阻优化设

计；最后对变弯度设计空间进行探索。结果表明：随着升力系数的改变，产生配平阻力最小的舵面

位置也会发生变化。当不考虑俯仰力矩配平约束时，采用变弯度技术至多可以获得 4.62% 的减阻收

益；在考虑俯仰力矩配平约束后，相比于采用中央体后缘舵面配平，采用变弯度技术至少能够减小

2.4×10−4 的配平损失。不同升力系数下，变弯度的舵面偏转组合方式存在明显差异，小升力系数

下，多个舵面负偏的变弯度组合有利于减阻并增加抬头力矩；而大升力系数下则是通过多个舵面正

偏的组合实现减阻，但会导致低头力矩增加。基于多舵面组合偏转的变弯度减阻收益与力矩惩罚评

估，能为工程上设计可变弯度翼身融合布局飞行器提供参考。

关　键　词：翼身融合；后缘变弯度；气动特性；优化设计；代理模型
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为实现未来的超高效远程客机，迄今为止，各

种新概念气动布局大量涌现。其中翼身融合

（blended wing body，BWB）布局由于具有巡航效率

高、结构质量轻、燃油效率高、低噪声等特点得到

广泛关注 [1–3]。BWB布局通常采用无尾布局形式，

机翼机身高度融合形成全升力面外形。在相同装

载要求下，BWB布局的全机浸润面积更小从而减

少了摩擦阻力。Brown和 Vos[4] 给出了亚声速民机

巡航效率与布局之间的关系，几种代表性 BWB民

机方案的巡航效率因子已达 20以上,显示出巨大的

性能优势和发展潜力。相对 B787和  A350，同客

座级的 BWB客机巡航效率可提高 15%～20%[5]。

Okonkwo和 Smith[6] 回顾了 BWB的发展历史，王刚

等[5] 介绍了 BWB总体气动技术的研究进展。

机翼后缘变弯度的设计增强了机翼适应各种

飞行条件的能力，使工程师能在各工况下设计机翼

不同的后缘偏角以改善其气动性能，而不是一系列

飞行条件下的气动性能之间的折衷，是一种有效的

减小燃油消耗的技术[7-8]。目前，机翼后缘变弯度技

术在常规布局上已有初步的工程应用。Boeing和

NASA 共同开展了“可变弯度后缘襟翼” (variable
camber continuous trailing edge flap, VCCTEF)项目研

究 [9]，结果表明变弯度技术可以提高巡航效率、扩

宽抖振边界、增加机动性等性能优势。文献 [10-11]
也证明了 VCCTEF的气动优势。此项技术被用于

Boeing757 的原型机  (generic transport model,  GTM)
构型上，有效地减小了其巡航阻力[12]。文献 [13-14]
在非常规布局桁架机翼上采用 VCCTEF的研究，结

果表明在非常规布局上采用可变弯度后缘也可以

进一步提高飞机的整体性能。

将变弯度机翼与 BWB布局飞行器相结合，可

以进一步提高 BWB布局飞行器巡航阶段的气动
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效率高 ，以实现超高效远程客机的目标。虽然

BWB布局在气动性能上优势明显，但由于取消了

传统意义上的平尾和垂尾，BWB布局飞行器的操

纵面主要布置在机身的后缘部分，其纵向力臂较常

规布局飞机短，因而导致了俯仰操纵效能大大降

低。配平相同俯仰力矩，BWB布局将付出更大的

配平阻力惩罚。从工程实际出发，采用全翼展后缘

连续变弯度技术的设计变量较多，且对机翼变形材

料要求较高，在规律研究上具有指导意义，但是针

对大型客机，连续变弯技术的技术成熟度和可靠性

有待进一步提高，波音公司在 B787上开发的后缘

可变弯度系统 [15] 是通过操纵后缘舵面偏转实现变

弯度的，Reist等 [16] 在常规布局公务机上开展了基

于舵面偏转的可变弯度研究，探究了减阻机理，并

指出综合考虑机翼、机身和其他升力表面之间的相

互作用对于设计变弯度机翼至关重要。何萌等 [17]

在常规布局客机上开展了基于舵面偏转的变弯度

技术研究，研究结果表明变弯度技术会引起全机俯

仰力矩变化，带来的配平阻力对变弯度减阻收益影

响明显。

现有研究主要围绕基于常规布局飞机的后缘

变弯度对气动特性的影响研究，对于在 BWB布局

飞行器上使用变弯度技术的研究较少。Mitridis等[18]

评估了在 BWB布局上采用基于后缘襟翼偏转的变

弯度技术的可行性，结果表明相比于传统的襟翼偏

转，采用变弯度技术能获得更好气动性能。但整个

工作并未考虑舵面偏转对配平的影响，并且仅针对

展向固定位置处的舵面进行了对比研究，并未考虑

展向不同位置处舵面性能之间的差异，以及实际使

用中 BWB布局飞行器后缘是多舵面配置的情况。

本文在考虑了 BWB后缘多舵面配置的基础上，研

究了基于舵面偏转的变弯度技术对 BWB布局飞行

器气动特性的影响，揭示了变弯度技术的减阻原

理。在考虑配平的情况下，量化变弯度技术对 BWB
布局飞行器带来的减阻收益与俯仰力矩惩罚，并探

究了舵面偏转组合方式与气动性能的关系。 

1　优化方法
 

1.1　数值计算方法

1×10−6 Ma = 0.84 α = 3.06° Re =

本文使用基于雷诺平均 Navier-Stokes方程的计

算流体力学 (computational  fluid  dynamics，CFD)流
场模拟方法，采用隐式时间推进方法、空间离散格

式为 JST二阶中心格式，全湍流计算，湍流模型为

剪切应力传输 (shear stress transport，SST)。求解器

验证模型采用 ONERA-M6机翼。利用商业软件

ICEM 划分多块结构网格，物面和对称面网格如

图 1所示。网格量为 158万，边界层第一层高度为

， 计 算 状 态 为 ,  , 

11.72×106。求解器的计算结果和实验数据进行对

比，如图 2所示，图中实线为计算得到的截面压力

分布，圆点为实验数据，可以看出计算结果和实验

数据在各个机翼展向截面吻合均较好，说明采用的

CFD求解器满足优化设计的精度要求。
  

z

y

x

图 1    M6机翼网格示意图

Fig. 1    Schematic diagram of M6 wing grid
  

1.2　优化算法

本文主要采用具备精英策略的非支配排序遗

传算法 -Ⅱ（non-dominated  sorting  genetic  algorithm-
Ⅱ, NSGA-Ⅱ）进行寻优。针对多目标问题适应度

难以直接确定的特点，该方法利用 NSGA对整个种

群进行分层，得到 n 级非支配层，并为每一级非支

配层赋予相应的虚拟适应度值，级数越大，该适应

度值越小。NSGA-Ⅱ在 NSGA的基础上做出如下

改进[19]：

1) 提出快速非支配排序法，降低了算法的计算

复杂度。

2) 采用拥挤度和拥挤度比较算子，代替需要指

定共享半径的适应度共享策略，而且可以作为快速

排序后的同级比较中的胜出标准，保持了种群的多

样性。

3) 引入精英策略，扩大采样空间。将父代种群

与其产生的子代种群组合，共同竞争产生下一代种

群，有利于保持父代中的优良个体进入下一代，并

通过对种群中所有个体的分层存放，使得最佳个体

不会丢失，迅速提高种群水平。

Pt Qt

Rt

Pt+1

Qt+1 Pt+1 Qt+1 Rt

NSGA-Ⅱ的基本思想为 [19]：通过随机模拟产生

规模为 N 的初始种群 ，产生子代种群 ，并将上

述 2个种群结合在一起形成规模为 2N 的种群 ；

合并父代种群与子代种群，进行快速非支配排序，

并对每个非支配层中的个体进行拥挤度计算，根据

非支配关系及个体的拥挤度选取合适的个体形成

新的父代种群 ；通过遗传算法操作产生新的子

代种群 ，将 与 合并形成新的种群 ，重

复以上操作，直到满足结束条件为止。相应的程序

流程如图 3[20] 所示。 
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1.3　气动代理模型

遗传算法在优化过程中，通常需要计算上万的

种群，若全部调用高可信度 CFD分析，会使得整个

优化过程耗费大量的计算资源。为降低计算成本，

提高优化效率，采用代理模型方法，基于一组采样

点，通过高保真的雷诺平均 Navier-Stokes方程进行

评估，在此基础上生成气动代理模型。

常用的代理模型包括多项式响应面、径向基函

数、Kriging模型、人工神经网络、支持向量回归、

多变量插值与回归、多项式混纯展开等方法。其

中 Kriging模型作为估计方差最小的无偏估计模

型，在解决非线性程度较高的问题时较容易取得理

想的拟合结果。考虑到变形过程中由于激波的影

响可能存在的非线性特性，本文采用 Kriging模型，

建立后缘连续变弯度与 BWB构型气动特性之间较

为精确的联系，研究变弯度技术在 BWB布局上的

减阻情况。

X = [x1, x2, · · ·, xn] xi = [x1, x2, · · ·, xm]T ∈ Rm

在构建代理模型时，初始样本点的采样通过拉

丁 超 立 方 （latin  hypercube  sampling， LHS）方 法 完

成。对于一个具有 m 维设计空间，p 维输出空间的

代理模型建模问题，通过试验设计得到 n 个样本点

，其中 。对
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图 2    M6 机翼计算结果与实验数据对比

Fig. 2    Comparison of M6 wing calculation results with experimental data
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Gen=1

Rt非支配排序形成
非支配集Z
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将 Zi放入新父代
种群Pt+1(精英策略)
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N
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拥挤度大的一个个体选入 

Y
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图 3    NSGA-Ⅱ工作原理流程[20]

Fig. 3    Working principle flow of NSGA-Ⅱ[20]
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Y = [y1, y2, · · ·, yn] yi = [y1,y2, · · ·,ym]T ∈ Rp

每个样本点进行数值分析得到对应的响应值

， 其 中 。 基

于 X和 Y构 建 该 问 题 的 Kriging代 理 模 型 。

Kriging模型是一种插值模型，其插值结果定义为已

知样本函数响应值的线性加权，即

ŷ(x) =
n∑

i=1

ω(i) yi （1）

ω = [ω(1),ω(2), · · ·,ω(n)]式中： 是插值的加权系数。为

了计算加权系数，Kriging模型引入统计学假设 :将

未知函数看成是某个高斯稳态随机过程的具体实

现。对于 BWB的空气动力学建模问题，该稳态随

机过程定义为

Cx(x) = b+ z(x) （2）

Cx x = [δ0, δ1, · · ·, δ5,Ma]T

z(x)

式中： 为任意的气动系数，

为输入向量；b 为未知的全局趋势函数； 为平稳

正态分布高斯随机过程的实现，均值为 0，方差和协

方差均不为 0。 

1.4　优化设计系统

本文搭建的优化设计流程如图 4所示，具体步

骤如下：

1） 试验设计通过拉丁超立方方法在设计参数

空间内进行采样并获取设计参数初始样本。

2） 通过自由曲面变形（free form deform,FFD）参

数化方法实现 BWB中央体和机翼后缘基于舵面偏

转的变弯度。

3） 通过动网格技术自动生成变形后的网格，通

过 CFD求解器获得初始样本点的气动力系数。

4） 基于初始样本点的输入（基于舵面偏转的变

弯角度）和输出（气动力系数），按照一定比例分配

训练集、测试集和验证集，训练代理模型。

5） 验证代理模型精度，若精度满足要求，则采

用遗传算法 NSGA-Ⅱ在设计空间内寻优；若精度不

满足要求，则增加样本点，重新训练代理模型。

6） 最后得到最优构型的变弯偏角和气动力

系数。

其中参数化模块采用的 FFD参数化，作为目前

使用较为广泛的几何参数化方法，其基本思想为通

过对待变形物体的变形量进行参数化达到控制变

形目的。该方法避免了对几何外形本身进行参数

化拟合，大幅度降低了对初始构型的数据格式和布

局形式的依赖程度，并能够光滑描述曲线、曲面和

三维几何体的外形，方便地应用于整体和局部外形

设计。 

2　基准构型设计分析
 

2.1　初始构型及后缘舵面划分

Ma = 0.84 CL = 0.19

CL = 0.14 CL = 0.24

本文的 BWB参考 Liou等 [21] 设计的 BWB布

局 ，展长为 65.5  m，机身长为 41  m，参考面积为

849.51 m2，展弦比为 4.9，本文定义 20% 以内为中央

体，40% 以外为外翼段，20%～40% 为过渡区。参

考 Felder等的研究 [22]，选择巡航设计点为：马赫数

， 升 力 系 数 ， 静 稳 定 裕 度 为

7.83%。由于变弯度技术能够在巡航过程中通过改

变后缘偏角，在非设计点状态下获得减阻收益，从

而降低整个巡航段的平均阻力。考虑飞行过程中

随着燃油不断消耗，飞机的升力系数也会随时间发

生变化，本文选择 2个非设计点状态，升力系数分

别为 和 。

考虑实际使用中 BWB布局飞行器都是多舵

面配置的情况，参考文献 [22-23]，后缘变弯度时使

用的舵面划分如图 5所示，沿展向布置 6个控制

舵面，包括中央体后缘 1个舵面和机翼后缘 5个

舵面。从中央体到翼尖，依次命名为舵 0～舵 5。
本文选取各舵面偏转范围均为 [−4°,+4°]，规定下

偏为正，上偏为负。后缘变弯度采用定轴偏转方

式，通过 FFD参数化方法实现，FFD控制体如图 6
所示。 

2.2　基准构型优化设计

采用离散伴随气动优化方法对 BWB布局进行

 

开始

拉丁超立方采样

增加若干
样本点

参数化方法

动网格技术

计算流体力学求解

构建气动代理模型

代理模型精度
检验满足要求?

Y

N

遗传算法设计空间寻优

结束

图 4    优化设计系统流程图

Fig. 4    Flowchart of optimization design system
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单点减阻优化，并实现构型自配平，将优化结果作

为后续研究变弯度技术的基准构型。

单点优化采用的 CFD网格和 FFD控制体如

图 7所示，FFD控制体沿展向设置 12个控制剖面，

每个控制剖面上各有 19个控制点分别控制上下表

面，采用各个 FFD控制点的 Z 向位移和飞行器迎角

作为设计变量，共 457个设计变量。优化约束包括

翼剖面厚度约束和俯仰力矩约束。初始构型单目

标设计问题定义如下：

Min : CD

s.t.

 CL = 0.19
CM = 0
t ⩾ t0

（3）

CL CD CM

t t0

式中： 、 、 分别为升力系数、阻力系数、俯

仰力矩系数； 为当地厚度； 为当地初始厚度。

优化后获得本文的基准构型，巡航状态 CFD结

果如表 1所示。设计点处力矩自配平，巡航迎角

α 为 3.12°，阻力系数为 9.04×10−3，升阻比为 21。图 8

为设计点处机翼上表面压力云图及流线分布，图 9

为设计点处基准构型剖面压力系数，从图中可以看

到，中央体和翼身过渡区压力分布基本为无激波形

态，外翼段有弱激波。
 
 

表 1    基准构型气动力系数

Table 1    Aerodynamic coefficient of baseline configuration

α/(°) CL CD CM L/D

2.58 0.14 0.007 95 0.004 0 17.62

3.12 0.19 0.009 04 0.000 1 21.00

3.63 0.24 0.011 48 −0.004 9 20.91

 
 

压力系数
1.000

0.857

0.714

0.571

0.429

0.286

0.143

0

−0.143
−0.286
−0.429
−0.571
−0.714
−0.857
−1.000

Ma = 0.84, CL = 0.19图 8     基准构型表面压力及

流线图

Ma = 0.84, CL = 0.19

Fig. 8    Surface pressure and streamline diagram of baseline

configuration ( )
  

2.3　舵面配平能力分析

配平阻力对 BWB布局飞行器气动性能影响显

著。本节研究不同位置舵面单独偏转进行俯仰力

矩配平时对阻力和俯仰力矩的改变情况，在此基础

上对比分析了不同升力系数下单舵面偏转所需的

配平阻力惩罚。

CL = 0.14 CL = 0.24

CL = 0.14

CL = 0.24

图 10为 和 时各舵面单独偏

转时阻力变化量与俯仰力矩变化量的关系，其中黑

色虚线表示配平所需的俯仰力矩变化量。由于中

央体后缘配平力矩最长，通常采用中央体后缘，即

舵 0进行配平 [2]。但根据图 10所示， 时采

用舵 5即翼尖处的后缘进行配平能带来最小的阻

力惩罚。 时采用用舵 2进行配平所带来的

阻力惩罚最小。

CL = 0.14表 2为 时通过舵 0和舵 5单独进行配

平的气动力结果。采用舵 0配平时 ，舵偏角为

4.91°，阻力增加 2.2×10−4，采用舵 5配平时，舵偏角

为 3.83°，阻力增加 1.1×10−4。采用舵 5配平时的阻

力惩罚是采用舵 0配平时的一半。配平前后表面

压力、剖面压力、环量分布对比如图 11所示，相比

 

舵 0(7.5%)

舵 1(27.5%)

舵 2(43%)

舵 3(59%)

舵 4(75%)

舵 5(91%)

图 5    舵面划分及剖面布置示意图

Fig. 5    Schematic diagram of flap division and section layout
 

z

y

x

图 6    后缘偏转的 FFD 控制体

Fig. 6    FFD control volume for trailing-edge deflection

 

图 7    优化网格及 FFD控制体

Fig. 7    Optimized grid and FFD control volume

1296 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2024 年



于基准构型，舵 0偏转配平时产生的配平阻力主要

是由于偏转使得载荷内移，诱导阻力增加。相比于

舵 0配 平 ， 采 用 舵 5配 平 时 ， 虽 然 外 翼 段 展 向

91% 处截面显示激波强度略有增大，但由于展向载

荷更优，诱导阻力的减少量更大，最终导致整体上

阻力更小。需要注意的是，虽然本文并未考虑变弯

度技术对横航向操纵特性的影响，但舵 5进行配平

实质上是副翼参与配平，当考虑横航向操纵特性

后，采用舵 5进行纵向配平，会增加舵面的使用

压力。

CL = 0.24表 3为 通过舵 0和舵 2进行配平的气

动力结果。采用舵 0配平时，舵偏角为−5.89°，阻力

增加 7.9×10−4，采用舵 2配平时，舵偏角为−2.11°，阻
力增加 6.3×10−4。配平前后表面压力、剖面压力、
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Ma = 0.84, CL = 0.19图 9     基准构型剖面压力系数

Ma = 0.84, CL = 0.19Fig. 9    Pressure coefficient of baseline configuration ( )
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图 10    各舵单偏时阻力与俯仰力矩变化曲线

Fig. 10    Curves of drag and pitching moment variation when each flap deflects independently

 

CL = 0.14表 2    时基准构型与单舵面配平构型气动力系数

CL = 0.14Table 2    Aerodynamic coefficient of baseline configuration and single flap trim configuration ( )

布局 舵 0/(°) 舵 1/(°) 舵 2/(°) 舵 3/(°) 舵 4/(°) 舵 5/(°) α/(°) CD CM ∆CD /10−4

基准构型 0 0 0 0 0 0 2.58 0.007 95 0.004 0 0

舵0 配平 4.91 0 0 0 0 0 2.41 0.008 17 0.000 3 2.2

舵5 配平 0 0 0 0 0 3.83 2.37 0.008 06 0.000 1 1.1

第 4 期 王雨桐，等：可变弯度翼身融合布局气动特性分析与设计 1297



环量分布对比如图 12所示，舵 0配平时，导致中央

体载荷内移，使得诱导阻力增加。采用舵 2配平

时，如展向 43% 处截面显示，通过负偏增加弯度来

提供抬头力矩以供配平，但是导致了压差阻力增

CL = 0.14加。与 时一样，根据展向环量分布对比可

知，与舵 0配平相比，舵 2配平时展向环量分布更

接近椭圆形分布，主要是通过减小了诱导阻力来减

少配平所带来的阻力惩罚。 
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CL = 0.14图 11     时基准构型与单舵面配平构型对比

CL = 0.14Fig. 11    Comparison of baseline configuration and single flap trim configuration ( )

 

CL = 0.24表 3    时基准构型与单舵面配平构型气动力系数

CL = 0.24Table 3    Aerodynamic coefficient of baseline configuration and single flap trim configuration ( )

布局 舵 0/(°) 舵 1/(°) 舵 2/(°) 舵 3/(°) 舵 4/(°) 舵 5/(°) α/(°) CD CM ∆CD /10−4

基准构型 0 0 0 0 0 0 3.63 0.011 48 −0.004 9 0
舵0 配平 −5.89 0 0 0 0 0 3.82 0.012 28 −0.000 1 8
舵2 配平 0 0 −2.11 0 0 0 3.93 0.012 11 −0.000 1 6.3
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3　翼身融合布局飞行器变弯减阻优化

与分析
 

3.1　不考虑俯仰配平的变弯度技术减阻优化

本节定量研究变弯度技术对 BWB布局飞行

器带来的气动减阻收益。当采用舵面组合偏转，

即 6个舵可以同时自由偏转时，采用第 2节所搭

建的优化设计系统，研究变弯度技术对 BWB布

局飞行器带来的气动减阻收益优化问题可以表述为

®
Min : CD

s.t. ∆δ ∈ [−4,4]
（4）

∆δ式中： 为舵面偏角。优化过程中首先采用拉丁超

立方试验设计方法生成 70个样本点，在给定的设

计状态下进行变弯度气动特性分析。在 70个样本

中随机选取 10个样本做测试集，代理模型绝对误

差如表 4所示，其中升力系数误差与升力系数相比

可以忽略不计；阻力误差最大为 1.2×10−4，但平均误

差不到 0.7×10−4；代理模型的俯仰力矩平均误差为

0.000 3，满足要求。精度验证结果表明，训练所得
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CL = 0.24Fig. 12    Comparison of the baseline configuration and single flap trim configuration( )
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的 Kriging 代理模型具有较高的预测精度，可以替

代高精度的 CFD流场分析。

CL = 0.19优化结果表示，设计状态 时，基准构

型不变弯度时阻力最小，这是因为基准构型本身是

设计点处考虑俯仰力矩自配平约束的优化结果。针

对非设计点的变弯度优化结果如表 5所示。小升

力系数下减阻 8×10−5（减阻 1.0%），此时俯仰力矩为

0.007 2。大升力系数下，减阻 5.3×10−4（减阻 4.62%），

此时俯仰力矩为−0.015 7。相比于小升力系数，大

升力系数下变弯度技术能带来更大的减阻收益，以

及更大的低头力矩。

Cp

图 13和图 14分别为变弯度前后机翼上激波

强度对比、环量分布对比及剖面压力系数 对

 

表 4    设计点 Kriging 代理模型精度验证结果

Table 4    Results of validation for Kriging model under

design point

气动性能 最大预测误差 平均预测误差

CL 6.3×10−4 2.5×10−4

CD 1.2×10−4 6.8×10−4

CM 7.6×10−4 2.9×10−4

 

表 5    不考虑俯仰配平时变弯度减阻优化结果

Table 5    Results of variable camber drag reduction optimization without considering pitch trim

CL 舵 0/(°) 舵 1/(°) 舵 2/(°) 舵 3/(°) 舵 4/(°) 舵 5/(°) α/(°) CD CM ∆CD /10−4

0.14
0 0 0 0 0 0 2.58 0.007 95 0.004 0 0
−0.21 0.02 −1.11 −1.28 1.31 0.09 2.80 0.007 87 0.007 2 −0.8

0.24
0 0 0 0 0 0 3.63 0.011 48 −0.004 9 0
1.46 2.65 0.09 0.74 0.89 2.25 3.22 0.010 95 −0.015 7 −5.3
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CL = 0.14Fig. 13    Comparison of the baseline configuration and variable camber configuration without considering pitch trim ( )
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比。对于小升力系数的工况，舵0、舵2、舵3负偏，舵4
正偏。变弯度后外翼段后缘卸载、巡航迎角增

大，引起载荷前移，导致抬头力矩增加。同时外翼

段舵 3、舵 4处中后缘部分压力恢复平缓，激波强

度略微减小。通过机翼展向环量分布对比可以看

出，变形后载荷外移，环量分布更理想，诱导阻力

更小。对于大升力系数的工况，舵0、舵1、舵3、舵4、舵5
正偏。变弯度技术使得载荷后移，上翼面的压力

分布变得饱满，压力恢复平缓，激波强度降低，波

阻减小。通过机翼展向环量分布对比仍可以看

出，载荷外移，环量分布更加靠近椭圆形环量分

布。变弯度后巡航迎角减小、后缘加载，从而增

加了低头力矩。 

3.2　考虑配平约束下变弯度技术减阻优化

考虑俯仰力矩配平约束的情况下，优化问题定

义如下：

Min : CD

s.t.

 CL = 0.19
∆δ ∈ [−4,4]
CM = 0

（5）

CL = 0.19

CL = 0.14

CL = 0.24

考虑配平时，设计点 处仍是不偏舵时

阻力最小。针对不同升力系数进行变弯度减阻优

化，结果如表 6所示。 时，采用变弯度技

术实现配平与不变弯度相比阻力减小 2×10−5，通过

变弯度技术基本实现了无力矩惩罚。在

时，采用变弯度技术实现配平与不变弯度相比阻力

增加 5.1×10−4。通过表 5和表 6的对比可见，是否

考虑力矩配平对最佳偏角和减阻收益影响明显，在

进行 BWB布局变弯度研究时必须考虑变弯度引起

全机俯仰力矩变化带来的配平阻力的影响。
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CL = 0.14

CL = 0.24

从表 6中还可以看出，在非设计点处，相比于

采用中央体后缘进行配平，采用变弯度技术进行配

平所产生的配平惩罚更小。 时，采用变弯

度技术实现配平可以减少 2.4×10−4 的配平惩罚，而

在 时，可以减少 2.9×10−4 的配平惩罚。图 15
和图 16为 2种方式配平时机翼上激波强度对比、

Cp环量分布对比及剖面压力系数 对比。

CL = 0.14

CL = 0.24

采用 2种方式配平时的迎角相差不大， 
时配平构型的迎角都小于基准构型不变弯度的情

况， 时配平构型的迎角都大于基准构型不

变弯度的情况。从环量分布图中可以看出，变弯度

时，由于舵 0处的偏转更小，导致小升力系数下，载

 

表 6    考虑配平约束时变弯度减阻优化结果

Table 6    Results of variable camber drag reduction optimization when considering pitch trim

CL 舵 0/(°) 舵 1/(°) 舵 2/(°) 舵 3/(°) 舵 4/(°) 舵 5/(°) α/(°) CD CM ∆CD /10−4

0.14

0 0 0 0 0 0 2.58 0.007 95 0.004 0 0

4.91 0 0 0 0 0 2.41 0.008 17 0.000 3 2.2

0.681 1.75 −0.501 −0.091 4 0.422 1.65 2.45 0.007 92 0.000 4 −0.2

0.24

0 0 0 0 0 0 3.63 0.011 48 −0.004 8 0

−5.89 0 0 0 0 0 3.82 0.012 28 −0.000 1 8

−1.18 −2.47 0.496 −0.423 −0.528 −0.186 3.83 0.011 99 −0.000 3 5.1
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CL = 0.14Fig. 15    Comparison of central body trailing edge trim configuration and variable camber trim configuration ( )
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荷内移，大升力系数下，载荷外移，最终都使得展向

环量分布更贴近椭圆形环量分布，减小了诱导阻

力，从而实现更小的配平惩罚。 

4　翼身融合布局飞行器变弯度设计

空间探索

CL = 0.14

CL = 0.24

为进一步探索变弯度时各舵面偏转对阻力和

俯仰力矩的影响，将阻力和俯仰力矩同时作为优化

目标，进行全局优化以获得 Pareto解集，结果如

图 17和图 18所示，图中红色三角形为不变弯度的

基准构型的气动特性，红色正方形为采用变弯度技

术配平时的气动特性。从图中可以看出，阻力和俯

仰力矩存在明显的支配关系。 时采用变

弯度技术的配平构型能产生不到 10−4 的减阻 ，

时采用变弯度技术的配平惩罚为 5×10−4

左右，与第 3节结果相同。

CM假设实际飞行过程中俯仰力矩 在 [−0.01,
0.01]之间变化。由图 17可知，小升力系数下，阻力

变化在 3×10−4 以内，即在小升力系数下至多改变
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CL = 0.24图 16     时中央体后缘配平与变弯度配平对比

CL = 0.24Fig. 16    Comparison of central body trailing edge trim configuration and variable camber trim configuration ( )
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3.8% 的阻力。而大升力系数下，由图 18可知，阻力

变化均在 10−3 以上 ，即产生 8.7% 以上的阻力变

化。可见变弯度技术在大升力系数下对阻力的影

响更强。

为了可视化揭示最优解集内，后缘变弯度舵偏

组合与阻力和俯仰力矩系数间的影响关系，引入数

学分析中的降维思想，对高维输入进行主成分分析

(principal component analysis,PCA)，提取决定问题本

质的主要成分，将冗余目标剔除，在不失问题主特

征的前提下，将高维输入优化转化为低维输入优化

问题[24-25]。

对 2个非设计升力系数下得到的 pareto前沿所

对应的各舵面偏角进行 PCA，结果如表 7和表 8所

示，其中百分数即为各主成分对应的贡献率。

CL = 0.14时，根据表 7采用前 3个主成分能保

CL = 0.14

留原始数据 99% 以上的特征。主成分 1表示舵 0、
舵 1、舵 3、舵 5负偏的舵面组合，主成分 2表示

舵 0、舵 4正偏，舵 1负偏的舵面组合，主成分 3表

示舵 1负偏、舵 2和舵 5正偏的舵面组合。图 19
为前 3个主成分影响下气动阻力及俯仰力矩系数

变化情况，由图可知，当主成分 1系数增加，主成分

2系数略微增加，主成分 3系数减小时（即舵面组合

为舵 0、舵 1、舵 2，舵 3、舵 5负偏，舵 4正偏的情况

时）有利于减阻，但会导致抬头力矩的增加。参考

3.1节 时变弯度减阻优化的结果，此时舵

面负偏有利于载荷外移，从而环量分布、减小诱导

阻力，并且舵 3负偏，舵 4正偏有利于外翼段中后

缘部分压力恢复平缓，使得激波强度减小。但舵面

负偏会导致后缘卸载、巡航迎角增大，引起载荷前

移，导致抬头力矩增加。若要进行配平，可以通过

减小主成分 1系数、增加主成分 2系数实现。

CL = 0.24

CL = 0.24

CL = 0.24

时，根据表 8采用前 3个主成分能保

留原始数据 97% 以上的特征。主成分 1表示舵 0、
舵 1、舵 4、舵 5正偏的舵面组合，主成分 2表示舵 0
正偏，舵 1负偏的舵面组合，主成分 3表示舵 1和

舵 4正偏、舵 5负偏的舵面组合。 时舵 2
不起主要作用。图 20为前 3个主成分影响下气动

阻力及俯仰力矩系数变化情况，由图可知，当主成

分 1系数增加时，主成分 2系数减小，主成分 3系

数基本保持不变有利于减阻，同时导致俯仰力矩减

小。参考 3.1节 时变弯度减阻优化的结

果，此时舵 0、舵 1，舵 4、舵 5正偏时有利于后缘加

载，使得压力恢复平缓，从而减小激波阻力，但载荷

后移、迎角增减小会引起低头力矩的增大。若要进
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CL = 0.14表 7    时主成分元素对应情况

CL = 0.14Table 7    Principal component elements correspondence （ ）

主成分 舵 0/(°) 舵 1/(°) 舵 2/(°) 舵 3/(°) 舵 4/(°) 舵 5/(°)
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主成分3(1.05%) −0.199 −0.399 0.556 −0.161 −0.115 0.673

主成分4(0.41%) −0.090 −0.267 −0.729 0.276 −0.370 0.420

主成分5(0.32%) −0.101 0.323 −0.353 −0.574 0.517 0.405
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行配平，则可以通过减小主成分 1系数，增加主成

分 3系数实现，即舵 0、舵 1、舵 4负偏实现。
 

5　结　论

本文基于遗传算法和 kriging代理模型构建了

全局优化框架，研究了基于舵面偏转的后缘变弯度

技术对 BWB布局飞行器气动性能的影响，相关结

论如下：

1） 随着升力系数的变化，BWB布局飞行器后

缘各舵面的配平能力也随之改变。虽然中央体后

缘舵面的力臂最长，但其配平能力并不一定是最优

的。小升力系数下，采用翼尖处的舵面进行配平阻

力损失最小；大升力系数下，则是采用后缘拐折处

的舵面进行配平阻力损失最小。

2） 虽然 BWB布局飞行器存在力臂短、配平损

失大的固有问题，但采用变弯度技术仍能提高其在

巡航非设计点的气动性能，并带来更小的配平惩

罚。相比于小升力系数，变弯度技术在大升力系数
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Fig. 19    Contour of aerodynamic drag and pitch moment coefficients under different combinations of flap deflection after PCA dimension

reduction ( )
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Fig. 20    Contour of aerodynamic drag and pitch moment coefficients under different combinations of flap deflection after PCA dimension

reduction ( )
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下会引起更剧烈的阻力变化。

3） 不同巡航升力系数下，采用变弯度技术获得

减阻收益的机理和舵面偏转组合方式存在明显差

异。小升力系数下变弯度技术主要是通过舵 0、舵 1、
舵 2，舵 3、舵 5负偏，舵 4正偏的组合实现了诱导

阻力的减小并增加抬头力矩；大升力系数下则是采

用舵 0、舵 1，舵 4、舵 5正偏的变弯度组合，减少了

诱导阻力和激波阻力，但会引起低头力矩的增加。

参考文献（References）  

 DEL ROSARIO R,  FOLLEN G,  WAHLS R,  et  al.  Subsonic  fixed

wing project  overview of  technical  challenges  for  energy efficient,

environmentally compatible subsonic transport aircraft[C]//Proceed-

ings  of  the  50th  AIAA Aerospace  Sciences  Meeting  including  the

New  Horizons  Forum  and  Aerospace  Exposition.  Reston:  AIAA,

2012: 9-12.

[  1  ]

 LYU  Z,  MARTINS  J  R  R  A.  Aerodynamic  design  optimization

studies  of  a  blended-wing-body  aircraft[J].  Journal  of  Aircraft,

2014, 51(5): 1604-1617.

[  2  ]

 REIST  T  A,  ZINGG  D  W.  Aerodynamic  shape  optimization  of  a

blended-wing-body  regional  transport  for  a  short  range  mission

[C]//Proceedings of the 31st AIAA Applied Aerodynamics Confer-

ence. Reston: AIAA, 2013: 2414.

[  3  ]

 BROWN M, VOS R. Conceptual design and evaluation of blended-

wing body  aircraft[C]//Proceedings  of  the  AIAA  Aerospace   Sci-

ences Meeting. Reston: AIAA , 2018: 0522.

[  4  ]

 王刚, 张彬乾, 张明辉, 等. 翼身融合民机总体气动技术研究进展

与展望[J]. 航空学报, 2019, 40(9): 7-35.

WANG G,  ZHANG B  Q,  ZHANG M H,  et  al. Research  progress

and prospect  for  conceptual  and  aerodynamic  technology  of   blen-

ded-wing-body  civil  aircraft[J].  Acta  Aeronautica  et  Astronautica

Sinica, 2019, 40(9): 7-35 (in Chinese).

[  5  ]

 OKONKWO P,  SMITH  H. Review  of  evolving  trends  in  blended

wing body aircraft design[J]. Progress in Aerospace Sciences, 2016,

82(1): 1-23.

[  6  ]

 MARQUES M, GAMBOA P, ANDRADE E. Design of a variable

camber  flap  for  minimum  drag  and  improved  energy  efficienc

y[C]//Proceedings  of  the  50th  AIAA/ASME/ASCE/AHS/ASC

Structures, Structural Dynamics, and Materials Conference. Reston:

AIAA, 2009: 2196.

[  7  ]

 MARTINS J R R A. Fuel burn reduction through wing morphing[J].

Green Aviation, 2016, 9(8): 73.

[  8  ]

 KAUL  U  K,  NGUYEN N  T.  Drag  optimization  study  of  variable

camber continuous trailing edge flap (VCCTEF) using OVERFLOW

[C]//Proceedings of  the  32nd  AIAA  applied  aerodynamics   confer-

ence. Reston: AIAA, 2014: 2444.

[  9  ]

 URNES J,  NGUYEN N.  A  mission  adaptive  variable  camber  flap

control system to optimize high lift  and cruise lift  to drag ratios of

future  n+3  transport  aircraft[C]//Proceedings  of  the  51th  AIAA

Aerospace  Sciences  Meeting  including  the  New  Horizons  Forum

and Aerospace Exposition. Reston: AIAA, 2013: 214.

[10]

 TING E, DAO T, NGUYEN N T. Aerodynamic load analysis of a

variable  camber  continuous  trailing  edge  flap  system on  a  flexible

wing  aircraft[C]//Proceedings  of  the  56th  AIAA/ASCE/AHS/ASC

Structures, Structural Dynamics, and Materials Conference. Reston:

AIAA, 2015: 1839.

[11]

 IPPOLITO C A, NGUYEN N T, TOTAH J, et al. Initial assessment

of a variable-camber continuous trailing-edge flap system for drag-

reduction  of  non-flexible  aircraft  in  steady-state  cruise  condition

[C]//Proceedings  of  the  AIAA  Infotech@Aerospace  Conference

2013. Reston: AIAA, 2013: 5143.

[12]

 NGUYEN  N  T,  XIONG  J,  SAGER  J.  Fuel-optimal trajectory   op-

timization of mach 0.745 transonic truss-braced wing with variable

camber  continuous trailing edge flap[C]//Proceedings of  the  AIAA

Aviation 2021 Forum. Reston: AIAA, 2021: 2575.

[13]

 XIONG J,  BARTELS  R  E,  NGUYEN N  T.  Aeroelastic  trim  drag

optimization  of  mach  0.745  transonic  truss-braced  wing  aircraft

with variable-camber continuous trailing-edge flap[C]//Proceedings

of the AIAA Aviation 2021 Forum. Reston: AIAA, 2021: 2528.

[14]

 NORRIS G. Boeing unveils plans for trailing edge variable camber

on 787 to reduce drag, save weight[EB/OL]. (2006-06-12)[2006-06-

12]. http://Tlightglobal.com/news/articles.2006.

[15]

 THOMAS A R, KOO D, ZINGG D W. Aircraft cruise drag reduc-

tion  through  variable  camber  using  existing  control  surfaces[J].

Journal of Aircraft, 2022: 1-10.

[16]

 何萌, 杨体浩, 白俊强, 等. 基于后缘襟翼偏转的大型客机变弯度

技术减阻收益[J]. 航空学报, 2020, 41(7): 165-180.

HE M, YANG T H, BAI J Q, et al. Drag reduction benefits of vari-

able  camber  technology  of  airliner  based  on  trailing-edge flap   de-

flection[J].  Acta  Aeronautica  et  Astronautica  Sinica,  2020,  41(7):

165-180(in Chinese).

[17]

 MITRIDIS  D,  PAPANIKOLATOS  N,  PANAGIOTOU  P,  et  al.

Morphing technologies  assessment  on  a  tactical  BWB UAV refer-

ence  platform[C]//Proceedings  of  the  AIAA  Scitech  2022  Forum.

Reston: AIAA, 2022: 1985.

[18]

 DEB K, AGRAWAL S, PRATAP A, et al. A fast elitist non-domin-

ated  sorting  genetic  algorithm  for  multi-objective  optimization:

NSGA-Ⅱ[C]//Proceedings of the International conference on paral-

lel problem solving from nature PPSN VI: 6th International Confer-

ence. Berlin : Springer, 2000: 849-858.

[19]

 李莉. 基于遗传算法的多目标寻优策略的应用研究[D]. 无锡: 江

南大学, 2008.

LI  L.  Application  research  on  multi-objectives  optimization  based

on the genetic algorithm[D]. Wuxi: Jiangnan University , 2008.

[20]

 LIOU  M  F,  KIM  H,  LEE  B,  et  al.  Aerodynamic design  of   integ-

rated propulsion–airframe configuration of a hybrid wing body air-

craft[J]. Shock Waves, 2019, 29(8): 1043-1064.

[21]

 FELDER J,  KIM H,  BROWN G,  et  al.  An  examination  of  the  ef-

fect of boundary layer ingestion on turboelectric distributed propul-

sion systems[C]//Proceedings  of  the  49th  AIAA  Aerospace   Sci-

ences  Meeting  including  the  New Horizons  Forum and  Aerospace

Exposition. Reston: AIAA, 2011: 300.

[22]

 CAI Y, XIE J, HARRISON E, et al. Assessment of longitudinal sta-

bility-and-control  characteristics  of  hybrid  wing  body  aircraft  in

[23]

1306 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2024 年

https://doi.org/10.2514/1.C032491
https://doi.org/10.1016/j.paerosci.2015.12.002
http://Tlightglobal.com/news/articles.2006
https://doi.org/10.1007/s00193-019-00933-z


conceptual  design[C]//Proceedings  of  the  AIAA AVIATION 2021

FORUM. Reston: AIAA, 2021: 2448.

 ABDI H, WILLIAMS L J. Principal  component  analysis[J]. Wiley

Interdisciplinary  Reviews:  Computational  Statistics,  2010,  2(4):

[24]

433-459.

 CARREIRA-PERPINAN  M  A.  Continuous  latent  variable  models

for dimensionality reduction and sequential  data reconstruction[D].

Sheffield : University of Sheffield, 2001.

[25]

Design and aerodynamic analysis of blended wing body with
variable camber technology

WANG Yutong1，2，LAN Qingsheng1，ZHOU Zhu1，*，YANG Tihao2，SONG Chao1

(1.   Computational Aerodynamics Institute，China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang 621000，China；

2.   School of Aeronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China)

Abstract： The  variable  camber  wing  has  great  potential  to  improve  the  aerodynamic  characteristics  of
conventional tube and wing design, but it can change the pitching moment of the whole aircraft. The drag reduction
advantage and trim penalty of variable camber technology on a blended wing-body aircraft are explored, taking into
account  the  features  of  short  moment  arm  and  substantial  trim  loss  in  the  blended  wing  body.  Considering  the
engineering practice,  the  variable  camber  of  the trailing edge is  realized based on flap deflection,  and the trimming
ability of the flap at different spanwise positions is compared and analyzed. Then, the global optimization method is
used to carry out the optimization design of variable camber aerodynamic drag reduction; finally, the variable camber
design space is explored. The results show that as the lift coefficient changes, the position of the flap that produces the
least trim resistance also changes. Without the pitching moment trim constraint, at most 4.62% of the drag reduction
benefit can be obtained by using the variable camber technology. When compared to trimming with the center body's
trailing edge, variable camber technology can result in a trim loss of 2.4×10−4 when it comes to the pitching moment
trim constraint.Under  different  lift  coefficients,  there  are  obvious  differences  in  the  deflection  combination  of  flaps
with  variable  camber.  When  the  lift  coefficient  is  small,  the  variable  camber  can  decrease  drag  by  combining  the
deflection of multiple flap negative deflections, which will increase the head-up moment. When the lift coefficient is
large,  however,  the  variable  camber  can  decrease  drag  by  combining  the  deflection  of  multiple  flap  positive
deflections.  The  evaluation  of  variable  camber  drag  reduction  benefit  and  moment  penalty  based  on  the  combined
deflection of flaps can provide a reference for the engineering design of variable camber blended wing body aircraft.

Keywords： blended  wing  body； variable  camber  wing； aerodynamic  performance； optimal  design； surrogate
model
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基于图卷积网络的表格隶属关系抽取

张宇童1，李启元1，刘树衎1，2，*

(1.   中国人民解放军海军工程大学 电子工程学院，武汉 430033； 2.   东南大学 计算机科学与工程学院，南京 211102)

摘　　　要：针对表格识别与分析领域中表内单元格间隶属关系抽取问题，定义表格隶属关系

抽取任务，结合表格与图结构的相似性，给出表内单元格的图表示方法，并提出一种基于图卷积网

络（GCN）的表格隶属关系抽取模型。所提模型通过 GCN 对表内单元格及其邻近格进行特征的聚

合，预测单元格间是否存在隶属关系，实现关系抽取。为验证所提模型的有效性，标注中文表单

Rel-forms 及英文表格 Rel-SciTSR 这 2 个数据集。通过实验，在上述 2 类数据集及联合数据集上

F1 分数分别达到 98.61%、96.55%、97.05%，验证所提模型在此 2 个数据集上的有效性，并分别分

析文本内容、坐标信息、单元格属性及格间相对方向等不同因素对隶属关系抽取实验结果的影响。

关　键　词：表格分析；隶属关系；图表示；关系抽取；图卷积网络

中图分类号：TP183
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1308-08

 
表格识别与分析是指在数字文档（如 PDF或图

像）中进行表格位置检测与结构分析等任务。由于

在数字文档格式类型中，表格的半结构化特性难以

被利用，为充分获取表格中的数据信息，实现表格

的自动化处理，需要对表格进行识别和结构分析研

究，其中，表格内单元格间隶属关系抽取是指在已

有表格数据的基础上，对表格内单元格间的蕴含关

联进行探索，预测单元格间存在的隶属关系，并依

据关系抽取数据，将表格转化为结构化数据的任

务。常见的表格可分为 2类：①科学论文文档中大

量出现的表格；②信息登统记的表单。科技论文表

格包含了论文中的大量实验结果，高效的查询和理

解表中内容是十分必要的；常见表单通常涉及个人

信息的填写，因此，通过自动化实现表内单元格间

隶属关系抽取任务，可以对表单待填位置区域自动

识别、为表格数据自动化获取等任务提供支撑。由

于表格数据内容丰富、版式多样，实现表内单元格

间隶属关系抽取是一项富有挑战且亟需解决的

问题。

当前表格研究领域注重于表格的结构分析与

重建任务，未能够进一步探究表内各单元格间蕴含

的隶属关系。针对这一表格分析需求，本文主要工

作可概括如下。

1） 提出一个基于图卷积网络 (graph convolu-

tional network，GCN)[1] 的表格隶属关系抽取模型。

根据表格的特性 ，先将其转换为图结构 ，借助

GCN聚合每个单元格及其相邻格的特征。同时加

入单元格类别及方向特征，进一步提升各单元格间

隶属关系的预测能力。

2） 针对缺乏表格类数据单元格关系标注的问

题，本文提供了 2个隶属关系抽取的数据集，包括

论文表格数据集 Rel-SciTSR和中文表单数据集

Rel-forms，借助于上述数据集，进行了表单元格隶

属关系抽取实验，并取得了优异的结果，这也将为

后续的表格理解、表格智能填写等任务打下坚实的

基础。
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3） 考虑到本文模型的通用性，不仅在单一数据

集上进行实验，同时将 2个数据集合并进行联合训

练，提升本文模型的泛化能力。探究多种特征对于

关系抽取效果的影响，首先，在纯文本模态进行实

验，其次，在单元格位置特征的基础上，添加属性特

征及相对方向特征，并对实验结果进行了对比与分

析，验证了本文模型的有效性。 

1　相关工作

表格类数据蕴含丰富的内容和复杂的版式，是

电子文档的重要组成部分。针对表格识别与分析

领域中的相关任务，目前的研究可依据图结构的使

用划分为 2类研究方法。 

1.1　基于非图结构的方法

基于非图结构的方法主要针对于表格的行列

分布进行研究，忽视表格的图结构特性。文献 [2-4]
利用卷积神经网络进行行、列和单元格的分类识别，

实现表格的结构重建。但文献 [2-4]未能实现端到

端操作，需借助后处理步骤。Raja等 [5] 通过自上而

下进行单元格检测，将金字塔网络 (feature pyramid net-
works，FPN)[6] 获取的特征与单元格特征拼接，通过

长短期记忆 (long short-term memory，LSTM)网络 [7]

增强行列特征，自下而上构建表格结构，但其选用

Resnet101作为骨干网络，参数量较大。Kong等 [8]

根据梯度热图获得表格垂直线和水平线的像素，分

别找出行、列分割线子图，补足分割线长度并将两

图结合，通过连通域搜索算法确定单元格的位置，

但对于无框线表格难以处理。Qiao等 [9] 较早提出

局部和全局金字塔掩码结构，将 2种掩码依据重赋

分策略进行融合，通过单元格匹配-空单元格搜索-
空单元格合并 3步完成表格的重构过程。这是少

数能重构出空白单元格的结构分析方法，但后处理

过程较复杂。Long等[10] 提出了一种基于CenterNet[11]

的表格识别方法，通过学习相邻单元格的公共顶点

信息来重构表格结构，解决了自然场景图像中表格

的解析问题，但其仅适用于有线表格。虽然这些方

法在表格的结构分析任务上取得了不错的效果，但

处理方式更偏向于找寻分割线以达到重构目的，而

表格类数据由数量庞大的单元格构成，其本质是一

种图结构，运用图表示的方法会更容易理解表格。 

1.2　基于图结构的方法

基于图结构的方法注重于利用表单元格间的

相关性，结合图结构处理方式进行研究。Chi等 [12]

以单元格尺寸和位置为输入特征，通过图注意力机

制预测各节点的邻接关系，重建表格结构。Xue等[13]

定义单元格空间坐标预测分支与逻辑坐标预测分

支，建立一个端到端的表格结构分析模型，通过

Resnet50网络进行图像特征抽取后，以空间坐标预

测辅助逻辑坐标预测，但这种方式会使得分支依赖

性增强。Riba等 [14] 选用图神经网络 (graph neural
network，GNN)[15] 模型进行发票的布局检测，在节点

卷积中加入图边信息，增强了特征嵌入计算中的结

构知识。但其仅使用结构信息，忽略表中文字内

容，且只针对发票类数据。Qasim等 [16] 设计一种既

能利用卷积神经网络进行图像特征提取，又能利用

GNN进行顶点之间有效交互的结构，同时引入合

成数据集来填补大规模数据集的空白。但顶点特

征仅使用坐标信息，缺乏对单元格间信息的利用。

Li等 [17] 将单元格位置、文本特征进行拼接，利用

GCN进行聚合，再添加图像特征来判断单元格间的

水平垂直关系，从而实现表格结构的分析，同时还

提出了一个新的金融类中文表格数据集。但由于

使用最近邻算法构建邻接矩阵，这将会导致正负样

本数量不均衡。基于图结构的方法在表格的识别

与分析领域取得了优异的成绩，不仅利用了图像特

征，同时还将单元格的位置特征与文本特征加入其

中，探究表格的结构问题，但上述方法都未提及表

单元格间蕴含地隶属性质的探究，忽视了单元格间

在位置关联性之外还存在着内容关联性。 

2　表格隶属关系抽取定义

表格类数据中存在 2种类型的单元格，分别为

表标题格和表内容格。在标题格与内容格之间存

在着隶属关系，即内容格是隶属于对应的标题格，

其格中文本内容也将由其隶属的标题格所决定。

表格隶属关系的抽取结果如图 1所示。

图 1（a）为论文表格数据的隶属关系抽取转换

过程，在论文表格数据中，将表格的第 1行与第 1
列视为该表格的标题格，其余单元格视为表格的内

容格，在单元格与内容格之间存在着隶属关系，即

内容格中的文本内容由标题格所决定。通过隶属

关系抽取，可以将内容格与标题格对应起来，抽取

相应文本内容以元组形式进行存储，便于管理和

查询。

图 1（b）为中文表单数据的隶属关系抽取转换

过程，其为待填写表单数据，即表单中的内容格均

为空白，而存在文本内容的是表单标题格，中文表

单中内容格与标题格间呈现相邻的位置关系，通常

为左右或上下结构，将标题格与对应的空白内容格

进行隶属关系抽取，以键值对的形式将表中数据进

行存储，其中空白格均以“待填”进行文本填充，实

现由表格图像到结构化数据的转换。
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本文主要针对论文表格及中文待填表单数据

进行了隶属关系抽取研究。依据单元格间的隶属

关系进行数据抽取,按表格数据类型以 2类存储形

式（元组或键值对）进行数据管理，将其转化为结构

化数据，更好地管理和查询表格内容。 

3　图卷积网络

由于图结构数据十分不规则，每个节点周围结

构都可能是独一无二的，这就使得传统的卷积神经

网络、循环神经网络都难以对其处理，因此，GCN
被提出。作为一种特征提取器，处理的对象是图结

构数据。通过利用 GCN模块对图数据的处理能力

进行特征提取 [18]，可以完成节点分类、图分类、边

预测及图的嵌入表示等任务。GCN的传播方式如

图 2所示。

由图 2可知，向 GCN中输入一张图，经过若干

层 GCN后，节点聚合了相邻节点特征后由 X变成

了 Z。Y 为对立节点的标签，但其节点的连接关系

依旧不变，即 GCN中的节点邻接矩阵是共享的，这

就为处理不规则的图结构数据提供了方法。
 
 

隐藏层

X1

X3

X4
X2

Z1

Z3

Z4
Z2 Y2

Y1

图 2    GCN的传播方式

Fig. 2    Dissemination mode of GCN
  

3.1　表单元格的图表示方法

将原始表格类数据转换为表图，借助 GCN为

特征聚合工具，应用于隶属关系抽取研究中。借助

GCN进行图表示的具体工作流程如图 3所示。
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图 3    GCN工作流程

Fig. 3    GCN flowchart
 

以图 3为例，由原始表格数据到实现隶属关系

抽取及结构化数据转换可分为以下几个步骤。

S = {s1, s2, · · · ,
sN}

步骤  1　  将原始表格类数据中所有单元格顺

序 编 号 ， 构 成 GCN的 输 入 顶 点 集

，其中，N 为图中节点数量。连接所有标题-内容

格、随机连接内容-内容格和标题-标题格构建邻接

矩阵 A。

步骤 2 　根据邻接矩阵 A绘制出相应的表图 G。

将单元格间的隶属关系作为边值在表图中进行标

注，以“1*”表示两单元格间存在隶属关系，“0*”表
示不存在。

步骤 3　由于在实际传播中，邻接矩阵的构建

过程缺失自环信息，因此，在原始邻接矩阵中加入

节点本身的信息，即：

 

Train
Val

Total

3 684
1 578
5 262

122 354

Total cells

Row-title
Train
Val
Test
Train
Val
Test

(a) 论文表格数据

(b) 中文表单数据

Column-title
Total images
Total images
Total images
Total cells
Total cells
Total cells

Value
3 684
1 578
5 262
122 354
47 652
170 006

Total images

名称

地点

负责人 姓名 单位 手机号

名称： 待填
地点： 待填
负责人： 待填
姓名： 待填
单位： 待填
手机号： 待填

47 652
170 006

图 1    2类表格数据的隶属关系定义及抽取过程

Fig. 1    Definition and extraction of subordination

relation in two types of tabular data
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Â = A+ I （1）

Â式中：I为自环信息； 为加入自环后的邻接矩阵。

步骤 4　 在图卷积层上进行操作，实现特征聚

合，其具体过程可表示为

Hl = f (Hl−1, Â) （2）

Hl−1 H(0) = X式中： 为上一卷积层的输出； ，为节点的

输入特征。

每层的节点特征表示为其相邻节点特征和本

身特征的加权和，即

f (Hl, Â) = σ(D̂−
1
2 ÂD̂−

1
2 HlWl) （3）

D̂−
1
2 ÂD̂−

1
2 Â

σ

Wl

式中： 表示对 进行归一化，避免出现梯

度消失或梯度爆炸问题； 为 Sigmoid激活函数；

为可训练的权重矩阵。

步骤 5　 预测节点间的隶属关系，并依据隶属

关系进行内容抽取，实现结构化数据的转换。

总体流程为：根据表格中单元格来定义表图

中相应节点的特征，以单元格属性（标题格或内容

格）为依据构建邻接矩阵。依据邻接矩阵建立一

个完整的表图，对矩阵中连接的节点间进行隶属

关系的判别，对于存在隶属关系的一对节点赋予

边权为 1*，否则为 0*（区别于邻接矩阵中的 1、0，
后续实验中以 1、0作为权值）。通过 GCN将节点

与其邻近节点的特征相聚合，增强节点特征的相

关性，进行格间隶属关系的判别，实现隶属关系抽

取。最终将抽取结果依据数据类别进行结构化

转换。 

3.2　表格单元隶属关系抽取流程

针对引言所指的 2类数据集，本文使用 2类数

据集联合训练的方式增强模型的泛化能力，提出基

于 GCN的表格隶属关系抽取模型，如图 4所示，

w 和 h 分别为图的宽度和高度。
 
 

标题

标题

标题

(x1, y1)

(x
1 , y

1 , x
2 , y

2 , x
3 , y

3 , h, w)

(x3, y3)

(x2, y2)

w

h

内容

内容

(左, 右, 上, 下)

隶属: 1

非隶属: 0

是否隶属

位置

类别标题: 1表格

表格

内容: 0
连接

方向

单元格对

GCN

图 4    本文模型

Fig. 4    The proposed model
 

先定义单元格的 3种特征：位置特征、类别特

征和相对方向特征。其中节点 i 的位置特征定义为

Xi
pos =

[
xmin,ymin, xmax,ymax, xcenter,ycenter,cweight,cheight

]
（4）

式中：各参数分别为第 i 个单元格左上坐标、右下

坐标、中心点坐标及单元格宽度和高度。

单元格类别特征以 one-hot向量进行表示，具

体定义为

Xi
class = [cheader,ccontent] （5）

cheader ccontent式中： 表示该单元格为标题格； 表示该单

元格为内容格。

方向特征以 one-hot向量的形式进行表示，具

体定义为

Xi
rd = [L,R,U,D] （6）

式中：L、R、U、D分别为上、下、左、右四个方向。

边特征定义为

Ei =
[
x,y,r

]
（7）

式中：x、y 为节点索引；r 为隶属关系标签。

按照边进行节点的特征扩充，即将所有相互连

接的节点在同类特征上进行节点间的特征拼接操
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作，例如对节点 i 的位置特征扩充可以表示为

Xi
pos = Xi

pos||X j
pos （8）

Xi
pos X j

pos

||
式中： 和 分别为节点 i 和节点 j 的位置特征；

“ ”表示拼接操作。

将 3类特征拼接，获得节点特征矩阵为

X = Xpos||Xclass||Xrd （9）

最后，借助于 GCN进行特征聚合操作，并以

log_Softmax对节点关系进行分类，判别是否存在隶

属关系。

本文使用 log_Softmax+NLLLoss函数作为模型

的损失函数来等价替换交叉熵损失函数。交叉熵

损失的具体计算式为

L = −
K−1∑
i=0

yilog2ŷi （10）

yi
ŷi式中： 为真实标签； 为预测值；K 为类别总数。

通过使用 log_Softmax+NLLLoss函数，单独进

行 log运算，避免了交叉熵损失中 Softmax函数可

能导致数据上溢问题的出现。

本文模型将原始表格类数据中的单元格特性

（包括位置、属性、方向）作为表图节点特征，借助

于 GCN进行单元格的特征聚合，对聚合后的节点

进行隶属关系的预测，找出所有存在隶属关系的单

元 格 ， 建 立 关 联 特 性 并 抽 取 其 内 容 进 行 结 构

化存储。 

4　实验结果与分析
 

4.1　数据集

针对现有数据集缺乏单元格隶属关系标注的

问题，在公开数据集 SciTSR[12] 上随机抽取部分数

据并进行关系标注，同时从互联网上收集了部分中

文表单数据，进行关系标注，构成了 2类表格的关

系抽取数据集。 

4.1.1　Rel-SciTSR

SciTSR[12] 是一个大型的表格结构识别数据集，

包含 15 000张 PDF格式的表格。数据集共有 15 000

张图片，按照 8∶2的比例被划分为训练集和测试

集，同时也提供了只包含复杂表格的测试集 SciTSR-

COMP。针对于 SciTSR[12] 数据集，从中随机抽取

1 000张图像，将标注的节点对按照 8∶2划分为训练

集和测试集，其中训练集 65 000条，测试集 16 000条。

标注过程为：在标题格与标题格、标题格与内容

格、内容格与内容格间建立关系标签，规定表内容

格隶属于其对应的行列标题格，将其关系标签置为

1，其他连接关系标签置为 0。图 5展示了部分实验

样例。

由于该数据集中表格图像源自科技论文，用于

存储各类实验结果，因此，表格版式多样，框线填充

规范不统一。 

4.1.2　Rel-forms
借助于互联网的庞大资源，收集了 759张中文

表单，标记节点对总数约为 38 000条，其中训练集

31 000条，测试集 7 000条。标注单元格位置同时

与光学字符识别结果进行对齐，获得每张表单的单

元格坐标及相应文本内容。按照中文表单特性，具

有隶属关系的单元格通常是相邻的位置关系。因

此,随机选择与每个单元格具有邻接关系的单元格

进行关系标注。每个单元格与其隶属单元格的关

系标签置为 1，否则置为 0。图 6为部分实验样

例。由图 6可知，该数据集中包含常见的中文待填

表单，主要用于个人信息的登计，此类表格结构清

晰且框线完整，含有标题格与空白格 2类单元格。 

4.2　实验设置 

4.2.1　2 类数据集联合训练

首先，在提出的 2个数据集 Rel-SciTSR和 Rel-
forms上对表格类数据的单元格文本进行了探究，

在纯文本特征的基础上，证明文本特征对关系抽取

 

Name

data set

lighttpd

Processing time (s)

Offline1

1

22

11

2,20

110

Camera source

Generated user

Positive pairs

Negative pairs

Sum of reposted

2

110

55

3,960

550

Offline2

HP MP

13158Song 1

Song 2 171 345

90.4 36 918.1

85 409.5

1 124.3

585.4

10.1

237.1

15 742.6

memcached

xlock

named

training

time

(s)

throughput

(ent/s)

Size (pixels) 502×480

640

0.99 frames/s

96.96 frames/s

(a) 样例1

(b) 样例2

(c) 样例3

(d) 样例4

98

Number of frames

Direct (D)

Fast (A)

Gain (A vs. D)

YFCC100M (car)

图 5    Rel-SciTSR数据集样例

Fig. 5    Sample images from dataset of Rel-SciTSR
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效果的影响。其次，分别探究本文模型基于单元格

位置、属性和方向关系的特征上，在 2类数据上的

抽取效果。最后，考虑本文模型的泛化性，将 2类

数据直接合并在 3类特征上进行联合训练，探究本

文模型在 2种数据类型上的普适性。 

4.2.2　参数设置

本文中选择 Adam作为优化器，模型的 Batch

Size设置为 16，并以准确率为指标对学习率 Lr 和训

练轮数进行探究。

（1） 对学习率进行探究。由于联合数据集 Rel-

SciTSR+Rel-forms包含前 2个数据集的所有样本，

因此，选择数据集 Rel-SciTSR+Rel-forms作为实验

数据集。设置初始 Lr=0.000 2，并以 0.000 2为增量

进行递加，获得准确率变化趋势图如图 7所示。最

终选定 Lr=0.005作为本文模型的学习率。

 
 

97.5

95.0

92.5

90.5

87.5

正
确

率
/%

85.0

82.5

80.0

77.5

0 0.01 0.02

学习率
0.03 0.04 0.05

图 7    正确率变化趋势

Fig. 7    Change trend of accuracy
 

（2） 对本文模型训练训练轮数进行探究。在确

定学习率 Lr=0.005后，对本文模型训练轮数进行探

究，在提出的 2个数据集及联合数据集上进行实

验，获得准确率及损失变化如图 8所示。可以看出

在训练轮数接近 100时，本文模型的损失趋于稳

定，本文模型达到收敛，且准确率较高。
 
 

0.95

0.90

0.85

正
确

率
/%

0.80

0.75

0 20 40

训练轮数

(a) 正确率变化趋势

60 80

Rel-SciTSR+Rel-forms

Rel-forms

Rel-SciTSR

100

0.40

0.45

0.30

0.35

0.25

损
失

值

0.15

0.20

0.05

0.10

0 20 40

训练轮数

(b) 损失变化趋势

60 80

Rel-SciTSR+Rel-forms

Rel-forms

Rel-SciTSR

100

图 8    正确率及损失变化趋势

Fig. 8    Change trend of accuracy and loss
 
 

4.3　结果展示与分析

在表格中，文本内容是其重要组成部分，因此，

探究文本特征对隶属关系抽取的影响是十分必要

的。借助 bag of words模型，对原始文本向量化后，

进行 embedding操作，再放入门控循环单元（gated

recurrent unit, GRU）模型中。最后，以每个单元格的文

本语义增强向量为输入，在 GCN中进行特征聚合，

预测各单元格间的隶属关联性，具体实验结果如

表 1所示。

由表 1可知，由于论文表格中文本类别较少，

重复性较高，在仅考虑文本特征的基础上，难以取

得较好效果。而中文待填表单数据由于标题格文

 

(a) 样例1

(b) 样例2

图 6    Rel-forms数据集样例

Fig. 6    Sample images from dataset of Rel-forms
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本内容种类多，且其隶属格为待填写空白单元格，

因此，中文表单数据的实验结果要高于论文表格。

在本文模型和提出的 2个数据集上探究单元格

3类特征对隶属关系抽取的影响，以准确率 P、召回

率 R 和 F1 分数 F1 为评估指标比较模型表现。具体

实验结果如表 2所示 ，其中 ， Po表示位置特征 ，

Cl表示单元格类别特征，Rd表示相对方向特征。

由表 2可知，无论是论文表格还是表单数据，

在单元格位置特征的基础上均可以取得良好的关

系抽取效果。在加入单元格类别特征及相对方向

特征后，可以进一步对实验结果进行提升。这一提

升不仅体现在准确率及召回率，F1 分数作为综合评

价准确率与召回率的指标，在上述 3个数据集上分

别达到了 98.61％，96.55％和 97.05％，验证了本文

模型的有效性。

通过对比在 2种数据形式上的结果可以证明，

本文模型具有较好的泛化能力，能够适应所提供的

论文表格和中文表单数据，在关系抽取实验中表现

出良好的性能，这也将为下一步表格理解、表格智

能填写等下游任务打下良好的基础。
 
 

表 2    隶属关系抽取结果

Table 2    Result of subordination relation extraction

特征
P R F1

数据集① 数据集② 数据集③ 数据集① 数据集② 数据集③ 数据集① 数据集② 数据集③

Po 97.51 93.59 95.05 95.19 93.96 95.56 96.34 93.77 95.30

Po+Cl 98.16 95.88 96.93 97.90 95.65 96.67 98.03 95.76 96.80

Po+Cl+Rd 98.82 96.49 97.18 98.40 96.61 96.93 98.61 96.55 97.05

　注：①论文表格数据集Rel-SciTSR；②表单类数据集Rel-forms；③联合数据集Rel-SciTSR+ Rel-forms。
 
 

5　结　论

1） 针对目前表格识别与分析领域缺少对表内

单元格间蕴含隶属关系研究的问题，提出一种基于

GCN的隶属关系抽取模型，并在提出的 2类数据集

上均取得了优异的成绩。

2） 探究了本文模型的通用性，合并 2类数据并

在本文模型上进行联合训练，实验结果证明本文模

型具有良好的泛化能力。

由于目前数据集规模较小且现有公共数据集

缺乏在此方面的标注，难以进行大规模训练。未来

将进一步完善数据类型，测试本文模型在其他表格

类数据集上的效果，进一步提升本文模型的泛化能力。
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Tabular subordination relation extraction based on
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Abstract： This study addresses the lack of research on extracting subordination relations between the cells in a
table in the field of table recognition and analysis. It defines the table subordination relation extraction task. Based on
the similarity between table and graph structures and the graph representation method for table cells, a subordination
relation  extraction  model  is  proposed  using  graph  convolutional  networks(GCN).  The  proposed  model  predicts  the
subordination  relation  between  cells  by  aggregating  the  features  of  table  cells  and  their  adjacent  cells  through  the
GCN, and then realizes relation extraction. To verify the effectiveness of the proposed model, two datasets, Chinese
Rel-forms and English Rel-SciTSR, were annotated. The experiments achieve 98.61%, 96.55% and 97.05% F1 scores
on the above two datasets and their joint datasets respectively, thus verifying the effectiveness of the proposed model.
The  effects  of  different  factors  such  as  text  content,  coordinate  information,  cell  attributes  and  relative  orientation
between cells on the experimental results of subordination relation extraction are also analyzed.

Keywords： tabular  analysis； subordination  relation； graph  representation； relation  extraction； graph
convolutional network
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基于伪距残差和新息的 GNSS/IMU抗差

自适应定位算法

刘正午，孙蕊*，蒋磊
(南京航空航天大学 民航学院，南京 211106)

摘　　　要：在全球导航卫星系统 (GNSS) 和惯性测量元件 (IMU) 组合导航系统中，抗差滤波

和自适应滤波常被用于提高组合导航的定位精度。但是抗差滤波和自适应滤波所适用的条件不同，

使用不当反而可能会降低组合导航的定位精度，针对此问题，提出基于伪距残差和新息的

GNSS/IMU 抗差自适应定位算法。所提算法基于伪距残差评估 GNSS 的定位质量，选择合适的滤波

算法进行 GNSS/IMU 组合导航解算。在长时间 GNSS 定位质量较差时，基于新息和伪距残差判断是

否 IMU 运动学推算误差大于 GNSS 观测值误差，从而根据判断的结果选择是否采用抗差因子。结

果表明：所提算法相对于扩展卡尔曼滤波算法在东、北和天方向上分别提高 36.05%、22.71% 和

56.22% 的定位精度。

关　键　词：伪距残差；新息；抗差滤波；自适应滤波；GNSS/IMU 组合导航

中图分类号：V324；P228
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1316-09

 
由 于 全 球 导 航 卫 星 系 统 (global  navigation

satellite  system,  GNSS)和 惯 性 测 量 元 件 (inertial

measurement  units,  IMU)具 有 天 然 的 互 补 特 性 ，

GNSS/IMU组合导航被广泛用于提高城市环境下

车辆导航定位精度 [1-3]。但在组合导航中，一方面，

GNSS卫星信号常常会受到建筑物和树木的遮挡及

反射，无法为组合导航提供可靠、高质量的 GNSS

观测数据 [4-6];另一方面，低成本 IMU输出的数据也

可能存在粗差 [7]。2种情况都会严重降低 GNSS/

IMU组合导航的定位性能[8-9]。对此，有学者提出抗

差滤波 [10-11] 和自适应滤波 [12-13] 来应对上述问题。

但是，抗差滤波和自适应滤波是 2种相反的策略，

其有各自的优点。自适应滤波是通过观测信息抑

制 IMU运动学推算误差，而抗差滤波是通过 IMU

运动学模型抑制 GNSS观测值误差。而自适应滤

波和抗差滤波并不能区分误差的来源，若在使用自

适应滤波时观测信息存在误差或使用抗差滤波时

IMU运动学模型存在误差，则组合导航的定位精度

可能不会得到改进，甚至可能会变得更差 [14-15]。因

此，Yang等[16] 提出抗差自适应滤波，从而能有效抵

抗 IMU运动学推算误差和 GNSS观测值误差。但

在抗差自适应滤波中，构建自适应因子需要有多余

的观测值或可靠的观测信息 [17]，且抗差自适应滤波

并不能区分误差的来源，从而可能会导致一些低精

度导航解[18-19]。所以必须合理地选择滤波类型来分

配 GNSS观测值和 IMU运动学推算值在组合导航

定位中的贡献，从而抑制 IMU运动学推算误差和

GNSS观测值误差对 GNSS/IMU组合导航定位结果

的影响。因此，高为广和陈谷仓[20] 提出了一种结合

自适应滤波和神经网络的 GNSS/INS抗差组合导航
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算法。谭兴龙等 [18] 提出了一种支持向量机辅助选

择滤波类型的抗差自适应算法。Ning等 [19] 提出了

一种最优径向基函数神经网络辅助选择滤波类型

的抗差自适应算法。上述算法能有效区分误差类

型，选择合适的滤波类型提高 GNSS/IMU组合导航

的定位精度。但是需要使用大量的数据进行训练，

且算法也会影响导航定位的实时性。

针对上述问题，本文提出了基于伪距残差和新

息的 GNSS/IMU抗差自适应定位算法。在长时间

GNSS定位质量差时，基于新息和伪距残差判断

东、北、天方向上 GNSS观测值定位误差与 IMU运

动学推算定位误差的大小关系，从而决策在东、

北、天方向上是否继续使用抗差因子，使得组合导

航系统能得到 GNSS观测值的及时修正。 

1　GNSS/IMU 组合导航滤波模型

本文采用 GNSS/IMU松组合导航模型，构建

输入卡尔曼滤波器的 21维系统误差状态如式 (1)
所示：

X = [(δrIMU)T (δvIMU)T (δΦIMU)T

(bg)T (ba)T (sg)T (sa)T ]T （1）

δrIMU δvIMU δΦIMU

bg ba sg sa

式中： 、 和 分别为 IMU的三维位置

误差向量、三维速度误差向量和三维姿态误差向

量； 、 、 和 分别表示陀螺仪三轴零偏、加速

度计三轴零偏、陀螺仪三轴比例因子和加速度计三

轴比例因子误差向量。抗差自适应卡尔曼滤波如

式 (2)～式 (7)所示：

X̂k,k−1 =Φk,k−1 X̂k−1 （2）

Σk,k−1 =Φk,k−1Σk−1Φ
T
k,k−1+Qk−1 （3）

Vk = Zk −Hk X̂k,k−1 （4）

Kk =
1
αk
Σk,k−1 HT

k

ï
Hk

Å
1
αk
Σk,k−1

ã
HT

k +
Rk

γk

ò−1

（5）

X̂k = X̂k−1+KkVk （6）

Σk = [I−Kk Hk]Σk,k−1[I−Kk Hk]T+Kk
Rk

γk
KT

k （7）

X̂k,k−1 Φk,k−1

Hk Σk,k−1

Zk

Vk Kk

X̂k Qk−1

Rk

Σk γk αk

式中： 为一步预测状态向量； 为状态转移

矩阵； 为观测矩阵； 为一步预测状态协方差

矩 阵 ； 为 观 测 向 量 ， 是 GNSS输 出 的 位 置 与

IMU推算的位置之差； 为新息向量； 为增益矩

阵； 为估计状态向量； 为动力学模型误差的

非负定方差矩阵； 为观测噪声的对称正定方差矩

阵； 为估计状态协方差矩阵； 和 分别为抗差

因子矩阵和自适应因子。

抗差因子计算式为

γx
k =


1

∣∣∣Ṽ x
k

∣∣∣ ⩽ c

c∣∣∣Ṽ x
k

∣∣∣
∣∣∣Ṽ x

k

∣∣∣ > c （8）

γx
k γk c

Ṽ x
k

式中： 为 的第 x 个对角线元素； 为常数，通常

取 1～1.5； 的计算式[21] 为

Ṽ x
k =

V x
k√
Σ xx

Vk

（9）

V x
k Vk ΣVk

Σ xx
Vk
ΣVk

式中： 为 的第 x 个元素； 为新息向量的协方

差矩阵； 为 的第 x 个对角线元素。

∆Vk αk误差判别统计量 和对应的自适应因子 计

算式分别为

∆Vk =

Å
VT

k Vk

tr(ΣVk )

ã 1
2

（10）

αk =

1 ∆Vk ⩽ c1

c1

∆Vk
∆Vk > c1

（11）

tr( · ) c1式中 ： 表示求矩阵的迹 ； 为常数 ，通常取

1～1.5。 

2　本文算法框架

本文算法框架如图 1所示，具体步骤如下。

Tp

Gk = 1 Ak = 0

1） 判断 GNSS的观测数据是否有冗余且空间

位置精度因子 (position dilution of precision , PDOP)

小于等于阈值 （文中取为 30，无单位）。若否，则

直接选择抗差滤波进行解算，因为数据无冗余则无

法计算伪距残差值，而 PDOP值异常很大时，通常

是卫星的几何构型很差，此时的 GNSS定位结果很

不可靠。 表示采用抗差因子， 表示不采
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图 1    本文算法框架

Fig. 1    The proposed algorithm framework
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用自适应因子 ；若是 ，则进入基于伪距残差的

GNSS定位先验质量评估方法中评估 GNSS的定位

质量。

Gk = 0

Ak = 1

2） 若 评 估 为 GNSS定 位 质 量 好 ， 则 ，

，选择自适应滤波进行解算，当误差检验统计

量大于阈值时，采用自适应因子抑制 IMU运动学

推算误差；若评估为 GNSS定位质量差，则进入基

于新息和伪距残差的抗差因子使用策略判断是否

在 x 方向（东、北和天方向）上使用抗差因子。

3） 通过选择的滤波类型和基于新息和伪距残

差的抗差因子使用策略的结果进行解算，得到最终

定位结果。 

2.1　基于伪距残差的 GNSS 定位先验质量评估

想要合理地选择滤波的类型就需要评估 GNSS

的定位质量。传统上常用 PDOP评估 GNSS定位质

量，但是在城市环境中 PDOP并不能有效地反映出

GNSS的定位精度 [22-23]。而伪距残差常被用于判断

卫星信号是否受到遮挡的特征之一 [6，24-25]，其计算

式为

η = ρ− A · r （12）

η = [η1,η2, · · · ,ηn]T ηi

n ρ = [ρ1,ρ2, · · · ,ρn]T ρi

A r = [δx,δy,δz,δt1,δt2]T

r (δx,δy,δz)
δt1 δt2

式中： ， 为第 i 颗卫星的伪距残

差， 为卫星的数目； ， 为第 i 颗

卫星的伪距测量值与接受机初始位置反演的伪距

之差； 为 GNSS观测矩阵； 为

最小二乘估计解矩阵；由于数据采用了全球定位系

统（global positioning system, GPS）和北斗卫星导航

系统（Beidou navigation satellite system, BDS），所以

包含 GNSS位置误差修正量 、GPS钟差

( )和 BDS钟差 ( )。

Tk

伪距残差绝对值越大的卫星受到建筑物反射

或遮挡的概率越大，也就是这颗卫星的伪距误差可

能越大。而受到建筑物反射或遮挡的卫星越多，则

GNSS定位的精度会越差。所以可采用 k 时刻参与

GNSS定位卫星伪距残差的绝对值的平均值（后续

称平均绝对伪距残差值）评估 k 时刻 GNSS定位质

量的好坏，k 时刻平均绝对伪距残差值 的计算

式为

Tk =

n∑
i=1

|ηi|

n
（13）

为验证平均绝对伪距残差值评估 GNSS定位

误差的有效性，对文中 2组实验（详见第 3节）的数

据进行了分析。由于 GPS/BDS三维定位误差与

PDOP和卫星平均绝对伪距残差值具有不同的单

位，所以先将各组数据进行归一化处理，计算式为

y =
x− xmin

xmax− xmin
（14）

xmin xmax

Tk

式中： 、 分别为该组数据中的最小值与最大

值。绘制了归一化之后的 GPS/BDS三维定位误差

与 PDOP和平均绝对伪距残差值 的关系，如图 2
和图 3所示。
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图 2    实验 1中 GPS/BDS三维定位误差与 PDOP和平均绝对

伪距残差的关系

Fig. 2    Relationship between GPS/BDS 3D positioning error and

PDOP as well as average absolute pseudorange residual in

experiment 1
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图 3    实验 2中 GPS/BDS三维定位误差与 PDOP和平均绝对

伪距残差的关系

Fig. 3    Relationship between GPS/BDS 3D positioning error and

PDOP as well as average absolute pseudorange residual in

experiment 2
 

Tk

为进一步描述三者之间的关系，本文计算了

PDOP和平均绝对伪距残差 与 GPS/BDS三维定

位误差的斯皮尔曼等级相关系数（如表 1和表 2所

示），斯皮尔曼等级相关系数是用于评价 2个变量

之间相关性的一种统计学方法，相关系数的绝对值

越大表示 2个变量之间的相关关系越强，可参考

表 3来描述斯皮尔曼等级相关系数的绝对值所对

1318 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2024 年



ρ应的相关程度[25]。斯皮尔曼等级相关系数 计算式[26]

如下式 (15)所示：

ρ = 1−
6

N∑
i=1

di
2

N(N2−1)
（15）

N di式中： 为元素个数； 为 2组数据排序后的秩次

差值。
 
 

表 1    实验 1 中斯皮尔曼等级相关系数

Table 1    Spearman rank correlation coefficients in

experiment 1

PDOP与GPS/BDS
三维定位误差

平均绝对伪距残差与
GPS/BDS三维定位误差

−0.03 0.58
 
 
 

表 2    实验 2 中斯皮尔曼等级相关系数

Table 2    Spearman rank correlation coefficients in

experiment 2

PDOP与GPS/BDS
三维定位误差

平均绝对伪距残差与GPS/BDS
三维定位误差

−0.24 0.91
 
 
 

表 3    斯皮尔曼等级相关系数相关程度[25]

Table 3    Correlation degree of Spearman rank

correlation coefficient[25]

|ρ| 相关程度

0.00～0.19 很弱

0.20～0.39 弱

0.40～0.59 中等

0.60～0.79 强

0.80～1.0 很强

 

由图 2和图 3可知，在城市环境中，平均绝对

伪距残差值比 PDOP更能真实地反映出 GNSS定位

误差的变化。在大部分情况下，随着 GNSS定位误

差增大，平均绝对伪距残差值也在增大。同时，由

表 1和表 2可知，在 2组实验数据中，平均绝对伪

距残差值与 GPS/BDS三维定位误差的斯皮尔曼等

级相关系数为 0.58和 0.91，远大于 PDOP与GPS/BDS
三维定位误差的斯皮尔曼等级相关系数−0.03和

−0.24。由表 3可知，平均绝对伪距残差值与 GPS/
BDS定位误差为中等相关关系，甚至有很强相关关

系。因此，可采用平均绝对伪距残差值评估 GNSS
的定位质量。

Ty Tk ⩽ Ty

通过收集开阔环境下 GNSS定位质量较好时

的数据，利用这段时间的平均绝对伪距残差值来设

立一个阈值 。若 ，则认为 GNSS定位质量

可靠，可以使用自适应因子抑制 IMU运动学推算

误差的影响；否则，认为 GNSS定位质量差，则使用

Ty抗差因子抑制 GNSS观测误差的影响。阈值 的

计算式为

Ty = 3×

m∑
k=1

|Tk |

m
（16）

Tk式中： 为 k 时刻的平均绝对伪距残差值；m 为开

阔环境下收集的 GNSS数据总时长。 

2.2　基于新息和伪距残差的抗差因子使用策略

当 GNSS定位质量长时间较差时，不能简单判

定就采用抗差滤波。因为在长时间 GNSS定位质

量差时即使采用抗差滤波也仍可能会导致 GNSS/
IMU组合导航的定位误差累积 ，从而可能存在

IMU运动学推算定位误差会大于 GNSS定位误差

的情况。若此时继续采用抗差因子，则会影响定位

质量相对较好的 GNSS观测数据对 IMU运动学推

算位置的修正作用，从而产生比扩展卡尔曼滤波更

差的定位结果。

Bx
k = 1 Bx

k Bx
k = 1

γx
k

针对上述问题，本文提出了基于新息和伪距残

差的抗差因子使用策略来判断在长时间 GNSS定

位质量差时是否继续采用抗差因子。因为在各方

向上 IMU运动学推算定位误差大于 GNSS定位误

差的时间不同，所以需要分不同的方向进行判断。

即判断是否 ， 默认为 0， 的含义是判

定在 k 时刻 x 方向（东、北和天方向）上 GNSS的定

位误差小于 IMU推算的定位误差，故 x 方向不能继

续采用抗差因子，即让 x 方向上抗差因子 为 1，计
算式为

γx
k =


1

∣∣Ṽ x
k

∣∣ ⩽ c或Bx
k=1

c∣∣Ṽ x
k

∣∣ ∣∣Ṽ x
k

∣∣ > c且Bx
k=0

（17）

基于新息和伪距残差的抗差因子使用策略流

程如图 4所示，具体步骤如下。

Bx
k = 0 Bx

k−1 = 1

1） 判断是否 GNSS定位质量在近 t(单位：s，文
中取为 5 s)一直很差，导致近 t>(单位：s，下文同)都
是采用抗差滤波解算。若否，则直接结束，默认

；若是，则进一步判断是否 。

Bx
k−1 , 1 V x

k V x
k−i < 0 Tk < Tk Bx

k = 1
Bx

k = 0 V x
k

V x
k V x

k−i < 0

Tk

2） 若 且 和 ， 则 ；

否则，结束判断，默认 。 为 k 时刻 x 方向的

新息，即 GNSS观测值计算的 x 方向的位置与 IMU
运动学推算的 x 方向的位置之差。 表示

k 时刻 x 方向的新息与 k−i 时刻新息的正负符号都

相异， i=1,2,···,t。所以可推测 k 时刻与 k−i 时刻在

x 方向上 GNSS定位误差和 IMU推算定位误差的

大小关系发生了变化，但不能判定在 x 方向上 GNSS
的定位误差是从比 IMU推算的定位误差小变为

大，还是从大变为小。所以需要进一步判断， 表
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示 k−t 时刻至 k−1时刻平均绝对伪距残差的平均

值，其计算式为

Tk =

k−1∑
i=k−t

Ti

t
（18）

Tk < Tk

Tk

V x
k V x

k−i < 0

Bx
k = 1

表示 k 时刻平均绝对伪距残差值小于

前 t 内的平均绝对伪距残差值的平均值。因为通常

来说平均绝对伪距残差值 越小，GNSS定位质量

越好。所以判定 k 时刻 GNSS定位质量优于前 t 窗
口内 GNSS定位质量，又因为 ，所以判断

k 时刻在 x 方向上 GNSS的定位误差是从比 IMU推

算的定位误差大变为小，因此，x 方向上不能继续采

用抗差因子降低 GNSS观测值对最终定位结果的

贡献，即 。

Bx
k−1 = 1 V x

k V x
k−1 > 0 Bx

k = 1
Bx

k = 0 Bx
k−1 = 1

V x
k V x

k−1 > 0

Bx
k = 1

3） 若 且 ，则 ；否则，结束

判断，默认 。因为 表明 k−1时刻 x 方

向判定 GNSS的定位误差小于 IMU推算的定位误

差。且 表明 k 时刻 x 方向新息正负符号

与 k−1时刻相同，即判定 k 时刻 x 方向 GNSS的定

位误差仍小于 IMU推算的定位误差，所以 。 

3　实验结果及分析

Ty

为验证本文算法的有效性，进行了 2组实验。

在实验 1中，大约在 463 100～463 200 s的 GPS时之

间，约 100 s左右，GNSS定位质量持续较差（见图 2）；
而在实验 2采集数据的过程中，车辆在约 380 285 s
的 GPS时停顿了约 300 s的时间，从而使得 GNSS
定位质量持续较差的时间更长（见图 3）。实验设备

由惯导 STIM-300和 GNSS接收机 BDStar Navigation
C520-AT组成，其中惯导采样率为 125 Hz，GNSS接

收机采样率为 1 Hz。阈值 计算为 1.05 m。参考

轨迹是由高精度惯导 HGuide N580的数据经 Inertial

Explorer后处理得到。采用 4种方法进行松组合导

航解算：

1） 扩展卡尔曼滤波算法；

2） 抗差扩展卡尔曼滤波算法；

3） 采用基于伪距残差的 GNSS质量评估方法

判断采用的滤波类型（简称算法 1）；
4） 本文算法。 

3.1　实验 1
实验 1数据采集时间为 2021年 11月 5日，采

集时长为 1 324 s。参考行驶轨迹如图 5所示。由

于地图更新存在延迟，不能很好地反映实验场景的

真实情况，故展示了行驶轨迹部分场景如图 6所

示，可见数据采集地点为城市复杂环境，GNSS卫星

信号极易受到双边高楼和高架桥的遮挡。卫星数

目如图 7所示，只有 14 s不满足数据冗余的条件。

GPS/BDS三维定位误差与 PDOP和平均绝对伪距

残差值的关系如图 2所示，斯皮尔曼等级相关系数

如表 1所示，实验结果如图 8与图 9和表 4~表 6所示。
 
 

图例
起点
终点

600 m

图 5    实验 1中参考行驶轨迹

Fig. 5    Reference driving track in experiment 1
 

 
 

(a) 场景1 (b) 场景2

图 6    行驶轨迹部分场景

Fig. 6    Partial scene of driving track
 

在图 9中，纵轴表示在该 GPS时的 GPS/BDS
的三维定位误差。可见本文算法能在 GNSS定位

质量好时选择自适应滤波进行解算，而在 GNSS定

位质量差的时选择抗差滤波进行解算。由表 4可

知，在实验 1中，选择自适应滤波进行组合导航解

算的时长为 911 s，期间 GPS/BDS三维定位误差平

均值为 4.22 m，中位数为 3.88 m，都远低于选用抗差

 

开始
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连续t
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N

N

N
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k
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B
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图 4    基于新息和伪距残差的抗差因子使用策略

Fig. 4    Application strategy of robust factor based on innovation

and pseudorange residual
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滤波时的定位误差。

由图 8、表 5和表 6可知，抗差扩展卡尔曼滤波

算法在东和北方向比扩展卡尔曼滤波算法定位精

度更差。这是因为在长时间 GNSS观测误差出现

的前期，抗差扩展卡尔曼滤波算法能抑制 GNSS观

测误差的影响，但是随着长时间的累积，IMU运动

学推算值会受到 GNSS观测误差的污染，且 IMU推

算值误差本身就会随着时间进行累积。又当 GNSS
观测误差减小时，就容易导致 IMU运动学推算误

差超过 GNSS观测值的误差，且此时新息仍然会很

大，若继续采用抗差因子反而会降低 GNSS/IMU组

合导航的定位精度。由于车辆的运动特性，车辆位

置在东和北方向变化较大，而在天方向变化较小，

所以抗差扩展卡尔曼滤波在天方向精度总体有所

改善。

实验 1证明，本文算法具有最高的定位精度，

方法 2相对于扩展卡尔曼滤波算法在东、北、天、2D
和3D上分别提高了36.05%、22.71%、56.22%、30.82%
和 41.58% 的定位精度。而本文算法只比算法 1的

精度略高，这是因为在选择合适的滤波类型之后，

当 GNSS长时间定位质量差时，很少发生 IMU推算

的定位误差比 GNSS定位误差更大的情况，从而较

少采用到基于新息和伪距残差的抗差因子使用策

略来辅助判断东北天方向上抗差因子的使用。为

了验证本文算法相对于算法 1的优势，进行了第

2组实验，实验 2中 GNSS定位质量较差的持续时

间更长，从而更容易发生在 GNSS定位质量较差的

时候，IMU运动学推算的定位误差比 GNSS定位误

差更大的情况。 

 

表 4    实验 1 中本文算法滤波类型选择结果

Table 4    Selection results of the proposed algorithm filter

type in Experiment 1

滤波类型
采用该滤波的

总时长/s
GPS/BDS三维定位

误差平均值/m
GPS/BDS三维定位

误差中位数/m

自适应滤波 911 4.22 3.88

抗差滤波 399 23.26 11.36
 

表 5    实验 1 中各算法均方根误差
 

Table 5    Root mean square error of each

algorithm in experiment 1 m　

算法 东 北 天 2D 3D

扩展卡尔曼滤波算法 7.99 6.12 9.64 10.06 13.94

抗差扩展卡尔曼滤波算法 9.40 6.80 5.27 11.60 12.74

算法1 5.13 4.80 4.19 7.03 8.18

本文算法 5.11 4.73 4.22 6.96 8.14
 

表 6    实验 1 中各算法相对于扩展卡尔曼滤波提升率
 

Table 6    Improvement rate of each algorithm

relative to extended Kalman filter in

Experiment 1 %　

算法 东 北 天 2D 3D

抗差扩展卡尔曼滤波算法

卡尔曼滤波算法
−17.65 −11.11 45.33 −15.27 8.57

算法1 35.79 21.57 56.54 30.20 41.30

本文算法 36.05 22.71 56.22 30.82 41.58
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图 7    实验 1中卫星数目

Fig. 7    Number of satellites in experiment 1
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Fig. 8    Position errors of four algorithms in experiment 1
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Fig. 9    The proposed algorithm filter type selection results and

GPS/BDS 3D positioning errors in experiment 1
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3.2　实验 2
实验 2数据采集时间为 2021年 11月 11日，采

集时长为 1 131 s，参考行驶轨迹如图 10所示。卫

星数目如图 11所示，只有 1 s不满足数据冗余的条

件，GPS/BDS三维定位误差与 PDOP和平均绝对伪

距残差值的关系如图 3所示，斯皮尔曼等级相关系

数如表 2所示，实验结果如图 12、图 13和表 7~表 9
所示。
  

500 m

图 10    实验 2中参考行驶轨迹

Fig. 10    Reference driving track in experiment 2
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Fig. 11    Number of satellites in experiment 2
 

由图 13和表 7可知，本文算法能合理地选择滤

波类型进行 GNSS/IMU组合导航功能定位解算。

由图 12和表 8、表 9可知，本文算法仍具有最高的

精度。本文算法相对于扩展卡尔曼滤波算法在东、

北 、 天 、 2D和 3D上 分 别 提 高 了 9.88%、 2.71%、

36.09%、7.54% 和 27.95% 的定位精度。本文算法相

对于算法 1在天方向上均方根误差从 11.14 m减少

至 8.73 m（见表 8）。这是因为在 380 500历元左右

时，由于长时间 GNSS定位质量差，导致 IMU运动

学推算误差受到污染，此时虽然 GNSS定位质量较

差，但 IMU推算的定位误差比 GNSS定位误差更

大。而此时算法 1会继续使用抗差因子降低 GNSS
观测值对最终定位结果的贡献，从而导致算法 1比

扩展卡尔曼滤波算法的定位误差更大。而本文算 γx
k = 1

法采用基于新息和伪距残差的抗差因子使用策略

能判断 IMU推算的定位误差与 GNSS定位误差的

大小关系，从而及时地停止使用 x 方向的抗差因

子，即 ，从而让组合导航系统能及时得到定位

 

40

20

0

−20

东
/m

20

10

0

−20
−10

40

60

20

0

−20

北
/m

天
/m

GPS时/s

3
8
0
 4

0
0

3
8
0
 6

0
0

3
8
0
 8

0
0

3
8
1
 0

0
0

3
8
1
 2

0
0

3
8
1
 4

0
0

扩展卡尔曼滤波算法 抗差扩展卡尔曼滤波算法
算法1 本文算法

图 12    实验 2中 4种算法的定位误差

Fig. 12    Position errors of four algorithms in experiment 2
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Fig. 13    Selection results of the proposed algorithm filter type

and GPS/BDS 3D positioning errors in experiment 2
 

表 7    实验 2 中本文算法滤波类型选择结果

Table 7    The proposed algorithm filter type selection

results in experiment 2

滤波类型
采用该滤波的

总时长/s
GPS/BDS三维定位

误差平均值/m
GPS/BDS三维

定位误差中位数/m

自适应滤波 537 2.97 2.44

抗差滤波 593 17.82 11.36
 

表 8    实验 2 中各算法均方根误差
 

Table 8    Root mean square error of each

algorithm in experiment 2 m　

算法 东 北 天 2D 3D

扩展卡尔曼滤波算法 6.48 4.42 13.66 7.84 15.75

抗差扩展卡尔曼滤波算法 7.72 4.82 12.60 9.10 15.54

算法1 6.10 4.20 11.14 7.40 13.37

本文算法 5.84 4.30 8.73 7.25 11.35
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质量相对更好的 GNSS观测值的修正。通过实验

2，再一次验证了本文算法的最优性能，且进一步验

证了本文算法相对于算法 1的优势。 

4　结　论

1） 在城市环境中，伪距残差比 PDOP能更好地

反映出 GNSS的真实定位误差，伪距残差与 GNSS
定位误差具有中等甚至很强的正相关关系。

2） 利用基于伪距残差的 GNSS定位先验质量

评估算法能有效选择合适的滤波模型进行 GNSS/
IMU组合导航定位解算，从而合理地分配 GNSS观

测值和 IMU运动学推算值对定位结果的贡献。

3） 基于新息和伪距残差的抗差因子使用策略

能在 GNSS观测质量较差且 IMU运动学推算受到

污染时，自主判别 x 方向上 GNSS观测误差和 IMU
运动学推算误差的大小关系，从而能避免错误地使

用抗差因子，达到提高定位精度的效果。
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Robust adaptive position algorithm for GNSS/IMU based on
pseudorange residual and innovation

LIU Zhengwu，SUN Rui*，JIANG Lei

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

Abstract： Algorithms of  robust  filtering  and adaptive  filtering  are  commonly used to  improve the  positioning
accuracy  of  the  navigation  system  integrating  global  navigation  satellite  system  (GNSS)  and  inertial  measurement
units (IMU). However, the conditions applicable to robust filtering and adaptive filtering are different, and improper
use of the filter may reduce the positioning accuracy of the integrated system. To solve this problem, a robust adaptive
position algorithm for GNSS/IMU is proposed based on pseudorange residual and innovation. The positioning quality
of  GNSS  is  evaluated  based  on  pseudorange  residuals.  The  appropriate  filtering  algorithm  is  selected  to  solve  the
GNSS/IMU integrated navigation. Innovation and pseudorange residuals are then used to determine whether the IMU
kinematic  estimation  error  is  greater  than  the  GNSS  observation  error  in  long-time  low  quality  GNSS.  The  robust
factor is used based on the determined results. Experimental results show that the positioning accuracy of the proposed
algorithm is improved by 36.05%,  22.71%,  and 56.22%  in the east,  north and up directions,  respectively,  compared
with the results from the extended Kalman filter algorithm.

Keywords： pseudorange residual；innovation；robust filtering；adaptive filtering；GNSS/IMU integrated naviga-
tion
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基于均匀圆阵矢量传感器的 DOA和

极化参数联合估计

时春鹏1，何华锋1，*，何耀民1，李震1，闫少强2，张孝宇1
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摘　　　要：针对极化敏感阵列中非完备电磁矢量传感器多参数联合估计问题，提出一种基于

三维电磁矢量传感器平面圆阵模型的波达方向 (DOA) 和极化参数联合估计方法。利用阵列流型矩阵

的特性将四维谱函数进行解耦，严格证明 DOA 搜索与极化参数估计的不相关性，将四维谱搜索优

化为仅与 DOA 相关的二维谱搜索，提出 DOA 谱峰搜索二级比较策略，可使雷达自动识别谱峰坐

标，有效提高信号处理的实时性；提出一种基于精英反向学习和 Lévy 飞行的改进粒子群算法对极

化参数进行估计，提高极化参数的收敛性能。通过与同类算法进行仿真对比，结果表明：所提算法

在牺牲少量时间的条件下可提高估计精度。

关　键　词：参数估计；波达方向搜索策略；粒子群算法；精英反向学习；Lévy 飞行；极化敏

感阵列
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阵列信号处理是现代信号处理技术的重要组

成部分，在雷达、声呐、地震勘测等领域有良好的

应用前景和发展潜力。波达方向（direction of arrival,
DOA）估计是阵列信号处理的一个重要分支，通过

分布在不同空间位置的传感器阵列对来波信号进

行接收采样，进而通过特定算法估计 DOA。随着

电子对抗技术的发展，由于传统的标量传感器阵列

不能获得完备的电场和磁场信息，其已无法满足被

动测向系统的需要。

极化描述了电磁波矢量特性，是幅度、频率、

相位以外的重要参量，表征电场矢端在其传播界面

上的轨迹特性。充分利用电磁波的极化信息，有利

于提高阵列信号处理系统的分辨力和抗干扰能力，

从而在现代电子战中占据优势。因此，极化敏感阵

列（polarization sensitive array, PSA）受到了学者们的

广泛关注，以多重信号分类（multiple signal classifica-

tion, MUSIC）算法 [1-2] 和旋转不变性的信号参数估

计（estimation of signal parameters via rotational invariance
techniques, ESPRIT）算法[3-4] 为代表的空域参数估计

算法已成功应用于极化敏感阵列。PSA通常由全

电磁矢量传感器（six-component electromagnetic vector
sensor,  SEVS）组成 ，每个 SEVS包含中心共点的

3个正交电偶极子和 3个正交小磁环，可以获取入

射电磁波完备的六维信息 ，例如美国 Flame  and
Russell, Inc公司制作的 SuperCART电磁矢量传感

器。然而，SEVS阵元通道间较为显著的互耦效应

及昂贵的造价，限定了其在工程中的应用。因此，

非完备电磁矢量传感器（incomplete electromagnetic
vector sensor, IEVS）被广泛应用于阵列信号处理领

域，与 SEVS相比，IEVS利用更少的通道，在获得极

化信息的前提下显著降低了数据运算量[5-6]。

文献 [7-9]提出了极化 MUSIC算法，对传感器
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接收数据进行联合 DOA估计从而得到信号空域-
极化域四维参数，但由于该类算法采用四维搜索的

模式导致计算复杂度较高。文献 [10-11]研究了基

于 PSA的长矢量 （long  vector,  LV）接收数据模型

LV-MUSIC算法，在原有 MUSIC算法的谱函数中

加入极化信息，通过对空域-极化联合谱函数的四

维搜索估计参数，但该算法中的高维搜索运算量巨

大，导致谱搜索时间较长。李京书和陶建武[12] 提出

利用四元数的强正交约束性对 DOA和极化参数估

计的四元 MUSIC（quaternion  MUSIC,  Q-MUSIC）算
法，进而对数据模型进行降维处理，但四元数阵列

接收模型破坏了原有的信号矢量矩阵，仍需采用

LV数据模型对极化参数进行极化谱搜索。司伟建

等 [13] 提出基于平面圆阵的降维长矢量 MUSIC
（dimension-reduction long vector MUSIC, DL-MUSIC）
算法，通过天线接收电压矩阵和偏导数条件重构

DOA谱函数后直接计算极化参数，并在来波数大

于阵元数时仍可有效估计信号参数。Hu等[14] 提出

了一种新的阵列协方差矩阵更新方法，通过奇异值

分解重构噪声子空间，且能对相干信号实现较高精

度的估计。上述文献普遍是采用 DOA二维谱搜索

获得信号的空域估计参数后，在人为输入 DOA估

计值的前提下利用不同算法获取极化参数。若采

用人为识别的方法求取极化参数将会消耗大量时

间，不满足现代电子战中高速运载平台雷达对信号

处理实时性的要求。

智能优化算法由于具有解决非线性问题、全局

寻优等优点，已有相关文献将智能优化算法成功应

用于 DOA估计。黄志强等[15] 将遗传算法结合正交

变异算子和蜂王竞争机制引入圆阵的二维谱峰搜

索，提高了谱峰搜索的成功率。文献 [16-17]将蚁

群算法引入 MUSIC谱估计中，提高了谱函数全局

寻优的能力，简化了计算过程。栾鹏程和吴谟[18] 结

合遗传算法和免疫算法保持了在低信噪比和小快

拍数情况下的估计精度。然而，上述文献普遍未考

虑信号的极化参数估计。

鉴于此，本文首先建立均匀圆阵非完备电磁矢

量传感器阵列 （uniform circle  array  with  incomplete

electromagnetic  vector  sensor,  UCA-IEVS）接收信号

模型，通过分解四维谱函数中的 DOA参数与极化

参数，将四维谱搜索优化为仅与 DOA参数相关的

二维谱搜索；而后，给出 DOA参数搜索与极化参数

不相关的一致性证明。在估计 DOA参数时，本文

提出 DOA谱峰搜索二级比较策略，该策略能够使

雷达自动识别谱峰坐标并用于极化参数的估计；在

完成 DOA估计的基础上，将极化参数估计简化为

约束条件下的极化函数最优化问题，利用基于精英

反向学习和 Lévy飞行的改进粒子群算法分别对每

个信号的极化函数寻优得出极化参数，该算法相比

于传统的粒子群 （particle  swarm optimization,  PSO）

算法和鲸鱼算法（whale optimization algorithm, WOA）

具有更快的收敛速度；最后，通对比仿真实验，证明

本文算法有着较高的精度和较短的运算时间。 

1　UCA-IEVS 接收信号模型

假设 IEVS等角度均匀分布在高速运载平台雷

达上，每个 IEVS包含 3个相互正交的偶极子。圆

阵由 M 个阵元组成，半径为 R，接收信号为 K(K<M)
个互不相关的远场窄带完全极化平面波，第 k(1≤
k≤K)个 信 号 的 方 位 角 θk∈[0,2π]、 俯 仰 角 φk∈

[0,π/2]。入射波与圆阵中心点的示意图如图 1所

示，eθk、eφk 为所在平面的一对标准正交基，eθk 平行

于 xOy 面， eφk 在 OPP'平面内且与 erk 垂直， eθk、 eφk

和 erk 构成了右手直角坐标系。

 
 

z
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M
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图 1    入射波与圆阵中心的示意图

Fig. 1    Schematic diagram of incident wave and center of

circle array
 

以圆心 O 为参考点，令放置在 x 轴上的阵元为

第 1个阵元，第 m(1≤m≤M)个阵元位置坐标为 rm，

第 k 个入射信号的单位矢量为 rk，则阵列对第 k 个

信号的空域导向矢量为

as (θk,φk) =
[

e−jφ1 ,e−jφ2 , · · · ,e−jφm
]T

（1）

φmk第 m 个阵元对第 k 个信号空间相位延迟 表

示为

φmk =
2π
λk

rT
k rm （2）

式中：λk 为第 k 个信号的波长。对于完全极化波，

电场矢量 Ek 可利用 eθk 和 eφk 正交基表示为

Ek = cosγkeθk + sinγkejηk eφk （3）

式中：γk、ηk 被称为极化相位描述子，其正交分解示

意如图 2所示。
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eφk

vφk
Ek

γk
vθk eθk

图 2    电场的正交分解示意图

Fig. 2    Schematic diagram of orthogonal decomposition of

electric field
 

极化相位描述子中的极化幅角 γk∈(0,π/2)，极
化相位差 ηk∈[0,2π]，具有如下性质：

tanγk =

∣∣vφk

∣∣
|vθk |

（4）

ηk = arg(vφk)− arg(vθk) （5）

式中：vφk、vθk 分别为 Ek 在 eφk、eθk 上的投影。利用

坐标系转换关系 [19]，将式（3）中球面坐标系的 Ek 转

换到空间直角坐标系 Oxyz 得

Ek =
(
−sinθk cosγk + cosφk cosθk sinγkejηk

)
ex+(

cosθk cosγk + cosφk sinθk sinγkejηk
)

ey+(
−sinφk sinγkejηk

)
ez = −sinθk cosφk cosθk

cosθk cosφk sinθk

0− sinφk

ï cosγk

sinγkejηk

ò
（6）

式中：ex、ey、ez 表示空间直角坐标系 Oxyz 中 3个与

坐标轴平行的标准正交基。在平面圆阵中，每个阵

元包含相互正交的 3个电磁矢量传感器，即每个阵

元对第 k 个信号的极化域-空域导向矢量为

ap (θk,φk,γk,ηk) =−sinθk cosφk cosθk

cosθk cosφk sinθk

0− sinφk

ï cosγk

sinγkejηk

ò
（7）

k因此，阵列对第 个信号的接收导向矢量为

a (θk,φk,γk,ηk) = as (θk,φk)⊗ ap (θk,φk,γk,ηk) = e−jφk

...

e−jφks

⊗
Ñ−sinθk cosφk cosθk

cosθk cosφk sinθk

0− sinφk

ï cosγk

sinγkejηk

òé
（8）

⊗式 中 ： 表 示 克 罗 内 克 (Kronecker)积 。 利 用

Kronecker积的性质[20] 将式 (8)改写为

a(θk,φk,γk,ηk) = J(θk,φk)h(γk,ηk) （9）

J(θk,φk) h(γk,ηk)式中： 和 分别为

J(θk,φk)= as(θk,φk)⊗

 −sinθk cosφk cosθk

cosθk

0

cosφk sinθk

− sinφk

（10）

h (γk,ηk) =
ï

cosγk

sinγkejηk

ò
（11）

通过式 (8)～式 (11)推导，将 a(θk,φk,γk,ηk)分解

成仅包含空域参数的 J(θk,φk)和仅包含极化参数的

h(γk,ηk)这 2部分。因此，针对 K 个信号入射到 M 个

阵元的 3M×1维阵列接收数据矩阵可表示为

X(t) =
K∑

k=1

a(θk,φk,γk,ηk)sk(t)+N(t) =

K∑
k=1

J(θk,φk)h(γk,ηk)sk(t)+N(t) =

AS(t)+N(t)

（12）

式 中 ： A=[a(θ1,φ1,γ1,η1),a(θ2,φ2,γ2,η2),···,a(θK,φK,γK,  ηK)]

为 3M×K 维阵列流型矩阵 ； S(t)=[s1(t),s2(t),···,sk(t)]
T

为 K×1维入射信号矢量；N(t)=[n1
T(t),n2

T(t),···,nM
T(t)]T

为 3M×1维噪声矢量；本文中假设噪声为 0均值、σ2

方差的高斯白噪声。 

2　入射信号的 DOA 估计

阵列接收数据矩阵 X(t)的协方差矩阵为

RX = E[X(t)XH(t)] = ARS AH+RN （13）

R̂X

式中：RS 和 RN 分别为入射信号和噪声的协方差矩

阵；上标 H表示共轭转置。由于阵列只能接收有限

长度的信号数据，在实际被动测向系统中，通常利

用 RX 的最大似然估计 代替，根据最大似然理论得

R̂X =
1
L

L∑
t=1

X(t)XH(t) （14）

R̂X式中：L 为快拍采样数。对 进行特征值分解有

R̂X = UΣUH = USΣSUH
S +UNΣNUH

N （15）

式中 ：U=[U1,U2,···,U3M]为特征向量矩阵 ，对角阵

Σ=diag(λ1,λ2,···,λ3M)中的特征值与特征向量一一对

应；US 为 K 个大特征值所对应特征向量张成的信

号子空间；UN 为 3M−K 个小特征值所对应特征向量

张成的噪声子空间；ΣS、ΣN 为 US、UN 中特征向量对

应的特征值构成的对角阵；利用子空间的正交性构

造四维谱函数为

P =
1

aH(θ,φ,γ,η)UNUH
N a(θ,φ,γ,η)

（16）

当 (θ,φ,γ,η)为入射信号的真实参数 (θk,φk,γk,ηk)

时，由子空间原理得

aH(θk,φk,γk,ηk)UNUH
N a(θk,φk,γk,ηk) =

hH(γk,ηk)JH(θk,φk)UNUH
N J(θk,φk)h(γk,ηk) = 0

（17）

式中： (γk,ηk)为极化参数； (θk,φk)为 DOA参数。由
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UH
N

UH
N

于 UN 仅与噪声子空间有关，不包含任何 DOA或

极化参数 ，故 JH(θk,φk)UN J(θk,φk)仅包含信号的

DOA信息。

UH
N UH

N

UH
N

UH
N

由式 （9）可知 ，当 γk∈(0,π/2)时 ， h(γk,ηk)≠0，故

JH(θk,φk)UN J(θk,φk)和aH(θk,φk,γk,ηk)UN a(θk,φk,γk,ηk)

是完全等价的。下面给出 JH(θk,φk)UN J(θk,φk)=0
和 aH(θk,φk,γk,ηk)UN a(θk,φk,γk,ηk)=0 对 DOA谱峰搜

索的一致性证明。

1） 充分性。当 (θ,φ)为入射信号真实 DOA时，

上述两式同时成立。

UH
N

证明　当 (θ,φ)为入射信号真实 DOA时，根据

MUSIC算法子空间原理，a(θk,φk,γk,ηk)必在阵列协方

差矩阵的信号子空间中，此时 aH(θk,φk,γk,ηk)UNUN
H·

a(θk,φk,γk,ηk)=h
H(γk,ηk)J

H(θk,φk)UN J(θk,φk)h(γk,ηk)=0。
因 为 γk∈(0,π/2)， h(γk,ηk)≠0， 故 必 有 JH(θk,φk)UNUN

H·
J(θk,φk)=0 成立。证毕。

2） 必要性。当 JH(θk,φk)UNUN
HJ(θk,φk)=0 时，(θ,φ)

的取值与 aH(θk,φk,γk,ηk)UNUN
Ha(θk,φk,γk,ηk)=0 得出的

值一致。

证明　假设 (θ0,φ0)≠(θk,φk)，同时 JH(θ0,φ0)UNUN
H·

J(θ0,φ0)=0， 此 等 式 两 边 分 别 左 乘 hH(γ0,η0)和 右

乘 h(γ0,η0)得 hH(γ0,η0)J
H(θ0,φ0)UNUN

HJ(θ0,φ0)h(γ0,η0)=
aH(θ0,φ0,γ0,η0)UNUN

Ha(θ0,φ0,γ0,η0)=0， 根 据 MUSIC子

空间原理 ，只有在真实信号处 aH(θ,φ,γ,η)UNUN
H·

a(θ,φ,γ,η)才会为 0，故 a(θ0,φ0,γ0,η0)即为阵列对信号

的接收导向矢量 ，假设不成立 ，故 (θ0,φ0)=(θk,φk)。
证毕。

因此，利用 JH(θk,φk)UNUN
HJ(θk,φk)和 aH(θk,φk,γk,ηk)·

UNUN
Ha(θk,φk,γk,ηk)完全等价的性质，可基于式（17）

对二维参数 (θ,φ)进行搜索得到极大值，从而得到

入射信号的 DOA估计值。

f (θ,φ) = 1
det
∣∣JH(θ,φ)UNUH

N J(θ,φ)
∣∣ （18）

在实际被动测向系统中，接收到的信号个数

K 往往大于 1，因此，DOA的谱估计图往往呈现多

峰形式，并不能直接获取 K 个信号的谱峰坐标。若

采用人为输入谱峰坐标、再求取极化参数，该过程

将消耗大量时间，不满足信号处理实时性的要求。

因此，本文提出 DOA谱峰搜索二级比较策略，目的

是帮助雷达自动识别谱峰坐标，而后将其用于极化

参数的估计。本文二级比较策略由 1、2两级比较

器组成：第 1级比较器选取整个谱函数的全局最大

值，输出最大值对应坐标，而后将谱函数最大值置

于 0；第 2级比较器由迭代计数器、信号计数器和

比较器组成。假设谱峰搜索角度间隔为 n，二级比

较策略的步骤如下：

i l

f (θ,φ)

f (θ1,φ1)

(θ̂1, φ̂1) f (θ̂1, φ̂1) = 0

步骤 1　令迭代计数器 和目标信号计数器 的

初始值均为 1，选取谱函数 的全局最大值

，输出其对应的横纵坐标为信号的 DOA估

计 ，并令 ；

i = i+1 f (θ,φ)

f (θ̂i, φ̂i) = 0 l = l+1 (θ̂i, φ̂i)

步骤  2　令 ，若满足 小于周围相

邻 4个点的谱函数值，则判断该点所对应的谱函数

为谱峰， ， ，输出 ；

f (θ,φ)步骤  3　若不满足 小于周围相邻 4个点

的谱函数值，则判断该点不是谱峰，执行步骤 2；
l ⩾ K

(θ̂1, φ̂1) (θ̂2, φ̂2)

(θ̂K , φ̂K)

步骤 4　当 时，跳出第 2级比较器，结束循

环。最终得到 DOA的估计值 ,  ,···,

。

DOA谱峰搜索二级比较策略如图 3所示。
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图 3    DOA谱峰搜索二级比较策略

Fig. 3    Two level comparison strategy of DOA peak search
  

3　入射信号的极化参数估计

通过式（17）进行谱峰搜索后，可获取入射信号

的 DOA参数。为详细表述极化参数估计，将四维

联合谱函数重写为

P =
1

hH(γ,η)JH(θ,φ)UNUH
N J(θ,φ)h(γ,η)

（19）
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由于 K 个信号的 DOA参数已完成估计 ，当

(θk,φk,γ,η)取到信号极化参数的真实值 (θk,φk,γk,ηk)
时，联合谱函数值相比其他任意非入射信号极化参

数所对应的值更大。因此 ，当 (γ,η)≠(γk,ηk)时 ，第

k 个入射信号的极化函数为

Tk(γ,η) = hH(γ,η)JH(θk,φk)UNUH
N J(θk,φk)h(γ,η) >

hH(γk,ηk)JH(θk,φk)UNUH
N J(θk,φk)h(γk,ηk)

（20）

此时，极化参数的估计问题可转换为minTk(γ,η)

s.t γ ∈
(

0,
π

2

)
,η ∈ [0,2π]

（21）

(γ̂k, η̂k)

对于每一个确定的入射信号，当 (γ,η)遍历各自

的定义域后，极化函数 Tk(γ,η)的最优解即为信号极

化参数的估计 。

关于优化问题的求解，PSO算法是一种基于群

体和进化的智能优化算法。与传统优化算法相比，

PSO算法具有更快的计算速度和更好的全局搜索

能力。然而，传统的 PSO算法也存在一些问题，如

初始粒子分布较大的随机性容易导致早期局部收

敛和后期震荡、收敛速度不能满足复杂优化工程的

要求等。为有效解决这些问题，本文提出一种基于

精英反向学习和 Levy飞行的改进粒子群算法。精

英反向学习通过可行解中的精英个体构造其反向

种群，从当前和反向粒子种群构成的新种群中选择

最优个体作为新一代个体，进入下一次的迭代，可

有效增加粒子种群的多样性；Lévy飞行策略能够使

粒子在最优解附近进行小范围的搜索，显著提升了

搜索效率和收敛速度。 

3.1　传统 PSO 算法 

3.1.1　初始化粒子种群

在解空间中随机生成 N 个粒子：

xi j = Lb, j+ (Ub, j− Lb, j) · rand(0,1) （22）

式中：xij 表示 N 个粒子的初始位置，其中 i=1,2,···,N,
j=1,2,···,d, d 表示解空间的维数；Ub,j 和 Lb,j 分别为解

空间第 j 维取值范围的最小值和最大值。 

3.1.2　粒子的迭代

为实现全局搜索和局部搜索之间的平衡，文

献 [21]提出了带有惯性权重的粒子群算法，其速度

和位置的迭代过程表示为

vi j(t+1) = wvi j(t)+ c1r1(t)[pi j(t)− xi j(t)]+

c2r2(t)[pgi(t)− xi j(t)] （23）

xi j(t+1) = xi j(t)+ vi j(t+1) （24）

式中： |vij|∈[−vmax,vmax]为粒子的速度， vmax 为常数；

w 为惯性权重；c1、c2 为学习因子；r1、r2 为 0到 1之

间的随机数 ； pij 为第 i 个粒子的历史最优位置 ；

pgi 为整个粒子种群搜索到的最优位置；t 为当前迭

代次数。

为保证粒子在极值点附近拥有更为精确的搜

索性能，文献 [22]提出的动态惯性权重线性递减策

略被广大学者接受并认可，表达式为

w = wmax−
(wmax−wmin)t

Tmax
（25）

式中：wmax 为最大惯性权重；wmin 为最小惯性权重；

Tmax 为最大迭代次数。 

3.2　精英反向学习初始化粒子种群

在传统 PSO算法中，粒子的初始位置往往采用

随机生成的方式，由于最优解的位置未知，随机生成

的粒子可能不能覆盖最优解附近的空间导致收敛

速度较慢。本文利用精英反向学习对初始粒子种

群进行优化，精英反向学习粒子位置如式[23](26)所示：

xi j = rand(0,1) · (Lb, j+Ub, j)− xi j （26）

以式（19）的极化函数作为适应度函数，通过比

较初始化粒子种群和其反向学习粒子种群每个粒

子的适应度函数，筛选出 N 个适应度较优的粒子作

为算法的优化粒子种群[24]，即

xi j =

®
x̄i j T

(
x̄i j

)
< T

(
xi j

)
xi j T

(
x̄i j

)
⩾ T

(
xi j

) （27）
 

3.3　Lévy 飞行策略

Lévy飞行是服从 Lévy分布的随机搜索方法，

是一种短距离的搜索与偶尔较长距离相结合的行

走方式。本文将 Lévy飞行策略应用于 PSO算法，

可实现在最优解附近小范围搜索，提高了搜索效

率，大幅降低了陷入局部最优的概率。Lévy飞行的

位置更新表达式[25] 为

x(t+1) = x(t)+αL(β)x(t) （28）

x(t) α式中： 为第 t 代粒子种群的位置； 为步长缩放

因子；L 为优化步长系数，服从 Lévy飞行分布：

L～
βΓ(β) sin(πβ/2)

π
· 1

s1+β
s ⩾ s0 ⩾ 0 （29）

β Γ(β)式中： 为常数，通常取 1.5； 为伽马函数；s 表达

式为

s =
µ

|ν1/ β| µ ∼ N(0,σ2), ν ∼ N(0,1) （30）

σ2 =

ß
Γ(1+β)

βΓ((1+β)/2)
· sin(βπ/2)

2(β−1)/2

™
（31）

 

3.4　本文算法估计极化参数的步骤

将本文算法引入寻找极化函数 Tk(γ,η)全局最

优解的搜索过程，步骤如下：
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步骤  1　设定粒子规模 N，最大迭代次数 Tmax，

可行解维度 d，可行解边界 Lb、Ub，粒子最大速度

vmax，最大和最小惯性权重 wmax、wmin 等算法基本参数；

步骤 2　在可行解范围内随机生成 N 个初始化

粒子并计算每一个粒子的适应度值；

步骤  3　采用精英反向学习优化粒子种群，计

算优化后粒子种群的适应度值，筛选出 N 个适应度

较优的粒子作为算法的优化粒子种群，将适应度值

最优的粒子位置作为当前最优位置；

步骤 4　根据式（23）和式（24）对每个粒子的速

度和位置进行更新，并计算粒子的适应度值；

步骤 5　利用式（28）对当前最优位置进行 Lévy
飞行策略更新，计算粒子的适应度值；

步骤  6　比较 Lévy飞行策略优化前后粒子的

适应度值，保留适应度值较优的粒子位置；

步骤  7　若当前迭代次数小于最大迭代次数，

返回第 2步，否则结束算法，输出最优粒子位置以

及最优适应度值。 

4　仿真实验

本文的仿真实验均是在装有 Inter®  CoreTM
2Duo E8400@3.00 GHz 和 8.00 GB的RAM，MATALB
R2020a PC机上完成的。仿真采用 10个阵元组成

的极化平面圆阵，10阵元均匀地分布在同一圆周

上，圆阵半径 R 取入射信号的半波长，信号频率均

为 2 GHz，系统采样频率为 8 GHz，快拍采样数 Ls=
1 024。假设入射信号均为相互独立的远场窄带完

全极化波，信噪比 (signal-noise ratio, SNR)为 10 dB，
信源数 K=3，入射信号的参数设置为 (θ1,φ1,γ1,η1)=
(300°,10°,0°,80°)，(θ2,φ2,γ2,η2)=(70°,30°,40°,60°)，(θ3,φ3,
γ3,η3)= (120°,60°,75°,100°)。 

4.1　入射信号的 DOA 估计

设定谱搜索间隔 n=0.5°，图 4和图 5分别为在

极化参数未知的情况下本文算法的 DOA的谱估计

图及俯视图。

在图 4中，每个谱峰所对应的横纵坐标即为信

号的方位角与俯仰角，在信号极化参数未知的情况

下能够获得信号的 DOA参数。由图 4可知，本文

方法可清晰分辨出谱峰位置，且不存在“伪峰”。

进一步由图 5可知，除了信号真实 DOA附近有等

高线外，其余位置均未有等高线，说明谱峰仅在信

号真实 DOA附近形成，且在真实 DOA处形成的谱

峰较为尖锐。

(θ̂k, φ̂k)

在获得信号的 DOA谱估计图后，若采用传统

的人为输入 DOA估计 ，再将其用于极化参数

的估计，对于每个信号，此过程平均所需时间约为

3 s。采用谱峰搜索二级比较策略舍弃人为操作的

流程，雷达可自动识别 DOA估计图的所有极大值

并将其用于每个信号极化参数的估计，所需时间仅

为 3 ms左右。此外，由表 1可知，随着信源数 k 越

大其优越性体现的越为明显，极大地减少了算法运

行时间。
  

表 1    不同信源数下识别谱峰所需时间
 

Table 1    Time required to identify spectral peaks with

different numbers of sources s　

信源数
所需时间

人为输入 采用DOA二级比较策略

1 约3 2×10 −3

2 约6 7.4×10 −3

3 约9 7.6×10 −3

4 约12 8.2×10 −3

5 约15 18.4×10 −3

  

4.2　入射信号的极化参数估计

(θ̂k, φ̂k)在获取所有信号的 DOA估计 后，对每个

信号的极化参数进行估计。图 6为 3个信号的极

化函数三维空间图，为使三维图清晰可视，使 η 由

大到小排列。由图 5～图 7可知，Tk(γ,η)仅存在一

个局部最优点即全局最优点，可证明本文算法对极

化参数估计的可行性。

传统 PSO算法的实验条件设置如下：可行解维
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度 d=2，最大进化代数 Tmax=50，学习因子 c1、c2 均为

2，最大惯性权重 wmax=0.9，最小惯性权重 wmin=0.2，

粒子的最大速度 vmax=6。本文算法的基本参数与上

述相同，步长缩放因子 α=0.01。表 2为不同粒子数

N 对传统 PSO算法和本文算法收敛性能对比。其

中收敛性能指标包含算法的平均收敛代数为

Cinteration，算法的平均收敛时间为 Ctime，算法的平均最

优适应度值为 Cvalue。对于上述 3个信号极化函数

（见式（32）~式（34）），每个信号的极化函数做 100次

寻优实验。

Cinteration =
1

300

100∑
i=1

3∑
k=1

(Cinteration)ik （32）

Ctime =
1

300

100∑
k=1

3∑
k=1

(Ctime)ik （33）

Cvaule =
1

300

100∑
i=1

3∑
k=1

(Cvaule)ik （34）

式中：(Cinteration)ik 为第 i 次实验中第 k 个信号极化函

数的粒子收敛到最优值的迭代次数； (Ctime)ik 为第

i 次实验中第 k 个信号极化函数的粒子收敛到最优

值的迭代时间；(Cvaule)ik 为第 i 次实验中第 k 个信号

极化函数的粒子收敛到的最优适应度值。

从实验数据可以看出，在 N 相同的条件下，本

文算法的平均迭代时间比传统 PSO算法的平均迭

代时间略长，这是由于本文算法增加了粒子优化与

搜索策略，必然会导致时间的略微延长，但收敛

精度有所提高。当 N<20时，2种算法均未收敛到

最优值。当 N>20时 ， 2种算法的收敛精度趋于

一致但收敛时间会随着 N 的增大而延长。故当

N=20时，实验效果最佳 (表 2中数据加粗)，有利于

获得较好的收敛性能。
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Fig. 6    3D space map of Tk(γ,η)
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图 7    Tk(γ,η)的等高线俯视图及粒子的初始化分布 (N=20)

Fig. 7    Top view of Tk(γ,η) contour, and initial distribution of particles (N=20)

 

表 2    不同粒子数的 PSO 算法和本文算法收敛性能

Table 2    Convergence performance between PSO algorithm

and the proposed algorithm with different particle numbers

N
Cinteration Ctime/s Cvalue

PSO算法 本文算法 PSO算法 本文算法 PSO算法 本文算法

10 25.6 13.4 0.005 9 0.008 2 0.007 6 0.007 1

15 17.86 10.66 0.006 7 0.009 1 0.006 6 0.006 2

20 16.8 8.66 0.008 5 0.009 9 0.005 4 0.005 3

25 15.73 8.46 0.010 3 0.011 6 0.005 4 0.005 3

30 13.8 8.53 0.010 8 0.012 9 0.005 4 0.005 3
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图 7为每个信号极化函数的等高线俯视图及

N=20时 2种算法的初始化粒子分布图，由图可知，

本文算法的粒子比 PSO算法的粒子更接近真实值，

故本文算法的收敛性能更好。

为增加对比，将文献 [26]中的 WOA引入极化

参数的估计并与 PSO、本文算法进行对比。实验 (γ̂k, η̂k)

中，WOA的螺旋形状 b 取 1。图 8为 3种算法对

T1(γ,η)、T2(γ,η)和 T3(γ,η)的适应度进化曲线。由图

可知，本文算法的收敛速度最快，收敛代数最小，具

有明显的优势。适应度曲线最终收敛到 0附近，该

适应度值所对应的 (γk,ηk)即为信号的极化参数估计

值 。
 
 

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

迭代次数

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

迭代次数
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

迭代次数
(c) T

3
(γ,η)的适应度进化曲线(b) T

2
(γ,η)的适应度进化曲线(a) T

1
(γ,η)的适应度进化曲线

10−2

10−1

适
应

度
值

10−2

10−1
适

应
度

值

10−2

10−1

适
应

度
值

PSO算法
WOA

本文算法

PSO算法
WOA

本文算法

PSO算法
WOA

本文算法
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Fig. 8    Fitness evolution curve of Tk(γ,η)
 
 

4.3　信噪比对估计精度的影响

本文利用均方根误差 （root  mean  square  error,
RMSE）表征估计参数的精度，即

eRMSE(y) =

Ã
1

kQ

K∑
k=1

Q∑
i=1

(yik − ŷk)
2 （35）

式中：y 为 4个估计参数的任意一个；Q 为蒙特卡罗

实验次数。令 SNR以 2 dB为步长变化，且对于每个

信噪比点，Q=100，图 9～图 12分别为 DL-MUSIC
算法、Q-MUSIC算法和本文算法对信号的方位角

θ、俯仰角 φ、极化幅角 γ 和极化相位差 η 随着 SNR
从−4～10 dB的均方误差曲线。由图 9～图 12可

知，本文算法整体具有更小的均方误差。在高 SNR
条件下 ， 3种算法的均方误差相差较小 ，但在低

SNR条件下本文算法较其他 2种算法有着明显的

优势，估计精度更高。 

4.4　不同算法运算性能分析

在实际工程应用中，算法的运算时间是验证算

法能否成功应用的一项重要指标，因此，对 LV-

MUSIC算法、DL-MUSIC算法、Q-MUSIC算法和

本文算法的运算性能进行对比。在 MUSIC类算法
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图 9    方位角 θ 随 SNR的 RMSE

Fig. 9    RMSE of azimuth angle θ with respect to SNR
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图 10    俯仰角 φ 随 SNR的 RMSE

Fig. 10    RMSE of pitch angle φ with respect to SNR
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图 11    极化幅角 γ 随 SNR的 RMSE

Fig. 11    RMSE of polarization amplitude angle φ with

respect to SNR
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R̂X

中，运算性能主要包括运算量和运算时间。算法的

运算量主要与电磁矢量传感器维数 D、协方差矩阵

的运算量、 (θ,φ)搜索运算量、 (γ,η)搜索运算量

有关。除 LV-MUSIC算法外其余算法均是通过谱

搜索得到 (θ,φ)，通过不同算法求取 (γ,η)，因此 ，

(γ,η)运算量没有统一的标准来衡量，故增加极化参

数搜索时间对比。表 3为不同数据类型进行乘法

和加法产生的运算量。如 1个复数和 1个四元数

相乘定义为 8次乘法和 4次加法运算。此外，复数

取模定义为 2次乘法和 1次加法。

LV-MUSIC算法中 ，阵列接收数据矩阵 X为

6M×L 维，构造协方差矩阵 RX 需要进行 36M2×L 次

复数乘法，通过谱函数（见式（36））对四维参数每个

节点搜索需要进行 6M(6M−K)次复数乘法和 (6M−K)
次复数取模运算。∥∥aH(θ,φ,γ,η)UN

∥∥2
（36）

DL-MUSIC算法中 ，阵列接收数据矩阵 X为

2M×L 维，构造协方差矩阵 RX 需要进行 4M2×L 次复

数乘法，通过谱函数（见式（37））估计 DOA。

aH
s (θ,φ)UN1UH

N1 as(θ,φ)−
∣∣aH

s (θ,φ)UN1UH
N2 as(θ,φ)

∣∣2
aH

s (θ,φ)UN2UH
N2 as(θ,φ)

（37）

式中：UN1、UN2 平分了噪声子空间，每个搜索节点需

要进行 (2M+1)(2M−K)次复数乘法和 (2M−K)次复

数取模运算。

Q-MUSIC算法中 ，阵列接收数据矩阵 X为

2M×L 维，构造协方差四元数矩阵 RX 需要进行 4M2×L
次复数乘法，通过谱函数（见式（38））估计 DOA。∥∥qH(θ,φ)UN

∥∥2
（38）

式中：q为复数向量；UN 为四元数，每个搜索节点需要

进行2M(2M−K)次复数乘法和 (2M−K)次复数取模运算。

本文算法中 ，阵列接收数据矩阵 X为 3M×L
维，构造协方差矩阵 RX 需要进行 9M2×L 次复数乘

法，通过式（18）估计 DOA，每个节点搜索需要进行

3M(3M−K)次复数乘法和 (3M−K)次复数取模运算。

表 4为在谱搜索间隔 n=1°，M=10，k=3（其余参

数不变）情况下 4种算法的运算性能，由表可知，由

于本文算法仅在 DOA的参数估计中进行谱峰搜

索，较 LV-MUSIC算法的运行时间缩短了约 2.1×104

倍。本文算法搜索运算量较DL-MUSIC和Q-MUSIC
算法略大，这是由于传感器的维数不同。本文算法

总运行时间较 DL-MUSIC和 Q-MUSIC略长，这是

由于在极化参数的估计中引入了 PSO算法和粒子

优化策略，结合图 9～图 12可知，本文算法以牺牲

较短时间为代价的同时提升了一定的估计精度。
 
 

表 4    MUSIC 类算法运算性能

Table 4    Computational performance among 4 MUSIC-type algorithms

算法 D R̂X 运算量/次 (θ,φ)运算量/次 (γ,η)搜索时间/s 总运行时间/s

LV-MUSIC 6
1.474 6×107（乘法）

7.372 8×106（加法）

7.240 2×1012（乘法）

3.620 0×1012（加法）
46 047.9

DL-MUSIC 2
1.638 4×106（乘法）

8.192 0×105（加法）

4.736 9×107（乘法）

2.698 4×107（加法）
0.010 8   1.304 4

Q-MUSIC 2
1.638 4×106（乘法）

8.192 0×105（加法）

4.516 6×107（乘法）

2.225 8×107（加法）
0.160 4   1.562 7

本文算法 3
3.686 4×106（乘法）

1.843 2×106（加法）

1.067 2×108（乘法）

5.336 3×107（加法）
0.081 3   2.168 2

 
 

 

表 3    不同数据类型进行乘、加运算产生的运算量

Table 3    Amount of computation generated by multiplication

and addition of different data types

数据类型 运算类型
运算量/次

实数 复数 四元数

实数
相乘 1（乘法）

相加 1（加法）

复数
相乘 2（乘法）

4（乘法）

2（加法）

8（乘法）

4（加法）

相加 1（加法） 2（加法） 2（加法）

四元数
相乘

16次（乘法）

12次（加法）

相加 4（加法）
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图 12    极化相位差 η 随 SNR的 RMSE

Fig. 12    RMSE of polarization phase angle η with

respect to SNR
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5　结　论

1） 本文提出了一种基于均匀圆阵矢量传感器

的 DOA和极化参数的联合估计方法。对四维谱函

数降维，在极化参数未知的情况下优先进行 DOA
的估计，降低了搜索的难度。

2） 提出了 DOA谱峰搜索二级比较策略，能够

使雷达自动识别并存储谱峰坐标，将 DOA的估计

值用于极化参数的估计过程从秒级减少至毫秒级，

显著提高了雷达系统实时信号处理的能力。

3） 采用基于精英反向学习和 Lévy飞行策略的

改进 PSO算法对信号的极化参数进行估计，本文

算法相比 PSO算法和 WOA有着更好的收敛性能。

通过对比仿真可知，本文算法虽然在运行时间方面

较其他降维算法略长，但估计精度有所提高，仍能

够满足高速运载平台中雷达信号实时性的要求。
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Joint estimation of DOA and polarization parameters based on
uniform circle array with vector sensor

SHI Chunpeng1，HE Huafeng1，*，HE Yaomin1，LI Zhen1，YAN Shaoqiang2，ZHANG Xiaoyu1

(1.   College of Missile Engineering，Rocket Force University of Engineer，Xi’an 710025，China；

2.   College of Combat Support，Rocket Force University of Engineer，Xi’an 710025，China)

Abstract： To  address  the  problem  of  multi-parameter  joint  estimation  of  incomplete  electromagnetic  vector
sensors in the polarization sensitive array, a joint estimation method of Direction of Arrival (DOA) and polarization
parameters  is  proposed based on a  circle  array model  of  the  three-dimensional  electromagnetic  vector  sensor  plane.
Using the characteristics of the array flow pattern matrix, a four-dimensional spectral function is decoupled, and the
uncorrelation  between  DOA search  and  polarization  parameter  estimation  is  rigorously  proved.  A  four-dimensional
spectral  search  is  optimized  to  a  two-dimensional  spectral  search  only  related  to  DOA.  A  two-level  comparison
strategy of the DOA spectral peak search is proposed, which enables the radar to automatically identify the spectral
peak  coordinates  and  effectively  improve  the  real-time  performance  of  signal  processing.  The  improved  particle
swarm optimization algorithm based on elite reverse learning and Lévy flight is proposed to estimate the polarization
parameters,  which  improves  the  convergence  performance  of  polarization  parameters.  The  simulation  results  show
that the proposed algorithm improves the estimation accuracy at the expense of a small amount of time.

Keywords： parameter  estimation； direction  of  arrival  search  strategy； particle  swarm  optimization； elite
opposition-based learning；Lévy flight；polarization sensitive array
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航空发动机润滑系统故障知识图谱构建及应用

吴闯1，2，张亮1，唐希浪1，*，崔利杰1，谢小月1

(1.   空军工程大学 装备管理与无人机工程学院，西安 710051； 2.   解放军 95478部队，重庆 401329)

摘　　　要：由于航空发动机润滑系统结构功能复杂，基于现有的健康管理系统开展故障诊断

存在可解释性不足及高度依赖专家经验的问题，提出一套面向航空发动机润滑系统的故障知识图谱

构建方法。在结合专家知识设计润滑系统故障知识图谱本体概念的基础上，采用双向长短期记忆

(BiLSTM) 神经网络和条件随机场 (CRF) 等深度学习技术实现知识自主抽取，并基于余弦距离和

Jaccard 相关系数法进行多源异构故障知识的融合。同时，基于构建的润滑系统故障知识图谱，实现

润滑系统故障知识智能问答和故障归因分析应用。结果表明：知识图谱技术能够实现对润滑系统故

障先验知识利用及故障原因解释，在智能故障诊断领域具有良好应用前景。

关　键　词：航空发动机；润滑系统；知识图谱；深度学习；知识问答
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航空发动机润滑系统（简称润滑系统）承担着

为航空发动机主轴轴承、机匣、传动齿轮等核心机

械装置提供润滑及冷却滑油的功能，是航空发动机

安全可靠工作的重要保障。当前，通过现有健康管

理系统对润滑系统开展状态参数监控，能够检测部

分故障问题并提供维修建议[1]。但由于润滑系统结

构功能复杂，其故障诊断结果的可解释性不足，仍

高度依赖专家知识和经验，需要维修人员对大量以

文本形式存在的维护操作规程、事故处置预案、排

故手册等资料进行反复学习、记忆和查询。一方

面，这种故障分析处理方式效率较低，不仅容易产

生“错、忘、漏”，而且排故经验和能力难以实现共

享和传承，很难保证故障诊断的准确性和规范性；

另一方面，海量的故障先验知识却未得到有效管理

利用，造成数据资源浪费。因此，迫切需要一套可

解释的人工智能技术来提高润滑系统故障诊断效

率和故障知识管理水平。

知识图谱是近几年人工智能领域的研究热

点 [2]，可以自主构建海量的“知识”网络，具备更强

大的语义表达、知识存储和推理能力，是新时代知

识工程发展的典型代表技术，是从感知智能到认知

智能的基石，能够为人们提供一种快速便捷的知识

检索和推理方式，已经广泛应用于智能问答、推

荐、决策等场景[3]。

自 Google公司在 2012年提出知识图谱概念 [4]

至今，领域知识图谱的构建和应用越来越受到各行

各业的重视。在医疗诊断领域，侯梦薇等 [5] 对医学

领域知识图谱构建技术展开了深入剖析，指出了当

前医学知识图谱研究存在的问题与挑战。在电网

故障处理领域，王骏东等 [6] 提出了一种基于知识图

谱的配电网故障辅助决策方法，对知识图谱技术在

电网故障处理领域的应用进行了探索；Ou等 [7] 针

对电力终端信息和故障信息等构建知识图谱，初步

实现了电力无线专网故障诊断和决策制定。在自

然灾害防治领域，杜志强等 [8] 提出了自然灾害应急

知识图谱构建方法，实现了从多源数据到互联知识
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的转化；陶坤旺等 [9] 总结了面向一体化综合减灾的

知识图谱构建流程和关键技术，可以实现对不同用

户的信息智能推送。

上述研究充分显示知识图谱技术在行业领域

具有显著的应用价值，目前将知识图谱技术引入

航空领域的研究仍处于起步阶段 [10]。韩涛等 [11] 研

究了航空发动机故障领域文本中的实体自动抽取

方法，为知识图谱构建打下了一定基础；邱凌等 [12]

对比了航空制造知识图谱与通用知识图谱在构建

技术上的异同，提出了 3个可行的应用方向及解

决方案；聂同攀等 [13] 提出了面向飞机电源系统故

障诊断的知识图谱构建的关键技术，并开展智能

应用探索。上述研究为本文的知识图谱构建提供

了重要参考和依据。然而，目前的研究尚未系统

形成针对润滑系统故障诊断的知识图谱构建方法

和应用架构。因此，本文以航空维修保障需求为

牵引，采取知识驱动的故障诊断策略，提出一套面

向航空发动机润滑系统故障的知识图谱构建方

法，研究突破其中关键技术，并以某型国产航空发

动机近 5年的润滑系统故障报告为原始语料进行

实例验证。 

1　本文方法框架

知识图谱是一种用图模型来描述知识和客观

事物之间关联关系的技术手段，由节点和边组成[14]。

根据知识覆盖范围可分为通用知识图谱和领域知

识图谱。面向润滑系统故障诊断的知识图谱属于

领域知识图谱，知识结构具有复杂性、多样性、异

构性的特点，对知识时效性和深层次的推理需求较

高，其构建需要充分考虑故障诊断的业务逻辑和语

义模型。本文方法框架如图 1所示，包括基础数据

层、图谱构建层、知识推理层和图谱应用层，其中，

BiLSTM为 双 向 长 短 期 记 忆 (bi-directional  long
short-term  memory)， BERT(bidirection  encoder
representations  from  transformers)模型是一种基于

Transformer架构的双向语言模型。
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图 1    本文方法框架

Fig. 1    Framework of proposed method
 

其中，基础数据层主要包含润滑系统故障知识

的数据来源，以及各类结构化和非/半结构化的故障

知识，作为润滑系统故障实体和关系抽取的基础语

料。图谱构建层是通过人工和机器学习相结合的
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方式从润滑系统故障文本中抽取故障知识，并进行

多源异构知识的融合，最终以三元组的结构化形式

储存在图数据库中。知识推理层是在构建的知识

图谱基础上，结合润滑系统故障诊断的业务场景、

维修经验和操作规则进行知识的逻辑关联挖掘，以

信息特征提取、相似度匹配、数据统计挖掘等方法

分析计算。图谱应用层是基于润滑系统故障诊断

应用需求与场景，实现功能模块到智能应用的转

变，在精细化场景中实现润滑系统故障知识的应用

探索。 

2　关键技术
 

2.1　知识本体构建

知识本体是指与润滑系统故障知识内涵相关

的一组概念化的规范 [15]。知识图谱的模式层常通

过本体库进行管理，本体决定了知识图谱中的概念

节点和关联关系，是构建知识图谱的重要依据，相

当于知识库中的模具[16]。

常用的本体构建方法有骨架法、七步法等，本

文采用成熟度较高的七步法构建知识本体模型 [17]。

其具体过程主要包括：①在故障知识本体构建之

前，与领域内专家和发动机保障人员共同探讨发动

机故障诊断的业务需求，明确构建本体的应用目

的；②查看其他领域（如医疗诊断、电网故障处理

等）是否有可复用的本体；③构建润滑系统故障领

域的概念体系，定义故障知识的核心概念；④借鉴

航空领域相关的国家标准、国家军用标准及行业标

准等对专业术语的定义，对故障相关概念进行规范

化处理；⑤定义相关概念的属性及取值范围；⑥收

集领域专家、基层保障人员对故障知识本体的评价

和改进意见；⑦回到第③步，对故障知识模型进行

改进和优化。通过多次迭代，最终构建一个具有实

用性、共通性的故障知识本体模型，如图 2所示。

同时对关系设定了相应的定义域和值域，定义

域和值域的意义在于约束头尾实体，比如对于“失

效原因”这个关系来说，其头实体只能是“故障模

式”，尾实体则只能是“故障原因”。如果仅有头实

体而没有尾实体，则其关系不成立，反之亦然。 

2.2　知识抽取

知识抽取是知识图谱构建过程中最核心的技

术[18]，主要包括实体识别和关系抽取。 

2.2.1　实体识别

润滑系统故障知识文本是大量实体的有机组

合，实体识别任务就是将文本中的具体实体按照

2.1节定义的本体类型进行识别和标注。润滑系统

故障实体识别是知识抽取模型的基础，实体识别的

具体效果将对知识图谱的构建质量起到至关重要

的作用。

对于结构化的润滑系统故障实体，如维修保障

支持系统数据表中单元构型，可以基于数据表将关

系型数据直接转换为“实体-关系-实体/属性”的三

元组。在对非/半结构化的润滑系统故障文本进行

实体识别时，本文采用一种基于 BiLSTM神经网络

和 条 件 随 机 场 （conditional  random  field， CRF）
的识别方法 [19]，同时通过加入 BERT预训练模型 [20]

来实现实体识别任务，润滑系统故障实体识别模型

如图 3所示，其中，B(begin)表示开始  ，C(check)表
示检查 ，E(end)表示结束 ，U(unit)表示组成单元 ，

I(inside)表示内部，F(fault)表示故障，S(single)表示

单独实体，O(outside)表示实体外部。
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图 3    润滑系统故障实体识别模型

Fig. 3    Model of lubrication system fault entity recognition
 

BERT模型充分考虑字符之间、词语之间及句

子之间的关系特征，将原始的润滑系统故障文本转

换为向量表示，便于后续 BiLSTM进行上下文特征

学习。BiLSTM网络层用于自动提取句子的语义特

征，将文本中前后向的隐态结果进行结合，能够更
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好地获取较长距离的双向语义依赖关系，可以有效

解决润滑系统故障文本中实体距离较远的依赖问

题。CRF推理层是一种条件概率分布模型，用于解

决润滑系统故障文本序列化标注问题，将 BiLSTM
网络层的输出传递给 CRF作为输入，选择出最大似

然概率的标注序列，为最后生成的预测标签添加

约束。

在训练模型前需要标注一定数量的文本对模

型进行训练，标注方法采用的是 BIOES（begin-inside-
outside-end-single）序列标注法[21]，按 8∶1∶1的比例[18]

划分标注语料为训练集、验证集和测试集，图 4为

润滑系统故障语料实体标注的一个示例。期间不

断调整模型参数，确定模型最优性能，通过对训练

集上的数据进行参数训练，得到最优参数：词向量

维度为 300，Dropout值为 0.5，一次网络嵌入的数据

大小（batch-size）值为 16，代数（epoch）为 50，学习率

为 0.001，优化算法使用 Adam。
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图 4    实体标注示例

Fig. 4    Entity tagging example
 

例如，“裂纹”实体类型为故障模式 (failure mode,
FM)，相应的其第一个字符“裂”对应的标签为“B-
FM”，其最后一个字符“纹”对应的标签为“E-FM”。 

2.2.2　关系抽取

润滑系统故障相关知识文本中的实体之间存

在着一定的关联关系，如何从非结构化润滑系统故

障知识文本中抽取其蕴含的关系是知识抽取的难

点。基于深度学习的关系抽取方法在提高关系分

类效率和关系抽取准确率方面具有很大优势 [22]，因

此，本文采用基于自注意力机制的 BiLSTM神经网

络模型来实现关系抽取，如图 5所示，其中，H=(h1,
h2,···, hn)

T 为特征矩阵，en 为嵌入层的向量，wn 为输

入的文字。

嵌入层用于对输入的润滑系统故障语句进行

向量化表示，得到语句的输入特征向量。BiLSTM
层利用双向神经网络模型，从输入特征向量中学习

故障文本句子中上下文信息和浅层语义特征，得到

更高级别的词向量特征。自注意力层则利用自注

意力机制，计算每一个单词的权重，从句子向量中

学习文本语句的深层次全局语义特征，得到句子的

全局特征向量结果，该结果能够反映 2个词语在句

子中的关系。输出层则用于拼接全局特征向量和

局部特征向量，计算得到实体之间的关系向量。

基于自注意力机制的关系抽取模型中，自注意

力权重向量 a的计算和实体关系概率分布 p的计

算是实现关系抽取的关键，其计算式为

a = softmax
(
vatt · [tanh(H)]T

)
（1）

p= softmax
(
W · [tanh(a ·H)]T+ bT

)
（2）

H = (h1,h2, · · · ,hn)T （3）

vatt 2u u

H

n×2u W

c×2u c

c = 12 b n

tanh(·) softmax(·)

式中： 为维度为 的权重向量， 为 BiLSTM隐藏

层的大小； 为经过 BiLSTM编码后得到的特征矩

阵，维度为 ； 为表示词语重要性的权重矩

阵，维度为 ， 为需要输出的关系类型数，根据

2.1节定义的关系类型 ； 为维度为 的偏置参

数向量。 为双曲正切激活函数， 为

归一化指数函数，其表达式分别为

tanh(x) =
ex − e−x

ex + e−x
（4）

softmax
(

fy

)
=

exp
(

fy

)
c∑

c=1

exp( fc)

（5）

 

2.3　知识融合

按照 2.2节所述，从非结构化的润滑系统故障

知识文本中抽取的知识可能存在大量模糊、重复的

数据，知识融合的目的就是将其进行有效融合统

一，提高知识图谱数据库的知识质量 [23]。知识融合

任务主要包括实体消歧和共指消解[24]。

实体消歧技术用于处理同名实体指代不同客

观事物的问题，例如，“油滤”在有些文本中描述的

是“滑油系统的油滤”，有的则描述的是“燃油系统

的油滤”，因此，需要联系上下文的语义，明确同名

实体的正确含义。共指消解技术则用于处理多种

表达方式对应同一实体对象的问题 ，例如 ，“发

附”、“发动机附件机匣”、 “附件机匣”均对应的

是“发动机附件机匣”这一个单元实体，尤其是人

工撰写的故障报告、排故经验等，用语不规范的现
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象比较普遍，因此，需要统一规范的实体名称。本

文采用余弦距离和 Jaccard相关系数相结合的方式

计算润滑系统故障实体之间的相似度，通过设定阀

值的方式判断待对齐实体是否匹配，实现知识融

合。其对应计算式为

Dcos (s1, s2) =
|A (s1)∩A (s2)|√
|A (s1)| |A (s2)|

（6）

DJaccard (s1, s2) =
|A (s1)∩A (s2)|
|A (s1)∪A (s2)| （7）

s1 s2 A (s)

s D

式中： 和 分别为 2个润滑系统故障实体； 为

实体 的属性字符串。 值越大，就代表两者的语

义相似度就越高，表 1列出了一些实际的润滑系统

故障知识表述。从计算结果可知，对于“油液分

析”和“油液化验”2个不同表述的实体，其 Jaccard
相似度为 0.33，基于余弦距离的相似度达到 0.50，
实际上两者为同一概念，应融合为同一实体。因

此，可以通过设定相似度阀值，结合 Jaccard相关系

数和余弦距离来综合判断是否融合为同一实体。
  

表 1    实体相似度计算实例

Table 1    Examples of entity similarity computation

实体1 实体2 Dcosine DJaccard

附件机匣 发附机匣 0.75 0.6
油液分析 油液化验 0.50 0.33

振动值超标 振动值异常 0.60 0.42
滑油泵组 滑油泵 0.87 0.75

滑油压力大 滑油压差大 0.80 0.66
金属屑信号器 金属末信号器 0.83 0.71

  

2.4　知识存储

通过知识抽取和知识融合等流程，已将多源异

构的润滑系统故障数据转换为结构化的知识，知识

存储则需要将各类知识以“实体-关系-实体 /属性”

的三元组形式储存起来，用于支持大规模图数据的

有效管理和计算。

针对润滑系统故障知识结构明确、实体之间关

系丰富的特点，本文采用 ArangoDB图数据库作为

存储系统，可以从多个维度展示润滑系统故障知识

图谱。ArangoDB是一个开源的分布式原生多模型

图数据库，兼容图（graph）、文档（docdument）和键 /
值对 （key/value）3种数据模型 ，可以采用统一的

ArangoDB查询语言（ArangoDB query language, AQL）
查询多种数据模型，并允许在单词查询中混合使用

多种模型。与其他图数据库相比，在速度和性能方

面都具有极大优势，能够满足高性能领域需求，适

用于搭建高性能的应用程序。 

2.5　基于知识图谱的智能应用 

2.5.1　基于知识图谱的智能问答

基于知识图谱的问答系统 （knowledge  graph

based question answering，KBQA）是通过对用户输入

的问题进行语义解析和意图识别，将其转化为电脑

查询语言，在构建的知识图谱中寻求答案的一种问

答机制[18]。KBQA架构包括问题分类、知识检索和

答案生成等技术，其中，问题分类是实现 KBQA的

关键，问题分类的核心任务是识别用户所提问题的

意图，为构建答案生成策略提供有用的信息。

朴素贝叶斯分类器是一种基于概率统计的分

类模型，目前被广泛应用于电网、医疗、地铁等行

业智能问答技术的问题分类中 [25]。通过对用户的

问题分词提取特征词，从而实现问题分类，对应到

相应的问答模板中。本文采用这一分类方法通过

Jieba分词后的问题特征词及自定义的问题类别作

为训练样本构建分类模型，实现对问题的意图识

别，以便将所得到的分类结果对应到相应的问答模

板中。具体地，令 x=[x1, x2, ···, xn]表示问题分词后

的 n 个特征词向量，C={C1,C2, ···, Cm}表示自定义的

m 个类别。在每个类下特征词变量之间相互独立

的假设下，根据最大后验概率，朴素贝叶斯分类将

选择使后验概率最大的类作为对未知问题特征词

向量 x的类标签，即

C (x) = argmax
c j∈C

P
(
c j

) n∏
i=1

P
(

xi

∣∣c j

)
（8）

式中：P(cj)为类别 cj 的先验概率，可以通过样本中

cj 类出现的频率来计算；P(xi|cj)为在 cj 类中 xi 发生

的概率，j=1, 2, ···, m。

关于 P(xi|cj)的计算，一般采用词频来计算，即

P
(

xi|c j

)
=

Nxi ,c j

Nc j

（9）

Nxi ,c j x j c j Nc j c j式中： 为 在 类的词频数； 为 类所有词的

词频数。

可知，式 (9)的分子部分对整个计算结果影响

很大。同时，在进行分类时发现一些核心词，这些

核心词是一种特殊的关键词，其往往对某些分类具

有代表性，出现次数可能不多，但是对问题分类影

响很大。如果对于核心词 xi, 在计算 P（xi|cj）时仍采

用式（9）的话就会造成模型分类精度不高的结果。

为解决这一问题，需要修正这一计算式来提高核心

词的影响力。本文采用加权的方法对其进行了修

正，修正的计算式为

P*
(

xi|c j

)
=


kNxi ,c j

Nc j

xi ∈ c j

Nxi ,c j

Nc j

xi < c j

（10）

式中：k 为核心词影响问题分类的重要度，k>1。关

于问题类别核心词可以采用类别信息关键词和专

家经验的方式来选择。表 2为本文针对不同问题

的类型所选择的一些特征核心词。 
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2.5.2　基于知识图谱的故障归因分析

润滑系统部件数量繁多且关系密切，一个插头

未拧紧都有可能产生“蝴蝶效应”，导致重大安全

事故发生，因此，查找故障根因对于润滑系统故障

诊断工作至关重要。基于知识图谱的故障归因分

析可以依据图谱中失效原因关系快速推理出可能

的故障原因，为维修人员提供排故辅助。

Mc(i, j)

故障归因分析其实是知识问答的应用之一，属

于寻求原因类问题的答案，其更关注于对知识图谱

中故障原因关系的（一/多）跳链条查询，以便于深层

次地挖掘故障发生的根本原因。使用如图 6所示

的故障现象 A 的故障根因挖掘为例，来介绍实现根

因分析的关键技术，其中， 表示第 i 层故障原

因集合中的第 j 个故障原因。基于马尔可夫过程的

思想，假设某一故障原因的发生仅和与其有因果关

系的故障原因有关。因此，对于某一故障原因 Mi，

如果存在导致其发生的故障原因 Mj，于是可以基

于 Mi 推算出 Mj 发生的概率，即

P
(

M j |Mi

)
=

nMi M j

nMi

（11）

nMi

nMi M j

式中： 为故障原因 Mi 在历史故障数据中出现的

频数，可以通过图谱中关系节点的属性（次数）来统

计； 为故障原因 Mj 导致 Mi 发生的次数统计。

因此，可以通过上述这一原理对于图 6中所显

Mci

Mci+1

Mci+1 Mci

Mci

Mc(i, j)

示的各层故障原因发生的概率进行分析。例如，通

过第 i 层故障原因集合 中的故障原因就可以推

测出第 i+1层故障原因集合 中的故障原因发生

的概率 P( | )。于是，故障现象 A 经由知识图

谱中故障原因的单跳链条查询得到顶层故障原因

，然后通过链式法则得到故障现象 A 下某故障

根因 发生的概率为

P (Mc (i, j) |A) = P (Mc (i, j) |Mc (i−1,k))×
P (Mc (i−1,k) |Mc (i−2,r))× · · ·×P (Mc (1,h) |A)

（12）

Mc Mc

Mc

式中： (i−1,k)为故障原因 (i,j)的上一层原因集

合中对应的故障原因，其他故障原因以此类推。基

于式 (12)，计算故障现象 A 发生时，是由故障根因

(3,1)导致的概率为

P (Mc (3,1) |A) = P (Mc (3,1) |Mc (2,2))×
P (Mc (2,2) |Mc (1,2))×P (Mc (1,2) |A)

（13）

通过采取式 (12)计算方法，可以计算出导致某

一故障现象的每个根因的概率，以便于对这一故障

现象有一更清晰的认识。此外，还根据故障根因的

概率值大小制定排故的优先顺序。 

3　润滑系统故障知识图谱构建实例

及应用
 

3.1　润滑系统故障数据介绍

本文以某型国产航空发动机润滑系统排故手

册、近 5年故障报告和维修管理软件中的构型数据

为基础语料，利用本文方法构建润滑系统故障知识

图谱，所有数据均已做脱密处理。表 3为其中典型

的非结构化语料示例。简要情况包含该故障报告

的故障时间、故障单位、故障模式和故障影响；排

查情况包含排查方法和故障原因；装备情况包含单

元的基本信息、属性；维修情况包含该故障模式相

应的维修措施。

 

表 2    特征核心词

Table 2    Extraordinary key-word

问题分类 特征核心词

原因类 起因、导致、条件、故障树

事实类 组成、连接、是什么、系统、属性

统计类 有多少、集合、统计、总计

解决方案类 怎么办、处置、拆装、监控

预防措施类 提前、应急、保养、预先

 

表 3    润滑系统故障报告语料示例

Table 3    Corpus example of lubrication system failure report

情况 语料

简要情况

2022年X月X日，XX单位在执行飞行任务时，空中报发动

机“滑油金属含量超标”告警，飞行任务停止，飞行员降

低发动机转速后安全着陆。

排查情况

①着陆后，进行发动机滑油光谱分析，发现铁元素浓度值

超标；②进一步孔探该发附件机匣内齿轮齿面异常磨损；

③检查上次柔轴安装记录发现安装尺寸不够标准。

装备情况

发动机：型号XX；号码XXX；规定寿命XX；总使用时间

XX小时XX分；制造厂XXX。

附件机匣：型号XX；号码XXX；规定寿命XX；总使用时间

XX小时XX分；制造厂XXX。

维修措施
①更换附件机匣；②故障的附件机匣返厂检查修理；③更

换机匣后，清洗润滑系统，更换滑油3次。

 

A 故障现象

第1层M
c

1

第2层M
c

2

第3层M
c

3

Mc(1, 1) Mc(1, 2) Mc(1, 3)

Mc(2, 1) Mc(2, 2)

Mc(3, 1) Mc(3, 2)

Mc(1, 3)

Mc(1, 4)

图 6    故障根因挖掘

Fig. 6    Root cause of fault
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对润滑系统故障报告中的数据进行预处理。

将 2个实体单独整理成一个独立的语句，具体如下。

故障案例“2022年 X月 X日…安全着陆”关联

的故障模式为滑油金属含量超标告警。

故障案例“2022年 X月 X日…安全着陆”的故

障时间是 2022年 X月 X日。

故障案例“2022年 X月 X日…安全着陆”的故

障单位是 XX单位。

滑油金属含量超标告警的原因是铁元素浓度

值超标；铁元素浓度值超标是附件机匣齿面异常磨

损引起；附件机匣齿面异常磨损是柔轴安装尺寸不

标准引起。

附件机匣齿面异常磨损的维修措施是更换附

件机匣，清洗更换滑油。

装备情况可作为故障单元属性进行抽取。 

3.2　知识抽取结果

在利用模型抽取知识前，需要标注一定的数据

训练模型，部分故障文本标注可视化效果如图 7所示。
 
 

故障模式 故障原因

故障案例 故障单位

故障原因 故障原因

故障原因 故障原因

故障原因 维修措施

失效原因

发生单位

引起

引起

采取

X X XX

图 7    故障文本标注可视化

Fig. 7    Visualization of failure text annotation
 

本文共选取 600篇文档进行人工标注，对于实

体识别和关系抽取模型均按照 8∶1∶1的比例 [18] 划

分标注语料为训练集、验证集和测试集。抽取结果

准确性的评价，则采用 F1 分数进行评估，其计算

式为

F1 =
2PR
P+R

（14）

式中：P 为精确度，表示识别正确的实体数和识别

实体数之比；R 为召回率，表示识别正确实体数和

总实体数之比。图 8为本文所建立的知识抽取模

型的整体评估结果，F1 值大于 80%，基本满足领域

实体识别的一致性要求 [26]，可用于润滑系统故障文

本的知识抽取任务。

利用本文构建的知识抽取模型共抽取故障模

式、故障原因、部件、维修措施等润滑系统故障实

体 1 712个（见表 4），抽取其对应的失效原因、组

成、发现等关系 2 654条（见表 5）。

  
表 4    润滑系统故障知识图谱实体数量

 
Table 4    Entity statistic numbers of lubrication

system fault knowledge graph 个　

故障模式 故障原因 排查方法 维修措施 预防措施 系统

295 331 240 149 93 3

故障案例 故障影响 故障时间 故障单位 故障单元

262 7 169 20 143

  
表 5    润滑系统故障知识图谱关系

 
Table 5    Relationship statistics of lubrication

system fault knowledge graph 条　

失效原因 发生时间 采取 引起 预防 造成

459 225 212 253 15 214

发生单位 组成 发现 关联 检查 发生

222 198 257 188 116 395
 

3.3　知识图谱构建结果

把故障文本中的实体作为知识图谱的节点，实

体之间的关联关系作为连接图谱节点的边，存储在

ArangoDB图数据库中，构成润滑系统故障知识图

谱。图 9为部分润滑系统故障知识图谱。由图可

知，以润滑系统为中心点，展示了润滑系统组成结

构下的各子部件，以及与其相关联的故障模式、失

效原因等信息。通过“发生”、“失效原因”等关系

将故障模式和部件连接、将故障模式和故障原因连

接，构建了润滑系统不同实体间的相关关系，将整

个系统的故障知识连接起来，形成一个较为完整的

润滑系统知识体系，为知识图谱应用中知识查询和

调用提供可靠的数据支撑。 

3.4　基于润滑系统故障知识图谱的智能应用 

3.4.1　知识智能问答

润滑系统故障知识图谱通过构建润滑系统故

障模式、故障原因、排查方法、维修措施等信息之

间的全方位关联，借助知识图谱强大的语义网络，

能够智能理解维修人员输入的自然语言问题，并返

回正确答案，如图 10所示。

在“知识问答”应用模块中查询滑油泵组的故

障模式，依据故障单元−滑油泵组和故障模式之

 

F1值召回率精准度

实体字段评估结果

整体评估结果

84% 85% 84%

图 8    抽取模型整体评估

Fig. 8    General comment of extraction model
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间的关系，与知识图谱的图数据相匹配，以自然语

言的形式返回滑油泵组的 5种故障模式，并且可以

深度溯源与答案有关的案例文件，为答案结果提供

可解释性。系统还可以依据实体的相似度进行相

关问题推荐，全方位追求答案的完整性。

同时，润滑系统故障知识图谱可以实现故障知

识更新功能。当上传新的故障文本后，可以深度挖

掘出新故障模式、新原因、新的处置方式和预防措

施，从而更新润滑系统故障知识图谱，为其他单位

故障诊断和处置提供借鉴，实现故障知识的可靠管

理和传承积淀。 

3.4.2　故障归因分析

故障归因分析可以根据故障发生时间统计相

应故障案例中故障原因的频数，并结合故障影响级

别对可能的故障原因进行排序，向用户推荐，如图 11
所示，输入“滑油中金属含量超标”故障描述后，可

以通过故障原因解析，结合故障案例中故障原因发

生的频数统计，计算出 5种第 1层故障原因的概率

值，并进行排序。通过现场排查，补充故障失效信

息，进而提高“柔轴安装尺寸不标准”这个故障根

因的概率，并可以用图谱可视化形式展示，向用户

反馈最优的排故顺序。 

 

图 9    润滑系统故障知识图谱可视化

Fig. 9    Visualization of lubrication system fault knowledge graph
 

图 10    基于润滑系统故障知识图谱的知识问答

Fig. 10    Knowledge Q&A based on lubrication system fault knowledge graph
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4　结　论

1) 基于 BERT+BiLSTM+CRF的实体识别模型

和自注意力机制的关系抽取模型，能够实现对润滑

系统故障文本的自主化知识抽取。

2) 利用本文提出的框架和技术，构建了一定数

据规模的润滑系统故障知识图谱，可以为智能问

答、归因分析等应用提供知识支撑，一定程度上为

故障诊断提供了可解释性依据。

3) 应用润滑系统故障知识图谱实现了非结构

化故障知识的结构化存储，可以有效整合领域知

识、汇聚专家经验，有利于提高历史故障知识利用

率和故障诊断效率，降低对技术骨干经验的依赖。

随着人工智能、大数据、云计算等新技术的继

续发展，知识图谱在航空维修管理、质量控制、安

全监察等环节具有广阔应用空间。后续将进一步

完善知识抽取算法，扩大知识图谱的覆盖范围，开

展面向图像、音视频、传感器等智能终端的知识工

程探索。
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Construction and application of fault knowledge graph for
aero-engine lubrication system

WU Chuang1，2，ZHANG Liang1，TANG Xilang1，*，CUI Lijie1，XIE Xiaoyue1

(1.   College of Equipment Management and Unmanned Aerial Vehicle Engineering，Air Force Engineering University，Xi’an 710051，China；

2.   95478 of the PLA，Chongqing 401329，China)

Abstract： Due  to  the  complex  structure  and  function  of  aero-engine  lubrication  system,  the  existing  health
management  system  lacks  sufficient  interpretability  and  relies  heavily  on  expert  experience  for  fault  diagnosis  A
method  for  constructing  aero-engine  lubrication  system  fault  knowledge  graph  was  proposed  in  this  paper.  By
integrating expert knowledge, the concept of lubrication system fault knowledge graph ontology was designed. With
the help of deep learning techniques such as bi-directional long short-term memory (BiLSTM) and conditional random
field (CRF), we achieved the automatic extraction of unstructured knowledge. Next, based on the Cosine Distance and
Jaccard  coefficient,  multi-source  heterogeneous  fault  knowledge  fusion  was  realized.  In  the  end,  incorporating  the
constructed  areo-engine  lubrication  system  fault  knowledge  graph,  we  achieved  intelligent  question  and  answer
capabilities for lubrication system fault knowledge. The application results show that the knowledge graph technology
can realize the utilization of prior knowledge of lubrication system faults and the explanation of fault causes, and has a
good application prospect in the field of intelligent fault diagnosis.

Keywords： aero-engine；lubrication system；knowledge graph；deep learning；knowledge questions and answers

 
　Received：2022-05-28；Accepted：2022-08-26；Published Online：2022-09-22 20：38

　URL：link.cnki.net/urlid/11.2625.V.20220921.1519.004

　Foundation items：National  Natural  Science  Foundation  of  China  (72201276);  China  Postdoctoral  Science  Foundation  (2021M693941);  Xi’an

Association for Science and Technology Youth Talent Support Program (959202313098)

 * Corresponding author. E-mail：tangxilang@sina.com 

1346 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2024 年

link.cnki.net/urlid/11.2625.V.20220921.1519.004
mailto:tangxilang@sina.com


 

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

DOI: 10.13700/j.bh.1001-5965.2022.0446

考虑推力意图的航空器连续爬升垂直剖面预测

杜卓铭1，张军峰1，*，苗洪连1，王斌2

(1.   南京航空航天大学 民航学院，南京 210016； 2.   中国民用航空中南地区空中交通管理局，广州 510403)

摘　　　要：航空器连续爬升剖面的准确预测可以提高冲突探测的可靠性和离场排序的精确

性。基于推力设置信息，提出航空器推力意图的建模方法。利用航空器的全能量方程，考虑风速向

量与温度信息，提出考虑推力意图的航空器连续爬升垂直剖面的预测方法。利用快速存取记录器

(QAR) 数据，进行多案例的对比分析，以 QAR 每一数据帧为采样点，重点对预测剖面的真空速、

高度和燃油流量等进行误差分析。考察不同预测方法，对比到达爬升顶点 (TOC) 的时间和距离的误

差。结果表明：采用所提预测方法可以将到达 TOC 时间平均绝对误差控制在 1 min 内；与不考虑推

力意图的预测方法相比，可以降低到达 TOC 时间平均绝对误差约 52%。

关　键　词：空中交通管理；航迹预测；连续爬升；性能模型；推力意图
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随着民航运输业高速发展，空中交通流量日益

增长，导致空域拥堵与航班延误问题亟待解决。航

迹的准确预测有利于提高管制员对空域态势的掌

控能力，助力管制决策支持、降低管制工作负荷、

提升安全运行水平、实现“双碳目标”[1]。

航迹预测主要分为模型驱动与数据驱动 2类

方法[2]。前者主要通过航空器的运动学与动力学模

型，利用航空器性能参数，结合航空器意图与气象

信息，实现四维航迹的预测 [3]。后者通过构建输入

输出空间，利用回归方法实现航空器飞行时间的预

测 [4-5]。模型驱动方法的优势在于状态信息可具体

获知，数据驱动方法的优势在于影响因素可量化

考虑。

航迹预测对象往往根据运行场景可以分为：场

面滑行预测、离场航迹预测、航路飞行预测与进场

飞行预测。准确的离场航空器的垂直剖面预测，可

有效实现终端空域冲突探测与解脱 [6]、离场航班排

序与调度 [7-8]、基于时间的流量管理 [9] 等。鉴于此，

本文聚焦离场航迹预测。

相较于进场运行，离场航空器往往沿着公布的

标准仪表离场程序实施离场运行，因此，其航迹预

测的重点与难点集中于垂直剖面预测。张军峰等[10]

提出了基于连续动态模型与离散动态模型的航迹

预测方法，并通过航空器意图、初始状态、性能参

数及环境信息等因素，降低离场四维航迹预测的不

确定性。Sun等 [11-12] 使用了广播式自动相关监视

（automatic  dependent  surveillance-broadcast,  ADS-B）

数据估计航空器性能参数，基于贝叶斯推理方法对

飞机初始质量进行了估计，提升离场航迹预测的准

确性。Alligier等[13-15] 使用机器学习算法，基于实时

轨迹数据估算航空器质量与速度意图，以 10 min为

预测时间，提升了航空器爬升高度预测的准确性。

航空器离场爬升的垂直剖面预测精确性主要

受航空器质量、速度及意图的影响。大量的历史运

行数据表明，为延长发动机的使用寿命，离场航空

器在起飞和爬升阶段往往使用减推力的模式。然
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而，现有的基于模型的预测方法往往直接使用最大

爬升推力，无疑对离场航空器垂直剖面预测的准确

性造成了影响。为此，本文立足于航空器离场爬升

的航迹预测，提出一种对航空器推力意图进行建模

的方法，根据推力意图，应用不同的推力设置，结合

航迹预测模型、风温信息、性能参数等，以期提升

离场航空器垂直剖面预测的精度。 

1　航空器动力模型
 

1.1　全能量模型

全能量模型（total energy model, TEM）是航空器

垂直剖面预测的常用模型，对于起飞离场运行而

言，将航空器视作质点，通过分析质点受力及能量

转化，建立全能量方程，如式 (1)所示。

(T −D)v = mg
dh
dt
+mv

dv
dt

（1）

T D v h m

g t

式中： 、 、 、 和 分别为航空器的推力、阻力、

真空速、高度和质量； 为重力加速度； 为时间。

将式（1）按航空器气动轴分解，考虑航空器燃

油消耗造成的质量减少，可得

dv
dt
= v̇ =

T −D
m
−gsinγ

ds
dt
= ṡ = vcosγ

dh
dt
= ḣ = vsinγ

dm
dt
= ṁ = − f

（2）

s γ f式中： 为水平距离； 为航径角； 为燃油流量。 

1.2　推力阻力模型

全能量模型的推力可以通过航空器基础数据

（base of aircraft data, BADA）提供的推力模型进行

计算，其中 BADA是由欧控实验中心提出，为实现

航空器轨迹仿真的航空器基础数据 [16]。BADA
的用户手册并没有对起飞爬升推力的挡位做明确

界定，而是提供了适用于起飞和爬升阶段的最大爬

升推力，如式 (3)[16] 所示。

(Tmaxclimb)ISA =CTc,1

Å
1− h

CTc,2
+CTc,3h2

ã
（3）

CTc,1 CTc,2 CTc,3式中： 、 、 分别代表了第 1、第 2、第 3
最大爬升推力系数。由于航空器在爬升飞行中，随

高度变化，大气温度将偏离标准大气，需要对最大

爬升推力进行修正，如下：

Tmaxclimb=(Tmaxclimb)ISA
(
1−CTc,5ΔTeff

)
（4）

∆Teff = ∆T −CTc,4 CTc,4 CTc,5式中： ， 和 分别为第 1、第 2
推力温度系数。

推力计算也可以通过航空器噪声和性能

（aircraft  noise  and  performance,  ANP）数据库进行。

ANP数据库是由欧控实验中心与美国汽车工程师

协会合作开发和维护的标准数据库 [17]。ANP数据

库推力分为额定功率推力和非额定功率推力。指

定推力等级代表了在额定功率下发动机的推力情

况，提供了一个与航空器所在高度、速度、温度相

关的函数。对于起飞和爬升阶段，该模式分别提供

了最大起飞与最大爬升 2种额定推力。推力计算

函数[17] 为

Fn/δ = E+FVC+GAh+GBh2+HTtemp （5）

Fn δ

VC

Ttemp E F GA

GB H

式中： 为单发的静推力； 为压力比，表示航空器

所在高度大气压力与标准大气压之比； 为校正空

速 ； 为航空器所处位置的温度 ； 、 、 、

、 分别为发动机推力常数或系数。

针对非额定功率下的发动机运行情况，ANP数

据库提供了参数控制模式实现推力的计算 ，如

式 (16)[17] 所示。

Fn/δ = E+FVC+GAh+GBh2+

HT +K1rEPR+K2rEPR2 （6）

K1 K2

EPR
rEPR

式中： 和 分别为 ANP数据库中与推力和发动

机压力比 （engine pressure  ratio,  ）相关的参数，

为 EPR的值。

阻力建模如下：

D =
CDρv2S

2
（7）

CD ρ S式中： 为阻力系数； 为空气密度； 为机翼参考

面积。 

1.3　燃油流量模型

η

离场爬升的垂直剖面预测中，航空器燃油流量

由推力和燃油消耗率计算得出，而燃油消耗率 在

BADA中被表示为真空速的函数，如式 (8)所示。

f = ηT （8）

η =C f 1

Å
1+

v
C f 2

ã
（9）

C f 1 C f 2 η式中： 、 为计算燃油消耗率的相关系数； 为

燃油消耗率。 

2　航空器意图模型
 

2.1　基础意图

航空器意图是指描述航空器当前飞行状态，并

指定航空器运动的一系列抽象化指令[3]。图 1为连

续爬升运行航空器的垂直剖面示意图 ，其中 ，

TOC为爬升顶点 （top  of  climb），CAS为校正空速

（calibrated air speed），本文研究范围主要涉及 6个

阶段。
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阶段Ⅰ　航空器采用爬升推力，以固定的校正

空速爬升，爬升至 914.4 m。

阶段Ⅱ　航空器采用爬升推力，以等爬升率加

速爬升直至 128.6 m/s。

阶段Ⅲ　航空器采用爬升推力，以固定的校正

空速 128.6 m/s爬升直至 3 048 m。

阶段Ⅳ　航空器采用爬升推力，以等爬升率加

速爬升，加速至机型的爬升速度。

阶段Ⅴ　航空器采用爬升推力，以固定的校正

空速等速爬升，直至到达终端空域改平高度。

阶段Ⅵ　航空器采用巡航推力，以固定的校正

空速等速巡航。 

2.2　推力意图

基础意图主要控制了航空器到达指定高度或

指定速度前，应当保持的爬升方式（等速爬升、加速

爬升等），而推力意图则反映了在爬升过程中推力

挡位的设置。

随着民航地空数据链的发展，数据链带宽、稳

定性逐步提高，未来航空器更多的实时信息能够得

以下传，其中包括了航空器的自动油门模式和范围

等信息。航空器油门范围反映了当前推力所处挡

位，可以归纳为航空器的推力意图。若在垂直剖面

预测时预先掌握了航空器的推力意图，预测模型根

据推力意图输出合适的推力，可以大幅提高连续爬

升剖面预测精度。通过整理快速存取记录器（quick

access recorder, QAR）数据发现，目前 QAR记录的

油门范围（即推力意图）包括“MAN TOGA”、“THR

CLB”等，与其在本文中对应的推力关系如表 1所示。

图 2为 A330机型在相同基础意图下，应用不

同的推力意图产生的垂直剖面。由图可知，不同的

推力意图对应不同的推力，而不同的推力对连续爬

升的垂直剖面会产生较为显著的影响：一方面，不

同阶段的爬升率是有差异的；另一方面， TOC的位

置及到达 TOC的时间也是不同的。 

3　离场连续爬升剖面预测
 

3.1　实验设置和评价指标

本文选择了一份 2017年 1月由北京首都国际

机场飞往成都双流国际机场的 QAR数据作案例分

析（详见 3.2节），包括了对 7份 QAR使用不同预测

模型的误差分析（详见 3.3节）。

仿真验证中的航空器运行方式为连续爬升，机

型为空客A330-200，发动机型号为 RR TRENT 772B。

鉴于此，阶段  I的校正空速设为 82 m/s；阶段 IV的

校正空速设为 154.3 m/s；阶段 V的终端空域改平高

度设为 5 100 m。风温数据来自 QAR中的记录信

息，本文仅考虑顺逆风分量。由于起飞质量的估计

不属于本文研究范畴，故使用实际的起飞质量。

图 3为 QAR记录的风分量与标准温差图。由

于 QAR记录的风温信息时间有限，预测剖面的飞

行时间往往超过 QAR飞行时间，故后续用风速

0 m/s、温差 0 ℃ 补全。而后续实验的对比部分，将

选取 QAR飞行时间和预测飞行时间二者中较短时

间的作为对比范围。

几种方法分别为：传统方法是指剖面预测仅考

 

表 1    推力意图与推力对应关系

Table 1    Correspondence of thrust intention and thrust

推力意图 描述 对应推力

MAN TOGA 最大起飞推力 ANP 最大起飞推力

THR CLB 爬升推力 BADA 最大爬升推力

SPEED 加速 保持原阶段推力

MAN FLX 灵活推力 110% BADA爬升推力

THR DCLB1 一挡减推力 ANP一挡减推力

THR DCLB2 二挡减推力 85% BADA推力

THR DCLB3 三挡减推力 ANP二挡减推力
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图 1    航空器连续爬升垂直剖面的基础意图示意图

Fig. 1    Aircraft basic intent for vertical profiles under

continuous climb operation
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图 2    不同推力意图对垂直剖面影响

Fig. 2    Impact on vertical profiles of different thrust intentions
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虑了基础意图，而没有使用风速、温度信息；考虑风

温方法指在传统方法的基础上，加入了 QAR中风

的分量和大气温度对剖面的影响；本文预测方法则

是在考虑风温的基础上加入了本文提出的航空器

推力意图方法。

本文连续爬升剖面预测采样欧拉法数值积分

实现预测剖面生成。由于 QAR数据帧记录间隔为

1 s，为方便与 QAR数据进行对比，故以 1 s为间隔

对预测剖面进行采样，使用绝对误差（absolute error,

AE）作为评价指标：

εAE = |x̂i− xi| （10）

x h v

f

式中： 为状态向量，包括航空器高度 、真空速 、

燃油流量 等状态信息。通过该指标可以直观的观

察预测剖面与实际剖面误差的绝对值。

爬升剖面预测中，到达 TOC的时间和位置与

真实剖面的差异大小反映了剖面预测模型的性能，

使用指标平均绝对误差（mean absolute error, MAE）

可以真实的反映预测模型在多份数据下的平均预

测性能，定义如下：

εMAE =
1
n

n∑
j=1

εAE , j =
1
n

n∑
j=1

∣∣ŷ j− y j

∣∣ （11）

n ŷ j y j式中： 为所使用 QAR样本数量； 和 分别为实际

和预测剖面到达 TOC的时间或距离。 

3.2　预测结果对比

图 4为连续爬升预测的高度、速度剖面对比，

包含了 QAR记录剖面、传统方法预测剖面、考虑

风和温度影响的预测剖面，以及本文预测方法的预

测剖面。

在没有考虑推力意图的预测剖面中，由于不能

准确掌握推力意图，故航空器一直保持最大爬升推

力连续爬升，使得加速时机较早（见图 4(c)），总体爬

升率偏高，较早到达 TOC点后，保持了长时间平飞

（见图 4(a)）。

而本文预测方法中，根据推力意图使用了相应

的减推力，使预测剖面更好地贴合实际剖面 （见

图 4(b)）。从总体看，预测剖面的前半段和真实剖

面较为一致，后阶段出现了一定的误差。这主要是

由于空管对于航空器在 3 048 m以下校正空速最高

不得超过 128.6 m/s的限制，使得前半段速度、高度

剖面与 QAR保持了较高的一致性。而后半段受到

管制等因素影响，真实剖面产生了少许平飞，使得

预测剖面产生了一定的误差。

图 5为 3种方法的推力预测结果。由图可知，

考虑推力意图的预测方法在起飞阶段中，使用了最

大灵活推力“MAN FLX”，并在爬升阶段中切换为

三挡减推“THR DCLB3”。
由于推力无法测量，因此，QAR数据中没有直

接反映推力大小的数值。鉴于此，利用与推力息息

相关的燃油流量反映推力意图，如图 6所示。由图
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图 3    风分量与标准温差

Fig. 3    Wind component and standard temperature deviation
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可知，考虑推力意图，其燃油流量与 QAR记录的燃

油流量能够保持一致趋势。传统方法和考虑风温

方法在爬升的过程中始终采取了最大爬升推力，而

本文预测方法充分利用了油门范围的变化信息，对

推力进行了动态调整，与其他预测方法相比具有更

高的准确性。

值得注意的是，图 5和图 6中各有 2处燃油流

量和推力大幅降低 ，这是由于油门范围切换为

“SPEED”所导致。由于该模式的流量与推力为非

额定功率推力，只有非额定功率的 ANP数据库推

力模型（式（6））可以对此种推力进行预测，而在实

际运行过程中 EPR难以获取（涉及商业机密），在后

续的研究中会加以考虑其他替代的方法。 

3.3　误差分析

图 7为航空器状态变量误差箱线图，包含了对

7份在管制员干预下连续爬升剖面的 QAR数据误

差分析。箱线图可以较好的反映数据的分布情况，

矩形外侧的加号代表了数据中的离群点，图中的数

值则代表了当前方法误差的中位数。

而本文预测方法较前二者，无论是其中位数还

是整体分布，有较为显著的提升。其真空速、燃油

流量和高度的中位数 AE分别约为 5.6  m/s、约

3.7 kg/min和 0.13 km。最大误差分别降低了 46.8%、

84.0% 和 53.6%
值得注意的是，本文预测方法较其他 2种方法

产生了较多的离群点。经过分析发现，误差主要集

中在“SPEED”阶段，这是由于该模式为非额定推

力，无法直接根据该意图建模推力，故在本文中采

取与前阶段一致的推力代替，因此，导致了离群点

的产生，在后续的研究中需加以改进。

表 2包含了上述 7份 QAR到达 TOC时间和距

离数据和各方法预测的误差。3种方法的 TOC时

间的 MAE分别为 95，90，40 s，TOC位置的 MAE分

别为 12，13，11 km。各方法对 TOC位置的预测的

MAE约为 12 km，本文预测方法未见明显优势。在

到达 TOC时间的方面，本文预测方法误差降低显

著，MAE在 1 min内，仅为 40 s，与其他方法相比，

最高降低误差约 52%。

值得注意的是，表 2中第 1组和第 3组的 TOC
点的位置和到达 TOC的时间，没有体现本文预测

方法的优越性。但是考虑到，垂直剖面的预测是

过程量，包括了高度、速度及燃油流量预测。通

过对预测数据的进一步分析，第 1组和第 3组案

例的预测高度、预测速度、预测燃油流量的平均
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Fig. 7    Absolute error box diagram of aircraft state variebles
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误差相较于传统方法降低约 38%，30%、48%。因

此，推力意图的引入，确实可以提升垂直剖面预测

的精确性。 

4　结　论

1） 本文考虑了推力意图，可以较为准确地实现

连续爬升垂直剖面预测。

2） 本文预测方法与传统方法相比，真空速、燃

油流量和高度误差分别降低了 46.8%、 84.0% 和

53.6%；到达爬升顶点的时间与实际的平均绝对误

差为 40 s，比传统方法的误差降低约 52%。

对于推力意图对应于非额定推力的情况，需要

对本文预测方法再优化。进一步，由于目前油门范

围信息暂未通过数据链下传，为使本文预测方法能

实际应用，应根据历史轨迹数据，建立推力意图的

预测模型，对推力意图加以预测。此外，如何将推

力意图引入数据驱动的垂直剖面预测，也是值得深

入研究的问题。
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表 2    到达 TOC 时间位置误差
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传统方法 考虑气象方法 本文预测方法 传统方法 考虑气象方法 本文预测方法

1 416 52 17 13 46 6 1 11

2 557 84 149 138 74 25 26 16

3 399 49 1 8 51 8 0 11

4 512 69 137 130 16 15 18 7

5 519 68 135 131 14 13 17 5

6 478 55 88 83 66 1 7 17

7 512 69 137 130 16 15 18 7
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Aircraft vertical profile prediction for continuous climb based on thrust intention
DU Zhuoming1，ZHANG Junfeng1，*，MIAO Honglian1，WANG Bin2

(1.   College of Civil Aviation, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China；

2.   Central and Southern Regional Air Traffic Management Bureau of the Civil Aviation Administration of China, Guangzhou 510403, China)

Abstract： Accurate continuous climb profile prediction can improve conflict detection reliability and departure
scheduling  precision.  A  method  of  modeling  aircraft  thrust  intention  based  on  the  thrust  setting  information  is
proposed. A vertical profile prediction method for the continuous ascent is suggested, taking into account temperature
data, wind vector, thrust purpose, and the total energy model. The case studies and comparative analysis are based on
quick access recorder (QAR) data. The analysis is focused on the error between the predicted and actual values of true
airspeed,  altitude,  and  fuel  flow at  each  sampling  data  from QAR.  In  addition,  the  evaluation  is  done  on  the  mean
absolute error of the duration and distance to the top of climb (TOC) between the actual and anticipated values. The
results indicate that the TOC arrival time mean absolute error could be controlled to within 1 minute by the proposed
prediction method. The arrival time mean absolute error at TOC can be reduced by approximately 52% compared to
prediction methods without considering the thrust intent.

Keywords： air traffic management；trajectory prediction；continuous climb；performance model；thrust intention
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基于贝叶斯网络强化学习的复杂装备

维修排故策略生成

刘宝鼎1，于劲松1，*，韩丹阳2，唐荻音1，李鑫3
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摘　　　要：为解决传统启发式维修排故决策方法决策时间长、生成策略总成本高的问题，提

出一种基于贝叶斯网络（BN）结合强化学习（RL）进行复杂装备维修排故策略生成方法。为更好

地利用复杂装备模型知识，使用 BN 进行维修排故知识表述，并且为更加贴近复杂装备实际情况，

依据故障模式、影响和危害性分析（FMECA）的故障概率，经合理转化后作为 BN 的先验概率；为

使用 RL 的决策过程生成维修排故策略，提出一种维修排故决策问题转化为 RL 问题的方法；为更

好地求解转化得到的强化学习问题，引入观测-修复动作对（O-A）以减小问题规模，并设置动作掩

码处理动态动作空间。仿真结果表明：在统一的性能指标下，所提 BN-RL 方法较传统方法获得更

高的指标值，证明该方法的有效性和优越性。

关　键　词：强化学习；贝叶斯网络；维修排故策略生成；复杂装备；动态动作空间
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近年来，随着工业装备的复杂化、精密化和智

能化，复杂装备不同故障源往往表现相近，导致常

用的故障诊断方法只能定位至故障模糊组，无法准

确判断故障位置和类型[1]。常采取的对模糊组中部

件全部替换或随机维修的方式存在针对性不强、效

率低下、修复成本高的问题。为解决上述难题，需

要通过维修排故决策，根据复杂装备当前状态和故

障信息动态选择维修对象部件，实时确定观测、维

修动作顺序，以生成针对性更强、效率更高、修复

成本更低的维修排故策略。

然而，传统维修排故决策方法在面对复杂装备

时，由于问题规模大，导致维修排故策略生成耗时

长、维修排故效率低。因此，如何对复杂装备在更

短时间内高效生成成本更低的维修排故策略具有

重要研究意义。

维修排故决策通过观测和维修的交互不断收

集知识进行决策，因此，维修排故知识在决策过程

中起到重要作用，维修排故知识的高效表达也是维

修排故策略生成的关键环节。传统的决策树表达

排故知识单一、低效，其规模随节点呈指数型增

长。例如，包含 2个维修节点和 1个观测节点的决

策树有 12个终极节点，在 5个维修动作、3个观测

动作时迅速增长到近 340 000个终极节点 [2]。决策

树规模增长过快是维修排故知识管理复杂、策略生

成困难的根本原因，并且决策树无法表达复杂装备

结构知识，导致维修排故知识的缺失，因此，不适用

于复杂装备的维修排故决策。相比于决策树，贝叶

斯网络 (Bayesian networks, BN)[3] 规模随节点呈线
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性增长，增长速度较慢，在表达结构知识方面具有

优势，适用于复杂装备。并且 BN能高效处理维修

排故决策问题本身包含的不确定性和因果关系，因

此受到广泛应用 [4]。然而，传统基于 BN的方法在

设置 BN先验故障概率时通常采用各部件故障等概

率发生的方式，此时的 BN模型相对脱离实际，导

致生成的策略成本升高。

在 BN的基础上，现有维修排故决策方法大多

以低预期修复成本为目标，采用启发式方法生成排

故策略。例如，Heckerman等 [2] 在单故障假设下提

出 2种基于决策理论的排故策略生成方法，一种仅

考虑维修操作，另一种在维修前加入最多一步的间

接观测操作 ，与静态排故策略比较具有优势 ；

Jensen等 [5] 在 Heckerman等 [2] 研究的基础上将维修

操作推广为非理想的情况，并提出向前两步间接观

测的方法；于劲松等 [6] 为解决向前一步间接观测在

获取排故信息过程中的限制，基于 BN和决策理论

提出向前多步排故策略生成方法，并采用决策影响

图进行排故决策分析；Huang等 [7] 将 BN与多准则

决策分析 (multi-criteria decision analysis,  MCDA)方
法结合进行维修排故决策，综合故障概率、风险、

时间、成本 4个标准的影响计算动作的效用值。除

此之外，元启发式方法作为构建启发式方法的有效

范式，也被应用到维修排故决策问题中。例如，

Vianna等 [8] 使用结合多起点搜索的模拟退火算法

优化排故策略；de Oliveira等 [9] 将基于教学的优化

(teaching-learning-based  optimization,  TLBO)算法应

用于维修排故中，获得了比遗传算法、模拟退火算

法更好的性能；Coelho等 [10] 将混沌惯性权值应用

于 TLBO的随机参数中，获得了比标准 TLBO更好

的性能。然而，启发式方法多采用遍历思想，导致

问题求解耗时较长并且效果受方法参数设置影响

较大 [11]。此外，启发式方法获得的解不具有重用

性，仅对当前故障情况有效，因此，该方法在每次维

修排故决策中都需要重新运行一次以获得新的解，

浪费计算资源、降低维修排故效率。

启发式方法计算效率低，导致决策耗时长、维

修排故效率低，有进一步优化空间，因此，本文提出

一 种 维 修 排 故 决 策 问 题 转 化 为 强 化 学 习

(reinforcement  learning,  RL)问题的方法。RL方法

具有“离线学习、在线决策”的特性，不同于启发式

方法为不同故障情况分别生成策略，RL方法离线

阶段学习复杂装备整体特征，在线阶段进一步结合

具体故障情况生成维修排故策略，一次学习、多次

决策，因此，策略生成耗时更短、维修排故效率更

高。此外，RL的“动作选择”与组合优化问题在离

散决策空间内进行决策变量的最优选择具有天然

相似的特征 [12]，并且 RL方法采用动态规划的思想，

能够更好的解决维修排故决策这类动态序列优化

问题。目前，针对类似的组合优化问题的研究中，

使用 RL的决策过程生成可行解的方法取得了较大

进展 [13]。例如，Zhang等 [14] 提出基于元学习的深度

RL方法用于多目标旅行商问题，较大多数基于学

习和基于迭代的方法有优势，并且在处理不同尺度

的问题时具有良好的泛化能力；Oren等 [15] 提出结

合 RL和规划的方法用于机器调度问题，在计算时

间和性能上优于传统方法；Almasan等 [16] 基于深度

RL方法对无线通信网络的路由策略进行研究，实

验表明该方法具有很强的泛化能力，模型训练完成

后能够在线优化任意结构网络的路由策略。然而，

在 RL应用于复杂装备维修排故决策问题的过程

中，模型节点数较多导致 RL问题规模较大，并且维

修排故决策过程中可采取的动作动态变化导致

RL具有动态动作空间，进而难以收敛，给 RL的应

用带来了困难。

综上所述，为解决传统维修排故方法在面对复

杂装备时存在的决策耗时长、成本高、维修排故效

率低下的问题，本文提出一种基于 BN结合 RL进

行复杂装备维修排故策略生成的方法（简称本文

BN-RL方法）。首先，将故障模式、影响和危害性

分 析 (failure  mode,  effects  and  criticality  analysis,
FMECA)表中定义的故障概率经过转化后应用到

BN中，以更加贴近复杂装备实际情况；其次，提出

了维修排故决策问题转化为 RL问题的方法，以使

用 RL决策过程生成维修排故策略；最后，为解决对

复杂装备进行维修排故决策时问题规模过大和动

态动作空间导致 RL难以收敛的问题，采用“观测-
修复”动作对（observation-action pair,O-A）大幅降低

RL问题规模，并通过设置动作掩码处理动态动作

空间。 

1　维修排故决策问题
 

1.1　问题定义

维修排故流程是在设备发生故障时，对设备执

行序贯式测试和维修步骤，直至设备恢复正常状态

的过程[6]。维修排故决策问题即以维修排故流程总

成本最低为目标，生成最优维修排故策略的问题。 

1.2　问题要素

维修排故决策问题通常具备以下要素[17]。

F1） 故障集合

F

F

设备可能发生的所有故障集合。在设备发生

故障时， 中至少有一个故障模式发生故障，也可

能有多个故障模式同时发生故障；设备故障被排除

当且仅当 中所有故障模式状态均为正常。
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A2） 维修动作集合

F

A

用于修复 中故障模式的维修动作集合。当设

备发生故障时，必须采取 中的动作才能达到修复

设备的目的。

O3） 观测动作集合

O

对设备状态的观测动作集合。当设备故障时，

中的观测动作不会修复设备的故障，但可以为维

修人员提供额外的设备状态信息。这些额外信息

通常可以缩小设备故障的待排查范围，起到缩短排

故流程、降低排故总代价的作用。

S4） 设备状态集合

c

Call

CCOMP

CCOMP

设备在完整的排故流程中可能的状态集合。

通常情况下，设备是由多个可分离的部件 组成的

集合，记为 。设备的故障可以解释为组成设备

的部件集合 中的一个或多个部件的故障，设

备的状态也可以表示为 中部件的状态集合，即

S =
∪

ci∈CCOMP

sci （1）

ci sci i式中： 为设备的组成部件； 为第 个部件的状态。

T5） 系统测试

YES NO YES

NO

系统测试用于检验设备是否正常工作，是判断

维修排故流程是否继续的依据。系统测试只有

“ ”和“ ”2种结果。其中，“ ”代表系统

正常，“ ”代表系统故障。

C (s)6） 代价函数

s

t

d m r

i s

代价函数描述设备当前状态 下执行各维修动

作或观测动作的代价。动作的代价可以由以下因

素中的一个或多个决定 [6]：动作所需时间 、动作复

杂程度 、动作所需费用 、动作的风险 、动作重

要性 ，且与设备当前状态 相关，即

C (s) = f (t,d,m,r, i|s) （2）

f t,d,m,r i式中： 与 成正比，与 成反比，即

f (t,d,m,r, i|s) ∝ tdmr
1
i

（3）

m

与多数同类研究类似，本文只考虑最常用的动

作所需费用因素 ，此时有

C (s) = f (m|s) ∝ m （4）

P7） 决策策略

A O

排故决策者选择动作的策略，可以表示为由维

修动作集合 与观测动作集合 中的动作组成的静

态序列，也可以表示为关于设备状态的动态函数。 

1.3　问题假设

在问题要素的基础上，对维修排故问题加以合

理的假设和约束，能够避免过于泛化，更加具体地

描述问题。维修排故问题通常有以下假设[17]。

1） 初始故障假设。假设在维修排故流程开始

时，目标设备处于故障状态。否则无需进行维修排

故流程。

2） 完美动作假设。所有的维修动作和观测动

作在执行时都没有副作用，即不会引入新的设备

故障。

3） 维修幂等性假设。多次执行重复的维修动

作不会使设备状态发生新的变化，即有效的维修动

作只需执行一次就能修复故障，而无效的维修动作

永远不会使设备恢复正常。

4） 观测幂等性假设。同一个观测动作的重复

执行始终会给出同样的观测结果，不会为维修人员

带来更多的信息。

T

T

T

5） 真实系统测试假设。系统测试 始终会准

确地给出系统当前的真实状态：正常运行或依然故

障。 通常在每一步维修动作后执行，以确定终止

还是继续维修排故流程。通常情况下系统测试 的

成本认为是 0。 

2　维修排故知识表示

为高效表示维修排故知识，需要结合维修排故

决策问题的特性构建 BN，并结合复杂装备真实情

况设定网络中的先验概率。 

2.1　贝叶斯网络建模

基于 BN的维修排故决策问题模型如图 1所

示。根据复杂装备部件可维修性和可观测性，可以

将网络节点类型区分为如下类型。

1） 问题定义节点。BN中问题定义节点用于表

示装备的故障状态。在维修排故决策过程中，装备

始终处于故障状态，因此，问题定义节点故障概

率为 1。

C1 C6

2） 可观测部件节点、不可观测部件节点。维

修的节点称为部件节点，对应维修排故决策问题中

的维修动作，用于修复装备，如图 1中节点 ~ 。
 

问题定义节点

C
1 C

2
C

3
C

4
C

5
C

6

C
7

C
8

C
9

C
10

O
1

O
2

间接观测节点
隐含节点

可测部件节点
不可测部件节点

问题定义节点

O
3

图 1    基于 BN的维修排故决策问题模型

Fig. 1    Maintenance troubleshooting problem model

based on BN
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C1 C2 C3 C5

C4 C6

其中节点 、节点 、节点 和节点 的故障状态

可被观测，对应观测和维修 2种动作，称为可观测

部件节点，节点 和节点 不可观测其故障状态，

只对应维修动作，称为不可观测部件节点。

O1 O2 O3

3） 间接观测节点。可观测其状态但不可维修

的节点称为间接观测节点，只对应观测动作，用于

获取更多信息以辅助维修排故决策，如图 1中节点

、节点 和节点 。

C7 C10

4） 隐含节点。BN中为更好表达装备结构知识

并使模型更易于解释而创建的节点称为隐含节点，

不对应维修动作或观测动作，如图 1中节点 ~ 。 

2.2　先验概率的确定

BN需要网络中节点的先验概率以进行概率计

算和传播。传统方法为简化模型、便于计算通常等

概率设置各个部件的故障先验概率，但一定程度上

与复杂装备的实际情况不符。作为常用的设备可

靠性分析和评估方法，FMECA将记录各个故障模

式的发生概率[18]。在维修排故决策问题的 BN模型

中，各部件节点相应的故障模式发生概率即可作为

此节点的先验故障概率。

λp

然而，故障概率在维修排故问题与 FMECA中

的定义存在差异。在 FMECA中，故障概率的定义

为在任务阶段内故障模式发生的先验概率，单位为

1/h[19]，其量级通常为 10−4、10−5；而在维修排故问题

中，设备始终处于故障状态，节点故障概率定义为

设备故障时此故障模式发生的条件概率。因此，

FMECA表中获取的故障概率 不能直接作为先验

概率，需要对其进行转化，以满足维修排故决策问

题中初始故障的要求。

ci Call

根据初始故障假设和故障独立假设，各部件的

先验故障概率之和应为 1，且根据单故障假设，当某

一部件 故障时， 中其他部件均为正常。因此，

本文定义 BN中的先验概率为

pi
f =

pi
f∑

i
pi

f

（5）

pi
f = λ

i
p

∏
j,i

(
1−λ j

p

)
（6）

pi
f i λi

p

ci

式中： 为第 个节点的先验故障概率； 为 FMECA

表中定义的部件 故障的概率。 

3　维修排故策略生成

使用 RL方法解决维修排故决策问题之类的组

合优化问题是当前的研究热点 [13]。并且维修排故

决策问题中设备的后续状态只与当前状态和当前

采取的措施有关，因此，满足 RL的马尔可夫性基本

假设。基于以上原因，本文探索使用 RL动作决策

过程进行维修排故策略生成。 

3.1　维修排故决策问题向强化学习问题的转化

S A

π (a|s) p (s′|s,a)

R (s,a, s′)

(S ,A,π, p,R)

为使用 RL方法解决维修排故决策问题，需要

将维修排故决策问题转化为 RL问题。RL通过智

能体与环境的不断交互进行学习，其基本要素[20] 包

括环境的状态空间 、智能体动作空间 、智能体

策略 、状态转移概率 和即时奖励

，其中，a 为智能体采取的动作，s'为动作后

环境转移到的状态。一个 RL问题可用五元组

表示。

(S ,A,π, p,R)

RL环境即维修排故决策问题中的对象设备，

RL智能体即排故决策问题中的决策者，上述五元

组 的转化方式如下 (为便于区分，维修

排故决策问题中的符号均加下划线表示)。
S1） 环境的状态空间

RL环境的当前状态即维修排故决策问题中设

备当前状态，因此，RL状态空间可用维修排故决策

问题中设备状态集合表示，即

S ≡ S （7）

在维修排故决策问题中，各部件状态用正常、

故障等离散状态表示，因此，设备状态集合转化成

的 RL状态空间是离散的。

A2） 智能体的动作空间

a

a
−

RL智能体可采取的动作 可表示为维修排故

决策问题中决策者可以执行的动作 ，因此，RL智

能体的动作空间可用决策者可执行的动作集合表

示，即

A ≡ A∪O （8）

维修排故决策问题中动作分为观测和维修

2类，因此，转化成的 RL动作空间是离散的。

π3） 策略

π (a|s)

P

RL中的策略 即为排故决策问题中决策

者根据设备状态选择动作的策略 。

p (s′|s,a)4） 状态转移概率

sreal

cf

由 1.3节中的完美动作假设，设备的故障原因

和真实状态 在进入排故流程时即确定并且不会

发生变化，且由单故障假设，有且仅有一个设备部

件发生故障，记为 。

ci

sreal st+1 ci

st ci

因此，当观测 时，环境状态将会向真实状态

靠拢，下一时刻环境状态 相当于用 的真实

状态代替当前环境状态 中 的状态，即

st+1 = st\
{

ci|st

}
∪
{

ci|sreal
}

（9）

ci ci , cf当维修 时，若 ，则环境状态不发生变
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化，即

st+1 = st （10）

ci = cf cf

NNO YYES

当 时环境状态发生变化 ， 的状态由

“ ”变为“ ”，即

st+1 = st\
{

cf = NNO

}
∪
{

cf = YYES

}
（11）

进一步由 1.4节中的完美修复假设，本节状态

转移概率均为 1。
R (s,a, s′)5） 即时奖励

R (s,a, s′)RL中即时奖励函数 的设置取决于

RL的目标。这里的目标为最小化维修排故决策过

程产生的总代价，而 RL智能体会学习奖励最大的

策略，因此，需要

R (s,a, s′) ∝ −C （12）

s′ s a

π (a|s)

根据本节对状态转移概率的讨论，环境下一个

状态 由当前状态 和采取的动作 唯一确定，且智

能体的动作由其策略 和当前状态决定，则有

R (s,a, s′) = R (s,a) = R (s) （13）

C (s) =C

又根据固定成本假设，动作的成本与设备状态

无关，即 ，因此，即时奖励可表示为

R (s,a, s′) = −C （14）

综上所述，对于一个维修排故决策问题，总可

以通过合适的要素转换将其转换成离散环境状态

空间、离散动作空间的 RL问题来解决。 

3.2　本文 BN-RL 方法

由 3.1节论证，维修排故决策问题可通过适当

步骤转化为强化学习问题解决，因此，提出本文

BN-RL方法，该方法原理框架如图 2所示。
 
 

离线学习 在线决策

策略

环境

交 互

更新 决策

智能体

FMECA

BN

定义
结 构 参 数

复杂装备

知
识
表
述

RL

决
策

决策

图 2    本文 BN-RL方法原理框架

Fig. 2    Principal framework of proposed BN-RL method
 

本文 BN-RL方法将复杂装备对应的 BN模型

作为 RL环境，智能体在离线学习阶段与环境进行

大量交互，根据反馈不断更新自身策略直至收敛；

在在线决策阶段根据学习到的策略结合实际故障

状态进行动作选择，进而生成维修排故策略。由于

转化成的 RL问题具有离散状态空间和离散动作空

间，因此,本文以 Q-learning算法为基础进行求解[21]。

Q(s,a) s a

ε ∈ (0,1)

ε - greedy a ε

1−ε
r s′

Q-learning算法 [22] 是一种基于价值的 RL方法，

其中 Q 值表示 ，即在状态 采取动作 动作能

够获得收益的期望。Q-learning算法基本思想 [23] 是

将状态空间与动作空间构建成一张 Q 值表，在离线

学 习 阶 段 采 取 以 一 定 的 探 索 率 ( )的

方式选择动作 ，即以 的概率贪婪选择

Q 值表中收益最大的动作， 的概率随机选择动

作，接着根据环境反馈的 和 更新 Q 值表，其更新

方式[24] 如式 (15)、式 (16)所示：

Q(s,a)← Q(s,a)+αTD （15）

TD = r+γmax
a′

Q(s′,a′)−Q(s,a) （16）

γ式中： 为折扣系数；TD 为时间差分；α 为学习率。

最后得到的 Q 值表即为智能体在环境中的策略；在

线决策阶段根据当前环境状态结合学习完成的

Q 值表选取能够获得最大的收益的动作。Q-learning

算法伪代码[25] 如下。

1) 学习阶段

(S ,A,π, p,R)输入：RL五元组

输出：Q 值表

1 随机初始化 Q 值表;
α γ ε2 设置学习率 ，折扣系数 ，探索率 ;

3 for each episode do
s s04 　　重置 为初始状态 ;

5 　　for each step do
6 　　　　在 A中 ε-greedy选择动作 a;

a r s′7 　　　　执行动作 ，观察反馈的 和 ;
8 　　　　根据式 (15)和式 (16)更新 Q 值表;

s← s′9 　　　　更新 ;
s = sterminal10 　　until  ;

11 until收敛;
2) 决策阶段

(S ,A,π, p,R)输入：RL五元组 ，学习完成的 Q 值表

输出：维修排故策略

s , sterminal1 while   do
A a2 　　根据 Q 值表在 中贪婪选择动作 ;

a r s′3 　　执行动作 ，观察反馈的 和 ;
s← s′4 　　更新 ; 

3.3　观测-修复动作对的引入

在 RL模型中，将智能体对设备模型中各节点
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的状态认知分为 3种：初始的模糊状态、正常状态

和故障状态，分别用-1、0、1来表示；智能体对节点

采取的动作有 2种，分别为对可观测部件节点和间

接观测节点的观测动作和对所有部件节点的修复

动作。根据 3.1节的论证，转化成的 RL问题具有

离散环境状态空间和离散动作空间，因此，以 RL动

作数与状态数的乘积表示其问题规模。此时的

RL问题规模大小可表示为

S c1 = (Nobs+Nact)×3Nnode （17）

Nobs Nact Nnode式中： 为观测动作数； 为维修动作数； 为

初始状态为模糊的节点数。

现定义对部件节点的 O-A，其定义为先对部件

节点进行观测，若状态为正常，则结束当前动作，若

为故障则直接进行修复。此时智能体可对节点采

取的动作变为对间接观测节点的观测动作和对所

有部件节点的 O-A动作。并且在执行 O-A动作

后，对应的部件节点必然处于正常状态，因此，此时

部件节点只有模糊 (−1)和正常 (0)这 2种可能。引

入 O-A动作后 RL问题规模大小变为

S c2 =
(
Nind+Ncomp

)
×2Ncomp ×3Nnode−Ncomp （18）

Nind Ncomp式中： 为间接观测节点数； 为部件节点数。

Nind ⩽ Nobs Ncomp ⩽ Nact 2Ncomp < 3Ncomp

S c2 < S c1

由 于 , , ， 可 得

，因此，RL问题规模得到减小。 

3.4　动态动作空间的处理

由于 1.3节中的动作幂等性和观测幂等性假

设，智能体重复执行相同的动作不会获得更多的信

息或修复设备，并将产生更大的成本。因此,智能体

不应重复执行相同的动作，即智能体的动作空间是

动态变化的。动态动作空间中的无效动作会给

RL智能体的训练带来困难，导致算法收敛慢、收敛

效果不好的问题。

对于动态动作空间通常有 2种解决方法：软限

制，给不合法动作设置一个很大的负奖励以引导智

能体不选择这类动作；硬限制，设置动作掩码来屏

蔽不合法的动作，不允许智能体选择。软限制方法

在无效动作较多时将失效 [26]，因此，本文选择硬限

制方法，通过对不合法动作加以掩码屏蔽，避免智

能体探索不合理的动作。

Amask

Amask(ai) =

1,∀ai ∈ A

A1
mask A0

mask

记动作掩码为 ，掩码为 1表示动作可被选

择 ，为 0则不可被选择 ，其初始化值为

，并记掩码为 1和为 0的动作集合分别为

、 。本文 BN-RL方法使用加入动作掩码

后的 Q-learning算法进行强化学习过程，加入动作

掩码后的 Q-learning算法伪代码如下所示。

1) 学习阶段

(S ,A,π, p,R)输入：维修排故决策问题转化的五元组

输出：Q 值表

1 随机初始化 Q 值表;
α γ ε2 设置学习率 ，折扣系数 ，探索率 ;

3 for each episode do
Amask Amask(ai) = 1,∀ai ∈ A4 初始化 ： ;

s s05 重置 为初始状态 ;
6 for each step do

A1
mask ε - greedy a7 在 中 选择动作 ;

a r s′8 执行动作 ，观察反馈的 和 ;
Amask(a) = 09  ;

10 根据式 (15)和式 (16)更新 Q 值表;
s← s′11 更新 ;
s = sterminal12 until  ;

13 until收敛;
2) 决策阶段

(S ,A,π, p,R)

输 入 ： 维 修 排 故 决 策 问 题 转 化 的 五 元 组

，学习完成的 Q 值表

输出：维修排故策略

Amask Amask(ai) = 1,∀ai ∈ A1 初始化 ： ;
s , sterminal2 while  do

A1
mask a3 根据 Q 值表在 中贪婪选择动作 ;

a r s′4 执行动作 ，观察反馈的 和 ;
Amask(a) = 05  ;

s← s′6 更新 ; 

4　仿真分析

为验证本文 BN-RL方法的有效性，选择“汽车

不能启动”问题 [2] 作为实验背景，对比本文 BN-RL
方法与随机决策方法、静态决策方法、决策理论方法[2]

和向前一步间接观测方法[2] 进行性能对比。 

4.1　问题模型

“汽车不能启动”问题的 BN模型如图 3所示。

该网络共有 17个节点，其中，包含 9个部件节点（4个

可观测、5个不可观测），5个间接观测节点，2个隐含

节点和 1个问题定义节点，网络中共有 17条连接线。 

4.2　对比决策方法简介 

4.2.1　全知决策方法

全知决策方法假设维修时明确知道导致故障

的具体部位，并对其直接进行操作，代表问题的最

优情况。 

4.2.2　随机决策方法

随机决策方法以随机的方式选择观测和维修

动作，直至设备故障被修复，代表问题的随机情况。 

4.2.3　静态决策方法

静态决策方法按照代价从小到大的顺序选择
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动作，是解决维修排故决策问题的朴素方法。
 

4.2.4　决策理论方法

决策理论方法 [2] 是一种启发式方法，根据各部

件节点的效费比，即故障概率与观测费用之比来选

择部件进行维修。
 

4.2.5　向前一步间接观测方法

向前一步间接观测方法 [2] 是一种启发式方法，

在决策理论排故策略的基础上进行改善，在开始对部

件节点进行维修动作前执行观测操作以获取更多

的设备状态信息辅助决策，使决策更加准确。根据观

测操作执行后设备的预期修复成本选择观测操作。
 

4.3　结果分析

在仿真实验中，本文 BN-RL方法与上述 5种参

与对比的决策方法所需要的装备模型部件故障概

率参数和各动作成本参数均保持一致，以保证方法

对比的合理性。 

4.3.1　方法整体性能对比

t C

t

对“汽车不能启动”问题场景随机生成 1 000
个故障样本用于仿真计算，各方法在样本整体上的

维修排故成本分布如图 4所示，在仿真样本上的平

均决策耗时 和平均维修排故成本 对比如表 1所

示，其中为便于比较，将排故时间 以全知决策方法

耗时为基准标准化。
 
 

(a) 全知决策方法

(c) 静态决策方法
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图 4    各方法维修排故成本

Fig. 4    Troubleshooting cost of each method

C

t C

由图 4可知，仅考虑维修排故成本 指标时，本

文 BN-RL方法与全知决策方法代表的最优情况类

似，维修排故成本主要分布在低成本区域，并且优

于其他非最优方法。但是由表 1可看出，同时考虑

和 这 2个衡量标准时，除全知决策方法外的各方

法在 2个指标下的表现不同步，例如随机决策方法

和静态决策方法在决策时间方面表现优秀，但维修

I

排故成本较高，决策理论方法 [2]、向前一步间接观

测方法[2] 等基于 BN的方法在维修排故成本方面表

现更好但耗时更长。因此，需要构建一个新的性能

指标以衡量各方法在 2指标下的综合表现。本文

设置对比指标 如式 (19)～式 (21)所示：

I = wC
Cmax−C

Cmax
+wt

tmax− t
tmax

（19）

 

油料

油泵
油路

配电器

火花塞

汽车启动故障

发动机旋转启动器

电池电量

油量计

传输电量
电池年限

电池质量

收音机

车灯

交流发电机 风扇皮带

间接观测节点
隐含节点
可测部件节点
不可测部件节点
问题定义节点

图 3    “汽车不能启动”问题 BN模型

Fig. 3    BN model of “Car can’t start” problem
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wC =
∆C +∆t

∆C
,wt =

∆C +∆t

∆t
（20）

∆C =
Cmax−Cmin

Cmin
,∆t =

tmax− tmin

tmin
（21）

Cmax Cmin

tmax tmin

式中： 和 分别为参与对比的所有方法排故

成本最大值和最小值； 和 分别为排故时间最

大值和最小值。

s

I

各决策方法在上述指标 衡量下的性能表现对

比如图  5所示，其中为便于比较，各方法性能指标

是经过归一化的结果，最优为 1，最差为 0。
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图 5    各方法性能指标

Fig. 5    Performance of each method
 

相比于随机排故方法和朴素的静态排故方法，

本文 BN-RL方法排故时间稍长但策略的排故成本

大幅减少，策略大幅优化，因而性能指标大幅提高；

相比于同样基于 BN的经典启发式决策方法，本文

BN-RL方法在进一步减少排故成本的同时大幅缩

短排故时间，因而性能指标得到进一步提高。综上

所述，本文 BN-RL方法优于其他非最优维修排故

决策方法。 

4.3.2　引入 FMECA 效果验证

λp

本文通过 2.2节中所述方法转化 FMECA分析

定义的部件故障概率 作为 BN先验部件故障概

率，以改进传统方法中常用的等概率方式设置的先

验概率。

参与对比的非最优方法中静态决策方法和随

机决策方法不使用部件的故障概率信息进行维修

排故决策，因此，对 BN的改进对其没有影响。对

于本文 BN-RL方法和剩余 2种基于 BN进行维修

排故决策的方法，FMECA的引入对其决策时间影

响较小，而在维修排故成本方面影响更大，因此，主

要对比各方法在引入 FMECA前后的维修排故成

本，结果如图 6所示。

由图  6可知，引入 FMECA表中故障概率改进

等先验概率的 BN后，本文 BN-RL方法和其他 2种

以 BN为基础的方法都产生了具有更低维修排故成

本的策略。
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图 6    各方法引入 FMECA前后维修排故成本

Fig. 6    Troubleshooting cost of each method before and after

introducing FMECA
  

4.3.3　加入 O-A 动作效果验证

“汽车不能启动”问题在 O-A动作加入前后问

题规模对比如图 7所示。

18×316 ≈ 7.7×108 14×
29×37 ≈ 1.6×107

由 图  7可 知 ， 加 入 O-A动 作 前 问 题 规 模 为

，加入 O-A后问题规模变为

。因此，“汽车不能启动”问题在

加入 O-A动作后 RL问题规模大幅减小。
  

7.7×108

1.6×107

109

问
题

规
模

108

107

加入O-A前 加入O-A后

图 7    加入 O-A动作前后问题规模

Fig. 7    Problem scale before and after introducing O-A action 

 

表 1    各方法耗时和维修排故成本

Table 1    Time consumed and troubleshooting costs

of each method

方法 C t

全知决策方法 25.46 1
随机决策方法 92.83 1.67
静态决策方法 134.31 2.11
决策理论方法 45.61 37 990.20

向前一步间接观测方法 38.23 383 244.21
本文BN-RL方法 30.66 11.10
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4.3.4　设置动作掩码效果验证

为对比设置动作掩码前后 RL训练的效果，每

训练 1 000次，测试一次智能体在 4.3.1节中样本整

体上的平均决策时间和平均维修排故成本，共测

I

试 500次，最终将获得的性能数据通过式 (19)～
式 (21)进行综合性能指标 计算，并进行归一化以

方便对比。设置动作掩码前后性能指标对比如

图 8所示。
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图 8    设置动作掩码前后本文 BN-RL方法性能指标

Fig. 8    Performance of proposed BN-RL method before and after introducing action masking
 

s

由图 8可知，设置动作掩码后，RL训练过程更

快收敛，并且性能指标 较未设置动作掩码时有较

大提升。因此，通过对不合法动作设置掩码屏蔽的

方式处理动态动作空间能够提升智能体的学习效

率，并提升算法整体性能。 

5　结　论

1）根据维修排故决策问题特性对 FMECA表中

定义的故障概率进行转化后应用到 BN模型中，作

为先验故障概率。对于使用 BN进行维修排故知识

表达的方法，相较于等故障概率方式设置先验概

率，本文 BN-RL方法生成的维修排故策略在引入

FMECA之后更加贴近实际，因而具有更低的维修

排故成本。

2）将针对部件节点的观测动作和维修动作相

结合，形成 O-A作为部件节点的新动作，大幅减小

了 RL问题规模。

3）根据维修排故决策问题特性，针对动态动作

空间，加入不合法动作掩码避免智能体探索无效动

作，使得 RL智能体的学习效率得到提高，算法整体

性能得到提升。

为能够满足更一般、更加贴合实际的维修排故

决策问题场景，未来需要研究基于 RL的排故方法

在更加松弛的假设条件下的有效性。
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Complex equipment troubleshooting strategy generation based on Bayesian
networks and reinforcement learning
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Abstract： To  shorten  the  time  spent  and  reduce  the  troubleshooting  cost  of  traditional  heuristic  methods,  a
method of generating a troubleshooting strategy based on reinforcement learning (RL) and Bayesian networks (BN) is
proposed for complex equipment. BN is used for the expression of knowledge to make better use of model knowledge
of complex equipment. To get closer to the real scenario, the fault probability in the failure mode, effect, and critical
analysis  (FMECA)  of  complex  equipment  is  converted  and  used  as  a  prior  probability  in  BN.  A  paradigm  of
converting troubleshooting problems into RL problems is proposed to generate a troubleshooting strategy by using the
decision process of RL. The observation-action pair (O-A) is introduced to reduce the scale of the RL problem and the
action  masking  is  set  to  deal  with  dynamic  action  space.  Simulation  findings  demonstrate  the  superiority  of  the
proposed  BN-RL  method  by  demonstrating  its  remarkable  performances  compared  to  standard  heuristic  methods
based on the proposed metrics.

Keywords： reinforcement  learning； Bayesian  networks； troubleshooting  strategy  generation； complex
equipment；dynamic action space
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基于 anchor-free的光学遥感舰船关重部位检测算法

张冬冬，王春平，付强*

(陆军工程大学石家庄校区 电子与光学工程系，石家庄 050003)

摘　　　要：针对基于深度学习的遥感舰船检测算法存在精细化程度不足、检测效率低的问

题，提出一种基于 anchor-free 的光学遥感舰船关重部位检测算法。所提算法以全卷积的单阶段目标

检测 (FCOS) 算法为基准，在主干网络中引入全局上下文模块，提高网络的特征表达能力；为更好

地描述目标的方向性，在预测阶段构建了具有方向表征能力的回归分支；对中心度函数进行优化，

使其具备方向感知和自适应能力。实验结果表明：在自建舰船关重部位数据集和 HRSC2016 上，所

提算法的平均精度 (AP) 比 FCOS 算法有显著提升；与其他算法相比，所提算法在检测速度和检测

精度上均表现优越，具有较高的检测效率。

关　键　词：深度学习；遥感图像；anchor-free；舰船检测；关重部位检测；全卷积单阶段检测
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目标检测是计算机视觉和模式识别领域的研

究热点，被广泛地应用于军用和民用领域，诸如定

点打击、无人驾驶、智能监控等 [1-3]。近年来，随着

航天、遥感、传感器等技术的发展，遥感图像的质

量、分辨率、时效性等得到了大幅提升，利用遥感

图像进行目标检测与识别引起了学者的广泛关注。

舰船是海域中的重要目标，对其进行有效监测

对于维护国家安全、提高海上作战能力具有重要意

义[4]。合成孔径雷达（synthetic aperture radar, SAR）[5]

可以全天候、全时段、多角度的对目标实施监测，

通常被用于舰船检测任务。与 SAR图像相比，光

学遥感图像包含丰富的细节信息，解译难度相对较

小。随着光学遥感成像技术的发展成熟，图像的分

辨率和质量得到了大幅提高，可以更加直观地呈现

目标的纹理、颜色和形状信息，在舰船检测上拥有

巨大优势。因此，本文以光学遥感图像为基础，对

舰船检测进行深入研究。

深度学习技术的飞速发展极大地推动了目标

检测领域的进步，基于深度学习的目标检测算法是

目前的主流算法。卷积神经网络（convolutional neural

network, CNN）具有强大的特征提取能力，可以通过

学习提取高层次的抽象特征，为目标检测任务提供

所需的信息，使检测的精度得以提升。基于 CNN

的目标检测算法主要分为 2类：①以 R-CNN(Region-

CNN)[6]、Faster R-CNN[7]、Mask R-CNN[8] 等为代表的

双阶段网络检测算法；②以 SSD(single shot multibox

detector)[9]、YOLO[10]、RetinaNet[11] 等为代表的单阶

段网络检测算法。总体来说，双阶段检测网络检测

算法检测精度高，但速度慢；单阶段网络检测算法

速度快，但精度偏低。为提高光学遥感舰船的检测

精度，研究人员进行了深入研究并取得了突破性进

展。文献 [12]通过增加特征融合模块和设计聚焦

分类损失函数来提高复杂场景下舰船的检测精

度。文献 [13]针对遥感舰船的大长宽比和任意朝

向特性，在 YOLOv3算法中引入方向参数以更好地

描述舰船目标，并且设计了一种旋转卷积集成模块

来提高算法对角度的敏感度。文献 [14]通过由粗

到细逐步精化的方式实现快速、准确地检测舰船
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目标。

上述算法针对舰船目标取得了较好的检测效

果，但仍存在以下不足：①将舰船视为整体目标，未

对其进行更加精细化的检测 ；②均是基于锚框

（anchor-based）的检测算法，锚框本身所存在的弊端

导致算法的训练和检测效率低下。下面将对上述

2点不足进行详细分析。

舰船是一类多层级的目标，一般由主船体、雷

达、控制室、油料舱和弹药舱等子部分构成。雷

达、控制室、油料舱、弹药舱和动力舱是舰船上较

为重要的组成部分，即为关重部位。为满足一些特

殊任务的需求，文献 [15-16]对舰船要害部位的检

测算法进行了研究，但研究内容未涉及光学遥感图

像，在应用范围上仍存在局限性。不同类型的舰船

在构成上有一定的差异性，比如弹药舱仅存在于有

军用用途的舰船而不会存在于商用船只上。综合

考虑舰船各部分的普遍性、重要程度及在光学遥感

图像上的可视性，本文以控制室为研究对象，对舰

船的精细化检测进行探究。

Anchor-based算法的实现过程可概括为：首先，

根据数据集中目标的特点预先设置大量锚框；然

后，对这些预设锚框进行分类和偏移修正；最后，通

过非极大值抑制（non-maximum suppression，NMS）[17]

得 到 预 测 结 果 。 通 过 使 用 预 设 锚 框 ， anchor-
based算法增加了先验知识使训练更加稳定并能提

高目标召回能力，但也存在着一定的局限性：①普

适性低，预设锚框的数量、大小、长宽比等超参数

需要根据数据集中目标的特性进行人为设定，使其

难以适用于多种类型的数据集 ；②泛化能力弱 ，

anchor-based算法的性能对预设锚框的设置非常敏

感，并且由于锚框的预设类型有限使算法不能较好

的检测长宽比大的目标；③计算量大，为尽可能覆

盖所有目标，需要在图像的每个像素点都设置一组

相同的锚框，使整体的锚框数量非常庞大，但一副

图像所包含的目标数量有限，仅有一小部分锚框中

包含目标，导致正负样本严重不平衡，而且数量庞

大的锚框会占用更多的内存并增加计算量，严重影

响了算法的检测速度。针对以上问题，研究人员提

出了无锚框（anchor-free）的检测算法，一大批相关

算法应运而生。文献 [18]将目标视为成对的关键

点，通过预测目标的左上角和右下角关键点来定位

目标。文献 [19]在 ConerNet[18] 的基础上增加了中

心关键点，使角点匹配更加准确，从而提高了检测

精度。文献 [20]成功的将 anchor-free部署在 YOLO
算法上，并取得了不错的检测效果。文献 [21]提出

了一种全卷积单阶段目标检测 (fully convolutional
one-stage object detection，FCOS)算法，该算法的处

理方式类似于语义分割，采用逐像素预测的方式实

现目标的分类和回归，并通过构建中心度分支来抑

制低质量预测框。与 anchor-based算法相比，anchor-
free算法摆脱了锚框机制的制约，对于不同的任务

和目标拥有更强的泛化能力，更好的兼顾了检测的

精度和速度。因为预测时缺少锚框作为基准 ，

anchor-free算法的回归范围较大，更易产生虚警，这

一现象在复杂背景下尤为明显。

基于以上分析，本文以 FCOS算法 [21] 为基准，

提出了一种针对光学遥感舰船关重部位的检测算

法。该算法先将全局上下文模块 （global  context
block, GCB）[22] 融入主干网络，提升网络的特征提取

能力；其次，改进回归分支，并使用“中心到角点”

的预测策略 [23]，使网络具有描述目标方向的能力，

从而提高定位的精准度；另外，对中心度函数进行

优化，使其具有方向感知和自适应能力。 

1　本文算法
 

1.1　FCOS 算法

FCOS算法 [21] 是一种基于 anchor-free的全卷积

算法，其结构与 RetinaNet[11] 类似，均由 ResNet+特
征金字塔网络 (feature pyramid networks, FPN)+Head
组成，不同的是 FCOS算法[21] 对 FPN的层数进行了

扩充并增加了中心度预测分支，如图 1所示，其中，

H 和W 分别为高度和宽度，s 为上采样。与基于 anchor-
based的单阶段检测算法相比，FCOS算法[21] 规避了

使用锚框所带来的问题，更加简单、灵活，仅凭借后

处理 NMS就可以得到较高的检测精度。FCOS算

法[21] 采用了语义分割的思想，在真实目标范围内进

行逐像素的分类和回归，通过这种密集预测的方式

来保证检测的召回率。

c∗

FCOS算法[21] 在训练的过程中会将真实框内的

每个像素都作为正样本，由于框内不可避免的会包

含一些背景，导致 FCOS算法[21] 的误检和虚检概率

较高，同时预测框数量增加会降低算法的处理速

度。针对上述问题，FCOS算法 [21] 在检测头中增加

了中心度分支，该分支的预测值与分类置信度一起

决定预测框的得分，可以使低质量的预测框被抑制

掉，从而提高检测精度。中心度的真值 定义为

c∗ =

 
min(l∗,r∗)
max(l∗,r∗)

· min(t∗,b∗)
max(t∗,b∗)

（1）

l∗,r∗, t∗,b∗式中： 为样本点到真实框 4条边的距离。 

1.2　优化 FCOS 算法 

1.2.1　优化主干网络

与自然图像相比，遥感图像中目标所处的场景

复杂多变，目标周围环境会对检测造成干扰，这一
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问题在近岸舰船的检测任务中尤为突出。此外，相

对于舰船，关重部位特征较少，更易受到环境影

响。因此，需要在特征提取的过程中从全局出发将

更多的注意力放在目标上，为此在主干网络中加入

了 GCB。本文使用 Resnet-50作为主干网络。

GCB主要由上下文模块和转换模块组成，如

图 2所示，其中，C 为通道数。在上下文模块中，输

入特征经过 1×1和 softmax函数得到注意力权重，

然后作用于原始输入获取全局上下文特征。在转

换模块中，通过先降维再升维的方式获取通道间的

依赖关系。特征模块的输出与原始输入进行逐像

素相加，以这种方式将全局上下文特征整合到每个

位置的特征上。GCB的整个作用过程可表示为

yi = xi+Wv2ReLU

LN
Ñ

Wv1

Np∑
j=1

eWk x j∑Np

m=1
eWk xm

x j

é
（2）

x y Wk,Wv1,Wv2

ReLU(·) LN (·)
式中： 和 分别为输入和输出； 分别为

图 2中 3个卷积的权重； 为激活函数；

为层归一化。
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图 2    GCB结构

Fig. 2    Structure of GCB
 

经过 GCB处理后，特征的表达能力得到增强，

可以引导网络更多的关注目标特征，忽略图像中的

背景信息，但是考虑到关重部位的特殊性，在检测

的过程中希望借助舰船的信息来辅助定位目标，为

避免过滤掉这部分信息，将 GCB嵌入至 Resnet-50
的残差结构中，如图 3所示。该结构实现了特征的

重用，提高了网络对目标特征关注度，同时避免了

部分信息的丢失影响目标的检测效果。
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图 3    嵌入 GCB的残差结构

Fig. 3    Residual structure of GCB embedded
 

为直观的展示出将 GCB嵌入至 Resnet-50的作

用效果，在有无 GCB的情况下对比 P3、P4和 P5层

的特征图，如图 4所示，其中，蓝色到红色表示背景

特征逐渐减少，即目标特征逐渐显著。由图可知，

增加 GCB后，背景特征减少，目标特征能够更好地

得到表达，同时辅助信息也得到了保留。图 4从定

性的角度证明了增加 GCB的有效性，在消融实验

中将会从定量的角度加以验证。 

1.2.2　回归分支

关重部位作为舰船的一部分同样具有方向性，

为更加准确的描述该目标，对 FCOS算法[21] 检测头

的回归分支进行改进，构建了中心点和角点 2个回

归分支，如图 5所示。中心点和角点回归分支分别

负责预测目标中心和中心到角点的偏移量，然后利

用“中心到角点”的预测策略来定位目标。“中心

到角点”的策略将预测分为 2个阶段，第 1阶段预

测目标的中心，第 2阶段从预测的中心回归角点

（见图 6），该策略可表示为®
c̃ = conv256→2(X)

ci = conv256→8(X)+ c̃ i = 0,1, · · · ,3
（3）

c̃ c0、c1、c2、c3式中： 和 分别为目标中心点和 4个

 

7×8/128

13×16/64

25×32/32

50×64/16

100×128/8

200×256/4

H×W/s 主干网络 特征金字塔 分类+中心度+回归

Heads

Heads

Heads

Heads

Heads

H×W×256 H×W×256

H×W×256 H×W×256

分类
H×W×K

中心度
H×W×1

回归
H×W×4

×4

×4

图 1    FCOS算法[21] 的整体框架

Fig. 1    Overall architecture of FCOS algorithm[21]
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c̃角点的坐标；“+”表示广播操作，其将 添加到每个

角分支输出的元组中。在实际预测中，中心点的预

测难度要低于角点，因为其维度较低，并且与目标

的尺寸和方向无关。因此，“中心到角点”的策略

可以先通过优化中心损失来获得目标的大致位置，

然后从中心逐步完善角点。 

1.2.3　定向自适应中心度

FCOS算法[21] 通过引入中心度来降低低质量预

测框的权重，可以使低质量预测框更容易被抑制

掉，从而提高检测的精度，但是该中心度的计算方

式是根据水平框制定的，不适用于旋转框的情况。

(x0,y0, x1,y1, x2,y2, x3,y3)

(x,y)

因此，将中心度的计算式进行扩展，将其推广到任

意四边形，对于给定旋转框

及中心点 ，定向中心度可由下式计算得到：

Dcenter-ness (a,b,c,d) =
Å

min(a,c)
max(a,c)

· min(b,d)
max(b,d)

ãα
a = d(x0,y0, x1,y1, x,y)
b = d(x1,y1, x2,y2, x,y)
c = d(x2,y2, x3,y3, x,y)
d = d(x3,y3, x0,y0, x,y)

（4）

α d (·)式中： 为自适应参数； 表示中心点与 2个相邻

角 点 间 的 归 一 化 垂 直 距 离 ， 可 根 据 下 式 进 行

计算：

d(xi,yi, x j,y j, x,y) =

∣∣(x j− xi

)
(yi− y)− (xi− x)

(
y j− yi

)∣∣»(
x j− xi

)2
+
(
y j− yi

)2

（5）

α

在式（1）中，中心度被定义成了几何平均值，缺

乏对目标形状的自适应能力。通过（4）式，将中心

度推广到了任意四边形，为使其具备自适应能力，

将 定义为

α=
min(

√
(x0− x1)2+ (y0− y1)2,

√
(x1− x2)2+ (y1− y2)2)

max(
√

(x0− x1)2+ (y0− y1)2,
√

(x1− x2)2+ (y1− y2)2)
（6）

(x,y)

sx,y px,y cx,y

测试中，位置 上用于 NMS排序的最终分

数 由分类置信度 和定向自适应中心度 共

同决定，其表达式为

sx,y =
√

px,ycx,y （7）

为便于理解定向自适应的作用，图 7为在给定

旋转框中每个位置的中心度、定向中心度和定向自

适应中心度的权重热图。对比图 7（a）和图 7（b）可

知，定向中心度可以更好的适应旋转框，能够与旋

转框的边缘完全对齐 ，并适应其长宽比。对比

 

(a) 原图 (b) P3（有GCB） (c) P3（无GCB） (d) P4（有GCB） (e) P4（无GCB） (f) P5（有GCB） (g) P5（无GCB）

图 4    有无 GCB情况下的特征可视化

Fig. 4    Visualization of features with and without GCB

 

Heads

分类
H×W×C

自适应中心度
H×W×1

角点回归
H×W×8

中心度点回归
H×W×2

H×W×256 H×W×256

×4

H×W×256 H×W×256

×4

图 5    改进后的检测头结构

Fig. 5    Improved detection heads structure

 

图 6    “中心到角点”的预测策略示意图

Fig. 6    Diagram of “center to corner” prediction strategy
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α图 7（b）和图 7（c）可知，在 的调解下，中心度的衰

减率变大，靠近旋转框边缘位置的权重变得更低，

中心点周围高权重的区域变大，这样更利于抑制低

质量预测框和保留高质量预测框。
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(a) 中心度

(b) 定向中心度

(c) 定向自适应中心度

图 7    不同中心度的权重热图

Fig. 7    Heat map for weights of different center-ness
 
 

2　实　验

实验在配置为 E5-2630v2 CPU、NVIDIA GTX-

1080Ti GPU(11G video memory)、 64G RAM的图像

工作站上进行，以 Ubuntu18.04为平台，在深度学

习框架 Pytorch1.6下编译完成。训练过程中，网络

在随机梯度下降 (stochastic gradient descent, SGD)法

下进行 36轮迭代训练，初始学习率为 0.002 5，批

次大小为 4。在迭代 24和 33轮时，学习率分别降

低 10倍。权重衰减和动量分别设置为 0.000 1和

0.9。为验证本文算法的有效性，在自建数据集和

HRSC2016[24] 数据集上进行了多组实验，使用每秒处

理帧数（frame per second, FPS） [25]、平均精度（average
precision，AP） [26] 及网络参数量（parameters） [16] 来评

价网络的性能。 

2.1　数 据 集
当前用于舰船检测的光学遥感数据集，比如

HRSC2016[24] 、DIOR[27]、DOTA[28] 等，均以整体舰船

作为目标进行标注，多用于舰船整体的检测任务。

将舰船关重部位作为研究对象时，数据集中应包含

明显的部位信息，当前所存在的数据集无法满足这

一需求。针对数据集欠缺的问题，利用谷歌地图在

一些著名港口（珍珠港、横须贺港、朴次茅斯港等）

区域下载了 1 015张图像，构建了 CP-Ship数据集，

数据集的详细信息如表 1所示，图像样例如图 8所

示。CP-Ship中图像尺度为 800像素×600像素，使

用 LabelImg和 roLabelImg对图像中舰船的关重部

位进行标注。
 
 

表 1    CP-Ship 数据集和 HRSC2016[24] 数据集详细信息

Table 1    Details of CP-Ship dataset and HRSC2016[24] dataset

数据集
图像数量 关重部位数量

(CP-Ship)
舰船数量
(CP-Ship)CP-Ship HRSC2016[24]

训练集 812 849 2 295 2 342

测试集 203 212 561 634

总计 1 015 1 680 2 856 2 976
 

HRSC2016[24] 是唯一一个只用于舰船检测的公

开数据集，该数据集包含 20多类不同外观、比例和

方向的舰船，图像样例如图 8所示。数据集图像来

源于 6个著名港口，图像分辨率在 0.4～2 m之间，

大小从 300像素×300像素到 1 500像素×900像素

不等，大多数大于 1 000像素×600像素。HRSC2016[24]

数据集包含 1 061张标注图像，将其按照 4:1的比例

划分为训练集和测试集，具体信息如表 1所示。 

2.2　消融实验

为评估嵌入 GCB、改进回归分支及定向自适

应中心度对提升算法检测能力的贡献，以 FCOS
算法 [21] 为基准，在 CP-Ship数据集上进行消融实

验，实验结果如表 2所示。表 2中，“√”表示采用对

应的改进操作；算法 1是原始的 FCOS算法 [21]；算

法 2是在 FCOS算法 [21] 主干网络中嵌入 GCB所形

成的算法；算法 3是按照本文算法改进 FCOS回归

分支后所形成的算法；算法 4是算法 2和算法 3的

集合体；算法 5是本文算法。

由 表 2可 知 ， FCOS算 法 [21] 的 AP值 仅 有
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63.04%，虽然其多层特征上进行检测，但是仍受背

景影响 ，导致检测效果不佳。在主干网络融入

GCB后，AP提高了 1.92%，说明在增加特征提取阶

段增加上下文信息有利于规避背景的影响，提高网

络对目标特征的表达能力。通过改进回归分支，网

络对关重部位的描述能力增强，提高了网络的检测

能力。同时嵌入 GCB和改进回归分支比增加单一

模块的 AP增量大，说明 2个模块不会相互影响，能

够较好的融合。将所有改进融合后检测的 AP值最

高，达到了 68.56%，大幅提高了 FCOS算法 [21] 对关

重部位的检测能力。 

2.3　对比实验

为验证本文算法的有效性 ，将本文算法与

Faster R-CNN[7]（旋转框和水平框）、RetinaNet[11]（旋

转框和水平框）、R3Det[14]、CornerNet[18]、CenterNet[19]、

YOLOX-L[20]、 VarifocalNet[29]、BBAVectors[30]、SASM[31]

及 FCOS算法 [21] 进行对比分析。所用对比算法的

相关代码来源于 OpenMMLab平台。各算法在 CP-

Ship测试集上检测的定量结果如表 3所示，其中，

Rotated Faster R-CNN和 Rotated RetinaNet算法数据

来源于 https://github.com/open-mmlabl mmrotute。表

中 TP表示正样本被正确识别的数量，FP表示误检

 

(a) CP-Ship数据集样例1 (b) CP-Ship数据集样例2 (c) CP-Ship数据集样例3 (d) CP-Ship数据集样例4

(e) HRSC2016[24]数据集样例1 (f) HRSC2016[24]数据集样例2 (g) HRSC2016[24]数据集样例3 (h) HRSC2016[24]数据集样例4

图 8    CP-Ship数据集和 HRSC2016[24] 数据集图像样例

Fig. 8    Image examples of CP-Ship dataset and HRSC2016[24]

 

表 2    消融实验结果

Table 2    Experiment results of ablation

算法 嵌入GCB 改进回归分支 定向自适应中心度 AP/%

算法1 63.04

算法2 √ 64.96

算法3 √ 64.34

算法4 √ √ 66.51

算法5 √ √ √ 68.56

 

表 3    不同算法在 CP-Ship 测试集上的定量结果

Table 3    Quantitative results of different algorithms on the CP-Ship test set

算法 主干网络 图像大小/像素 锚框类型 TP FP AP/% FPS Paras/106

Faster R-CNN[7] ResNet-50 800×608 水平框 411 152 65.78 19.2 41.12

Rotated Faster R-CNN ResNet-50 800×608 旋转框 425 138 68.60 11.9 41.12

RetinaNet[11] ResNet-50 800×608 水平框 387 229 60.41 23.8 36.1

Rotated RetinaNet ResNet-50 800×608 旋转框 388 162 60.61 13.9 36.13

R3Det[18] ResNet-50 800×608 旋转框 393 146 64.28 11.3 41.58

CornerNet[18] Hourglass-104 511×511 无锚框 419 1 274 59.73 3.0 200.95

CenterNet[19] ResNet-18 512×512 无锚框 392 136 63.23 68.7 14.21

YOLOX-L[20] CSPDarkNet 640×640 无锚框 441 189 72.71 27.8 54.15

VarifocalNet[29] ResNet-50 800×608 无锚框 400 262 62.98 20.3 32.48

BBAVectors[30] ResNet-50 800×608 无锚框 448 198 68.31 14.5

SASM[31] ResNet-50 800×608 无锚框 397 214 63.85 13.5 36.6

FCOS[21] ResNet-50 800×608 无锚框 384 101 63.04 24.1 31.84

本文算法 ResNet-50+GCB 800×608 无锚框 417 89 68.56 21.3 32.49
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的负样本数量，Paras表示模型参数量。

表 3中 Faster R-CNN[7] 和 RetinaNet[11] 分别是经

典的双阶段网络和单阶段网络检测算法，通过增加

角度参数，算法的误检数量均有一定量的降低，并

且算法的参数量几乎没有变化，但算法的推理速度

均急剧下降，究其原因是增加角度参数会使锚框数

量剧增，算法的计算量大幅增加。通过比较可以发

现，在 Faster R-CNN[7] 中增加角度参数对算法检测

能力提高的效果高于 RetinaNet[11]，说明在单阶段网

络检测算法中仅依靠增加角度参数并不能大幅提

高算法的检测能力。相比而言，虽然本文算法相对

于 FCOS算法[21] 增加了少量的参数量，但是由于未

使用锚框，很好的规避了锚框对检测速度的影响。

CornerNet[18] 使用 Hourglass-104作为主干网络 ，严

重影响了网络的推理速度，并且该网络仅依赖嵌入

向量来判断角点是否属于同一目标，容易产生误检

现象。CenterNet[19] 在 CornerNet[18] 的基础上增加了

中心点预测，大大降低了误检概率，但是由于使用

RestNet-18作为主干网络，网络的特征提取能力不

强，导致检测效果不佳。YOLOX-L[20] 使用较多的

参数得到了不错的检测效果，但算法受背景影响较

大，存在较多的误检目标。VarifocalNet[29] 是基于

FCOS算法 [21] 的优化算法，主要用于密集目标的检

测，其对关重部位的检测的 TP值相对于 FCOS算法[21]

有了明显提升，但是检测精度并没未得到提升。

BBAVectors[30] 和 SASM[31] 均 是 基 于 anchor-free的

旋转框检测算法，与水平框检测算法相比，更适用

于具有任意方向的关重部位目标，在检测效果上较

一般的检测算法更为优越，但在检测速度上不占优

势。FCOS算法 [21] 通过引入中心度大幅减少了误

检目标的数量，但受背景影响，目标特征无法被充

分 提 取 ， 算 法 的 检 测 能 力 较 低 。 本 文 算 法 在

FCOS算法 [21] 的基础上进行优化，其检测精度达到

了与 Rotated Faster R-CNN算法相当的水平，在检测

速度上超过了单阶段旋转框检测 R3Det[18] 算法，真

正兼顾了检测的速度和精度。

为进一步验证本文算法的鲁棒性及泛化能力，

将本文算法与对比算法在 HRSC2016[24] 数据集上进

行实验，实验结果如表 4所示。由表可知，本文算

法在 HRSC2016[24] 数据集上仍取得了较好的检测效

果，其 AP值达到了 84.73%；本文算法的检测速度

优于其他具有旋转框检测结果的算法 ， FPS为

22.5。Rotated Faster  R-CNN和  Rotated RetinaNet算

法通过直接增加角度参数实现旋转目标的检测，在

不同的数据集上的检测表现不一致，相比之下，本

文算法具有较强的泛化能力，在不同数据集上具有

较好的鲁棒性。与一些先进的舰船检测算法 [32-33]

相比，本文算法对舰船目标的检测效果略有不足，

究其原因是没有很好的适应目标的多尺度特性，针

对这一问题，下一步将会对网络的多尺度特征提取

及表征能力进行增强，以提高对多尺度目标的检测

能力。

P-R 曲线是根据准确率 P 和召回率 R 的关系建

立的，可以直观的反应出模型的好坏，一般认为曲

线与坐标轴所包围的面积越大，算法的性能越好。

不同算法在 CP-Ship测试集和 HRSC2016[24] 数据集

上的 P-R 曲线如图 9所示。由图可知，本文算法的

P-R 曲线较为平稳，并且能够包围绝大多数其他算

法的 P-R 曲线，即与坐标轴所围面积较大。因此，

与其他算法相比，本文算法的整体性能表现优异。

为说明本文算法相对于 FCOS算法 [21] 的提升，

图 10为 2种算法在 CP-Ship和 HRSC2016[24] 数据
 

表 4    不同算法在 HRSC2016[24] 测试集上的定量结果

Table 4    Quantitative results of different algorithms on HRSC2016[24] test set

算法 主干网络 图像大小 锚框类型 TP FP AP/% FPS

Faster R-CNN[7] ResNet-50 800×608 水平框 557 93 84.33 20.6

Rotated Faster R-CNN ResNet-50 800×608 旋转框 558 199 81.82 16.4

RetinaNet[11] ResNet-50 800×608 水平框 543 151 81.11 22.7

Rotated RetinaNet ResNet-50 800×608 旋转框 467 66 68.10 21.2

R3Det[18] ResNet-50 800×608 旋转框 535 118 82.80 16.0

CornerNet[18] Hourglass-104 511×511 无锚框 521 2 128 60.71 1.9

CenterNet[19] ResNet-18 512×512 无锚框 541 328 75.25 46.6

YOLOX-L[20] CSPDarkNet 640×640 无锚框 567 142 87.09 27.8

VarifocalNet[29] ResNet-50 800×608 无锚框 558 144 85.04 20.8

BBAVectors[30] ResNet-50 800×608 无锚框 561 219 86.19 15.8

SASM[31] ResNet-50 800×608 无锚框 540 431 80.40 20.0

FCOS[21] ResNet-50 800×608 无锚框 510 76 78.06 25.7

本文算法 ResNet-50+GCB 800×608 无锚框 558 52 84.73 22.5

第 4 期 张冬冬，等：基于 anchor-free的光学遥感舰船关重部位检测算法 1371



集上的检测可视化结果。由图可知，与 FCOS算法[21]

相比，本文算法更适用于任意方向密集排列的目

标，并且拥有较强的检测能力，漏检风险较小。 

3　结　论

1） 在主干网络中嵌入 GCB提升了特征表达能

力，提高了算法的检测能力。

2） 改进回归分支增强了算法对关重部位目标

方向的描述能力。

3） “中心到角点”的预测策略降低了网络回归

的难度，提升了算法的推理速度。

4） 定向自适应中心度抑制了低质量边框，大幅

提高了算法的检测精度。

5） 大量实验证明了本文算法的有效性。
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Ship’s critical part detection algorithm based on
anchor-free in optical remote sensing
ZHANG Dongdong，WANG Chunping，FU Qiang*

(Department of Electronic and Optical Engineering, People Liberation Army Engineering University-Shijiazhuang, Shijiazhuang 050003, China)

Abstract： Low  detection  effectiveness  and  inadequate  refinement  plague  the  existing  deep  learning-based
remote sensing ship detection technique. To address the above problems, an optical remote sensing ship critical part
detection  algorithm  based  on  anchor-free  is  proposed.  The  proposed  algorithm  takes  fully  convolutional  one-stage
object detection (FCOS) as the benchmark algorithm and introduces a global context module in the backbone network
to  improve  the  feature  representation  capability  of  the  network.  In  the  prediction  step,  a  regression  branch  with
orientation  representation  capabilities  is  built  to  more  accurately  describe  the  orientation  of  targets.  The  centrality
function  is  optimized  to  make  it  direction-aware  and  adaptive.  The  experimental  results  show  that  the  average
precision (AP) of the proposed algorithm is significant improved over FCOS algorithm on the self-built ship critical
part  dataset  and  HRSC2016,  respectively.  Compared  with  other  algorithms,  the  proposed  algorithm  has  superior
performance in both detection speed and detection accuracy and has high detection efficiency.

Keywords： deep  learning； remote  sensing； anchor-free； ship  detection； critical  part  detection； fully
convolutional one-stage object detection
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面向无人驾驶车辆的行车安全场模型构建方法

谢楚安，任羿，杨德真*，冯强，孙博，王自力
(北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 100191)

摘　　　要：针对全面系统评价无人驾驶车辆行车安全方法欠缺的问题，提出一种改进的无人

驾驶车辆行车安全场模型。考虑无人驾驶车辆复杂道路因素，人工智能 (AI) 系统感知、决策、控

制 3 大模块的特性对无人驾驶车辆行车安全的影响，基于胡克定律，建立动态势能场及安全行为场

相结合的无人驾驶车辆行车安全场数学模型，以此表征道路上静止物体、运动物体与 AI 系统自身

等因素造成的行车风险。结合典型行驶场景的行车安全分析验证所提模型的正确性和可用性。

关　键　词：无人驾驶车辆；行车安全场；风险；行车安全评价；动态势能场
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随着科技的发展及自主化、智能化的不断进

步，无人驾驶车辆的发展也逐渐成为了衡量一个国

家科技创新和技术水平的重要标志。但近年来，特

斯拉、谷歌、Uber等企业在进行无人驾驶车辆行车

试验时屡发交通事故，导致乘客、司机受伤甚至丧

命 [1]。无人驾驶车辆行车安全至关重要，已成为国

内外关注热点[2-3]。

在无人驾驶车辆的驾驶行为中，对车辆行驶过

程中的交通态势及周遭环境进行精确的风险评估，

使车辆有效地预防碰撞可实现安全行驶。因此，全

面系统地评价行车安全是其关键技术。经调研，国

内外学者对此提出了许多不同的方法，传统的行车

安全评价方法通常是基于车辆的运动参数及历史

数据分析对其进行安全评价，如根据车辆的行驶状

态及车辆的相对运动关系计算碰撞时间 (time-to-

collision, TTC)[4]、车头时距 (time headway, THW)[5]、

行车安全距离等 [6]，以此作为安全约束实现碰撞预

防。但此类评价方法指标单一，难以描述不同道路

条件、周边行人车辆动态交互性行为等复杂潜在行

车风险因素对行车安全的影响，局限性较大 [7]。随

着人工智能（arti-ficial intelligence, AI）、传感技术的

发展，一些学者 [8-9] 开始借鉴人工势能场（artificial

potential  field,  APF）[10] 应用于机器人避撞的思路，

提出将势能场理论融入到车辆行车安全评估中，如

重力场 [11-12]、弹性场 [13] 等。但由于场量单一，其只

可应用于特定的驾驶场景。针对此问题，基于改进

APF建立的行车安全场模型 [14] 具有能动态反映交

通态势变化，同时考虑复杂行车风险因素对行车安

全影响的优点，可以相对准确地评价车辆在复杂交

通场景中的行车安全，描述人-车-路三者之间的耦

合机制。同时 ，行车安全场模型在车辆协同控

制[15]、安全路径决策规划[16]、车辆最优换道策略[17-18]

等方面得到了重要的应用。

但现有的行车安全场模型在无人驾驶车辆的

应用上存在限制，例如，在其 AI系统是否能检测并

适应复杂的交通环境[19-21]（如雨雪、坡度、弯曲道路

等），是否能对种类繁杂、具有高度动态不确定性及

开放性的周遭环境做出正确的交互 [22-24] 等问题上

仍存在挑战。其中最重要的问题之一是，无人驾驶

车辆是一个集感知、决策、控制于一体的综合系
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统，在 AI系统代替人类对车辆进行决策控制时，其

对无人驾驶车辆行车安全产生的影响同样不可忽

视。因无人驾驶车辆不存在可执行决策控制操作

的驾驶员，现有的行车安全场中与“人”有关的“行

为场”无法完全描述无人驾驶车辆 AI系统的控制

行为。然而，现有对于无人驾驶车辆行车安全场的

研究 [25] 大多直接排除了原有行车安全场中驾驶员

对行车安全施加的“行为场”的影响。因此，需综

合评估感知、决策、控制 3方面对行车安全的风

险，对无人驾驶车辆的行车安全进行更为全面的

评估。

综上，为全面系统地评价无人驾驶车辆的行车

安全，本文拟针对复杂的驾驶环境及无人驾驶车辆

特性，以有人车行车安全场为基础，提出一种改进

的无人驾驶车辆行车安全场模型，并给出无人驾驶

车辆典型行驶场景的行车安全场建模案例，为无人

驾驶车辆安全性、可靠性设计提供依据，为无人驾

驶车辆的行车安全分析提供方法支持。 

1　无人驾驶车辆行车安全场建模

结合无人驾驶车辆 AI系统自主感知、控制、

决策的特征，基于胡克定律对现有行车安全场模型

做了改进，本文模型由道路上静止物体及运动物体

形成的动态势能场和无人驾驶车辆安全行为场组

成，其数学模型可表示为

ES = EV+ED （1）

ES EV

ED

式中： 为无人驾驶车辆行车安全场场强； 为动

态势能场场强； 为安全行为场场强。 

1.1　动态势能场

动态势能场是用于表征道路上静止环境及运

动目标对行车安全影响的物理场。道路上的静止

物体主要包括靠边的车辆、施工区域、路障、开启

的井盖等。道路上的运动物体主要包括运动中的

无人驾驶车辆、行人、非机动车等。动态势能场场

强的大小和方向主要由物体之间的矢量距离、物理

类型、物体质量、运动状态和道路条件决定。

在无人驾驶车辆行驶时，会倾向于跟前方车辆

保持一个安全距离。当与前车的车间距离低于此

安全距离时，会控制车辆减速以避免与前车发生可

能的碰撞。此类现象与胡克定律现象相似，即弹簧

被压缩时，会产生一个反向的力，压缩的距离越大，

力也越大。如图 1所示。

l−
∣∣ri j

∣∣
i (xi,yi)

基于此，本文采用车辆间距与安全距离的差值

类比弹簧压缩量，并结合道路上物体的特性

及影响因素提出了物体 在其周围环境条件下

形成的动态势能场模型，如式 (2)所示：

EV_i j = Ωi

(
v2

i ai+1
)

cos θiQz
(
l−
∣∣ri j

∣∣) ri j∣∣ri j

∣∣ （2）

(xi,yi) ri j = [x j−
xi,y j− yi]

(
x j,y j

)
Ωiv2

i

ai θi

Qz

Ωi l∣∣ri j

∣∣∣∣ri j

∣∣ ⩽ l
ri j∣∣ri j

∣∣
EV_i j

式 中 ： 为 物 体 i 的 质 心 坐 标 ；

为物体 i 与 之间的矢量距离 ；

为物体 i 的等效动能； 为物体 i 的加速度； 为无

人驾驶车辆相对于该物体的方向矢量与物体速度

方向的夹角； 为无人驾驶车辆所在第 z 段道路条

件的影响因子； 为物体 i 的等效质量； 为无人驾

驶车辆与前方物体的安全距离，且 与 l 始终应

满足 的关系式， 代表势能沿梯度下降的

方向； 表示物体 i 在一定道路条件下对整体交

通环境造成的风险程度，数值越大，场强越大，表示

其造成的行车风险也越大。

Ωi Qz等效质量 及道路条件影响因子 的具体表

达式将于 2.1节及 2.2节详细介绍。 

1.2　安全行为场

近年的无人驾驶车辆事故基本归因于对周围

环境理解错误或对其他车辆行为判断错误。因此，

无人驾驶车辆不仅要在感知方面检测准确，还应在

正确决策的基础上做出精确的控制才能确保行车

安全。无人驾驶车辆的驾驶动作是由 AI系统进行

控制的，分别分为感知、决策、控制 3个方面。

感知是由车辆传感器来探测车辆周围的行驶

环境，如障碍物的位置、形状、类别及速度信息。

决策是指无人驾驶车辆通过得到的交通环境信息，

考虑周边交通态势及让行规则，与无人驾驶库中的

经验知识进行匹配，选择适合当下的驾驶行为。无

人驾驶车辆的控制主要是用于接收决策后的驾驶

指令，控制车辆稳定运行同时保证控制精度。

i (xi,yi)

因此，基于无人驾驶车辆的特性，建立无人驾

驶车辆的安全行为场，其是用于表征无人驾驶车辆

自身 AI系统性能对行车安全影响的物理场。定义

无人驾驶车辆 在其周围环境条件下形成的安

全行为场模型如式 (3)所示：

 

(a) 前后车保持安全距离

(b) 前后车距离小于安全距离

l

l

r
Δx

F

图 1    前后车车距与弹簧类比示意图

Fig. 1    Analogous diagram of front and rear car distance and

spring compression
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ED_i j = EV_i jDi = Ωi

(
v2

i ·ai+1
)

cos θiQz·(
l−
∣∣ri j

∣∣) ri j∣∣ri j

∣∣Di （3）

ED_i j

Di

式中： 为无人驾驶车辆 i 在一定道路条件下形

成的安全行为场； 为无人驾驶车辆 i 的 AI驾驶风

险因子，详见 2.3节。 

2　行车风险因素构建
 

2.1　等效质量

Ωi

Ωi

由物体 i 自身的属性所产生的潜在风险损失由

等效质量 表示。其中，物体 i 的属性包括物体的

物理质量、物体类型及速度。根据文献 [26]中行车

安全场的定义，物体 i 的等效质量 可表示为

Ωi = Tumi

(
λ0vi

λ1+λ2

)
（4）

Tu

Tu mi λ0vi
λ1 +

λ2

λ0 λ1

λ2 λ0、λ1、λ2

式中： 为无人驾驶车辆与道路上类型 u 的物体相

撞产生的风险大小，其中，道路上的物体可分为行

人、非机动车、车辆、动物及施工区等 5种类型，以

人员受伤或死亡的可能性大小作为风险损失的依

据 对 赋 值 ； 为 物 体 i 的 实 际 质 量 ；

为包含速度的表达式，用于表征速度对风险的影

响 ，其中 ， 为速度的系数 ， 为速度的幂指数 ，

为常数， 的实际值可根据现实交通事

故数据拟合得到。理论上，道路上的物体速度越

大，造成的风险也会越大。因此，可采用速度的幂

函数项来表示行车风险的影响。 

2.2　道路影响因子

第 z 个路段的道路条件对行车产生的潜在风险

主要与路面附着系数、道路曲率、坡度和能见度有

关[27]，其影响因子 Qz 可表示为

Qz = Qz (µz,ρz, τz, δz) = fµ (µz) fρ (ρz) fτ (τz) fδ (δz) （5）

µz ρz τz

δz f (·)
式中： 为路面附着系数； 为道路曲率； 为道路

坡度； 为道路能见度。 为各影响因素的风险

评价函数。 

2.2.1　路面附着系数

路面附着系数是车轮和路面之间的静摩擦系

数。路面附着系数越大，车辆就越不容易打滑。在

日常行驶中，雨天雪天的路面附着系数很低，车辆

制动力降低，车辆较易打滑，行车风险增加。

µ1,µ2, · · · ,µz, · · · ,µm

µ∗

µz (z = 1,2, · · · ,m,µz > 0)

根据实验的精度需求，将实际行驶道路平均分

为 m 个 路 段 ， 令 各 个 路 段 的 道 路 附 着 系 数 为

。在实际交通环境中，最理想路

面条件为干燥水泥路面，其附着系数较大，车辆不

易打滑。因此，令标准路面附着系数 为干燥水泥

路面的附着系数，令实际驾驶道路中第 z 段道路的

附着系数为 。得到路面附着

系数风险评价函数为

fµ (µz) =
µ*

µz
（6）

µz实际驾驶道路第 z 段道路的附着系数 可通过

测量车轮制动抱死时的制动力，并除以车轮的载荷

而求得。 

2.2.2　道路曲率因子

实际驾驶的道路并非完全平直，存在直道、弯

道、直角转弯、环路等情况。平直道路的行车风险

通常较低，而弯道的转弯半径越小，行车风险越

高。因此，用道路曲率衡量道路的平直程度，如

图 2所示，以第 z 段道路的起始与道路中心线的交

点为原点，建立直角坐标系。将道路中心线过原点

的切线记为 x 轴，y 轴与 x 轴垂直且相交于原点。
  

O

x

y
Sz=c0+c1x+c2x

2+c3x
3

s1(x1, y1)
s2(x2, y2)

sw(xw, yw)

图 2    道路曲率直角坐标系示意图

Fig. 2    Schematic diagram of road curvature rectangular

coordinate system
 

S z

基于上述坐标系，设第 z 段道路中心线的函数

表达式为

S z = c0+ c1 x+ c2 x2+ c3 x3 （7）

c0,c1,c2,c3 S z

w s1, s2, · · · , sw

sw (xw,yw)

式中： 为待定系数。道路中心线 的函数

表达式可通过采样 个中心线上的点

的坐标值 进一步拟合确定。

ρz =

∣∣S ′′z ∣∣(
1+S ′2

z

) 3
2

sw (xw,yw)

ρz

由曲率公式 可得点 处

的曲率 如式 (8)所示：

ρz =
|2c2+6c3 xw|î

1+
(
c1+2c2 xw+3c3 x2

w

)2
ó 3

2

（8）

c0 = 0,

c1 = 0,c2 = 0,c3 = 0

fρ (ρz)

平直道路中心线表达式的待定系数为

，即平直道路中心线与 x 轴重合

且曲率始终为 0。因此，本文以指数形式作为道路

曲率因子的风险评价函数 ，即

fρ (ρz) = eρz = e

|2c2+6c3 xw |[
1+(c1+2c2 xw+3c3 x2

w)2
] 3

2
（9）

 

2.2.3　道路坡度

坡度是用于表示道路陡缓的程度，车辆在驶入

高架桥等道路时需要经过斜坡。通常来说，坡度越

大，行车风险越大。设坡面的垂直高度为 H，坡面
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的水平宽度 B，坡度示意图如图 3所示。
 
 

O

Hz

Bz

图 3    道路坡度示意图

Fig. 3    Schematic diagram of road slope
 

τz (z = 1,2, · · · ,m, τz > 0)

τ1, τ2, · · · , τz, · · · , τm

坡度通常用 2点之间坡面垂直高度与坡面水

平宽度的比表示，同样将实际行驶道路分为 m 个路

段，以 表示第 z 段道路的坡

度 ，令各个路段的道路坡度为 。

其计算式为

τz =
Hz

Bz
（10）

fτ (τz)

水平道路的坡面垂直高度始终为 0，即道路坡

度为 0。因此，以指数形式作为道路坡度的风险评

价函数 为

fτ (τz) = eτz = e
Hz
Bz （11）

τz第 z 段道路的坡度 可通过测量第 z 段及第

z+1段道路之间坡面的垂直高度，并除以坡面水平

宽度求得。 

2.2.4　道路能见度

能见度与行车安全密切相关，雾霾、暴雨、冰

雪等常规恶劣天气会导致道路能见距离降低，易对

前方物体距离估计错误，极可能发生多车连续追尾

的重大交通事故。道路能见度越低 ，行车风险

越高。

δ*

δz(z = 1,2, · · · ,
m, δz > 0)

据标准 GB/T 33673-2017[28] 知，当能见度大于

10 km时视为能见度优。因此，令标准能见度 为

晴朗干燥、无霾无尘粒天气的最远能见度距离，令

实际驾驶道路第 z 个路段的能见度为

，其表征了第 z 段道路上常规恶劣天气对

行车风险的影响。得到道路能见度的风险评价函

数为

fδ (δz) =
δ*

δz
（12）

δz实际驾驶道路第 z 个路段的能见度 可通过大

气透射仪测量仪器测量，原理是让光束透过两固定

点之间的大气柱得到气柱的透射率，以此来推算能

见度的值。

Qz综上，道路影响因子 的表达式为

Qz = fµ (µz) fρ (ρz) fτ (τz) fδ (δz) =
µ*

µz
eρze

Hz
Bz
δ*

δz
（13）

 

2.3　人工智能驾驶风险因子

考虑到无人驾驶车辆的行驶过程主要分为感

知、决策、控制 3个过程。因此，AI驾驶风险相应

可表示为感知风险因子、决策风险因子及控制风险

因子。

i (xi,yi) Di

由于感知、决策、控制过程在不同种类的无人

驾驶车辆 AI系统上对无人驾驶车辆行车安全的影

响不完全一致，且不同种类的 AI系统在感知、决

策、控制 3方面的侧重有所不同。因此，应综合三

者影响，对感知、决策、控制 3个风险因子分别设

置权重值，构成 AI驾驶风险因子以评价无人驾驶

车辆自身 AI系统对行车风险的影响。基于此，定

义无人驾驶车辆 的 AI驾驶风险因子 为

Di = ω1D1+ω2D2+ω3D3 （14）

D1 D2

D3 ω1,ω2,ω3
e=3∑

1

ωe = 1

式中 ： 为感知风险因子 ； 为决策风险因子 ；

为控制风险因子； 为各影响因子的权重

系数，且 。
 

2.3.1　感知风险因子

无人驾驶车辆的感知即是对道路上的交通态

势进行识别，如行人、车辆、路障，乃至车道及交通

标识，并针对物体特征依据内在模型对物体分类，

而分类问题可使用机器学习评估方法中的查准率

评价。

查准率 P 是真正例样例数与真正例及假正例

样例数和之比。此处，将查准率定义为无人驾驶车

辆感知系统的神经网络模型分类正确的比例，即

P =
TP

TP+FP
（15）

式中：TP 为真正例，即无人驾驶车辆感知系统将物

体正确识别的样例数；FP 为假正例，即无人车无人

驾驶车辆感知系统将物体错误识别成其他物体的

样例数。

由于查准率越高，无人驾驶车辆感知系统的神

经网络模型分类正确的比例越高，行车风险越低。

为使得感知风险因子与行车风险的变化趋势一致，

采用 1与查准率的差表示感知风险因子，即

D1 = 1−P = 1− TP

TP+FP
（16）

 

2.3.2　决策风险因子

无人驾驶车辆对感知系统得到的交通环境信

息进行决策，并评估当前轨迹的可行性，从而对行

车轨迹进行规划。对于规划的多条可行轨迹，无人

驾驶车辆决策系统会根据安全评估算法计算每一
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条轨迹的碰撞概率，最终选择碰撞概率最小的轨迹

作为其行驶轨迹。

无人驾驶车辆决策系统所规划轨迹的可行性

体现了决策的准确性，而决策的准确性决定了无人

驾驶车辆在面对复杂交通态势的行车安全。要尽

可能地保证行车安全，需要在轨迹执行前对轨迹的

安全性进行评估，即无人驾驶车辆沿轨迹行驶可能

发生碰撞的概率。因此，本文采用模拟碰撞率评估

无人驾驶车辆决策系统对行车安全的影响，并定义

决策风险因子为

D2 =
ς0

ς*
（17）

ς* ς0式中： 为无人驾驶车辆轨迹仿真次数； 为无人

驾驶车辆仿真中会发生碰撞的次数，碰撞次数越

多，表示决策系统能力越差，行车风险越高。 

2.3.3　控制风险因子

Pe,q Pt,q

无人驾驶车辆在完成当前轨迹安全性评估后，

安全的轨迹将输出到车辆控制系统。然而，无人驾

驶车辆的实际行驶路线与规划行驶路线并非是完

全重合的，会存在一定的误差，如图 4所示，其中，

和 分别为第 q 个规划和实际轨迹的点，dq 为

2个点的距离差。
  

规划轨迹

实际轨迹

起点

Pe, q

Pt, q

Pe, 1

Pt, 1

dq

Pt, η

Pe, η

图 4    无人驾驶车辆实际轨迹及规划轨迹

Fig. 4    Actual trajectory and planned trajectory of

unmanned vehicle
 

(η−1)

∆t η

在实际行驶轨迹及规划行驶轨迹上根据

个固定时间差 ，将轨迹分割成 段，可采用均方差

表示每一段实际轨迹与规划轨迹的相对位姿差。

基于此，本文采用响应精确率评估无人驾驶车

辆控制系统对行车安全的影响，并将其定义为控制

风险因子，即

D3 =

(
1
η

η∑
q=1

∥∥Dtrans

(
dq

)∥∥2) 1
2

（18）

η Dtrans

(
dq

)
式中： 为轨迹取样的粒度； 表示每一段实

际轨迹与规划轨迹的相对位姿差。相对位姿差的

均方差越大，实际行车轨迹与规划行车轨迹的偏差

越大，行车风险越大。

综上，AI驾驶风险因子 Di 的表达式为

Di = ω1

Å
1− TP

TP+FP

ã
+ω2

ς0

ς*
+ω3·(

1
η

η∑
q=1

∥∥Dtrans

(
dq

)∥∥2

) 1
2

（19）

 

2.4　行车风险因素待定系数求解

Ωi

λ0、λ1、λ2

对等效质量 函数表达式式 (4)中存在的待定

系数 进行标定及求解。等效质量待定系

数的标定流程如图 5所示。
  

事故平均伤亡
人数N

交通事故中造成的损失
(事故数、受伤、死亡)

行车速度
角度

真实交通数据
角度

拟合回归求解

由于自身属性产生的潜在风险损失

Ω
i
=T

u
 m

i
  λ

0
v

i

λ1+λ
2

N=λ
0
v

i

λ1+λ
2

N=γ
d

+γ
i

N
d

N
s

N
i

N
s

( )

图 5    等效质量待定系数标定流程

Fig. 5    Flow chart for calibration of equivalent mass

undetermined coefficient
 

Ωi由于等效质量 是道路上物体由于自身属性

产生的潜在风险损失，因此，以实际交通事故造成

的损失表示此潜在风险的严重程度。其中，交通事

故的损失通常是指事故中人员受伤及死亡的数

量。以一亿辆车行驶一公里为基准，根据真实交通

事故数据，可求解亿车公里的事故数及伤亡人数，

并定义事故平均伤亡人数 N 为风险损失指标，表达

式为

N = γd
Nd

Ns
+ γi

Ni

Ns
（20）

Nd Ni

Ns

γd γi

0 ⩽ γi < γd ⩽ 1 0 ⩽ γi <

γd ⩽ 1 γi+γd = 1

式中： 为亿车公里事故中的死亡人数； 为亿车

公里事故中的受伤人数； 为亿车公里事故的发生

数量； 为事故致死的严重度权重， 为事故致伤的

严重度权重，取值范围满足 ，

，且 。交通事故的平均伤亡人数越

多，表示交通事故造成的损失越大。

Ωi

λ0vi
λ1 + λ2

对于式 (4)中等效质量 函数表达式中的

，其是用来描述速度对行车风险影响的幂

函数式。以事故损失表示行车风险，建立事故平均

伤亡人数 N 与速度的关系，如式 (21)所示：

N = λ0vi
λ1 + λ2 （21）

λ0、λ1、λ2

采集真实交通场景的通行速度，并根据式 (20)
计算事故平均伤亡人数 N，最后对 N 及车辆速度

v 拟合回归，则可求得待定系数 的值。 
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3　典型场景案例分析
 

3.1　数据处理及参数求解

根据文献 [29]及国家统计局的统计数据，可得

到中国 7条高速公路一年内的平均车速、里程、交

γd = 0.7

γi = 0.3

通量、汽车交通事故发生数、事故死亡人数及事故

受伤人数。选取事故致死严重度权重 ，事故

致伤严重度权重 ，计算得到亿车公里死亡人

数、亿车公里受伤人数及亿车公里事故数。在此基

础上由式 (20)可得事故平均伤亡人数 N，结果如

表 1所示。
 
 

表 1    高速公路数据计算结果

Table 1    Calculation results of expressway data

高速公路
平均车速/
(km·h−1)

亿车公里死亡人数/
(108人·辆·km−1)

亿车公里受伤人数/
(108人·辆·km−1)

亿车公里事故数/
(108次·辆·km−1) N

成渝高速 87.61 7 23 23 0.513

石太高速 71.00 9 29 29 0.517

广佛高速 58.13 6 21 21 0.500

京石高速 93.00 15 47 45 0.547

沪宁高速 79.86 6 20 21 0.486

沈大高速 79.50 5 18 19 0.468

京津塘高速 88.70 10 32 31 0.535
 

λ0vi
λ1 + λ2

对事故平均伤亡人数 N 及各公路的平均车速

v 依据 的关系式进行幂拟合，得到如图 6

所示曲线。该曲线表达了车速与事故风险严重程

度的关系。
 
 

N
/人

v/(km·h−1)

0.56
0.55
0.54
0.53
0.52
0.51
0.50
0.49
0.48
0.47
0.46

55 60 65 70 75 80 85 90 95

拟合事故伤亡人数

实际事故伤亡人数

图 6    公路平均车速与事故平均伤亡人数的关系

Fig. 6    Relationship between average highway speed and average

number of casualties in accidents
 

λ0、λ1、λ2根据拟合结果， 的值分别为 7.886×10−17、

7.534、0.485 6，代入式 (21)中则可得到 N 关于速度

的表达式为

N = 7.886×10−17v7.534
i +0.485 6 （22）

Ωi

Ωi

将式 (22)代入等效质量 的表达式，则可得到

等效质量 的最终表达式为

Ωi = Timi

(
7.886×10−17v7.534

i +0.485 6
)

（23）
 

3.2　无人驾驶车辆行车安全场分析

设定基础场景为单行双车道，前后车之间的安

全距离为 5 m，选取单条道路宽 5 m，长度 50 m，坡

度为 0，能见度最佳且路面附着系数为 0.8水泥平

直路段。设本车无人驾驶车辆起始位置为（0,0），道

路上存在无人驾驶车辆、静止车辆、非机动车、行

人等共 8个目标，且各个目标的当前状态信息如

表 2所示，其中，目标①～目标⑧如图 7所示。
  

表 2    典型场景当前状态信息

Table 2    Typical scenario state information

目标 (xi,yi)/m
mi /
kg

vi /
(m·s−1)

ai /
(m·s−2)

θi /
(°)

目标① (7,1) 800 45 2 0

目标② (30,4) 200 0 0 0

目标③ (25，0) 1 000 50 1.5 −25

目标④ (40,3) 900 30 −1 2

目标⑤ (47,2.5) 90 6 1 0

目标⑥ (4,−3) 88 15 1 0

目标⑦ (18,−4) 900 0 0 0

目标⑧ (37,-2.5) 60 15 1 −10
 

基于该场景，运用本文模型可得到该场景下的

行车安全场场强图如图 7所示。其中，x 轴表示道

路的宽度, y 轴表示道路的长度，z 轴表示行车安全

场场强的大小，数值越大，表示行车风险越大。

由图 7可知，此时由自行车⑥及无人驾驶车辆①

叠加形成的行车安全场峰值较高，即无人驾驶车辆

要想从两车之间穿行存在较大风险，应等交通态势

缓和后行进，与假设的实际场景情况相符。在施工

区②附近，由行车安全场场强图可知该区域行车风

险较低，即无人驾驶车辆可在场强较低的该区域安

全通行。

为对比不同场景之间行车安全场场强的差异

以进一步说明本文模型的可行性及正确性，基于该

基础场景，对其做道路目标及道路条件的变换。

其中，设定场景 1的道路上不存在静止目标施

工区②，场景 2的道路上不存在运动目标机动车

⑥及机动车⑧，设定场景 3的道路条件为下雨过后
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的路面，其附着系数为 0.5。在此基础上生成不同

的场景及对应的行车安全场场强变化图，如图 8
所示。根据场景 1及场景 2生成的无人驾驶车辆

行车安全场场强图可知，不同种类的静态及动态目

标对整个交通环境产生的风险大小存在影响，在基

础场景的道路上减少该目标的同时，对应位置的无

人驾驶车辆行车安全场场强也发生了变化。无人

驾驶车辆行车安全场可反映道路上各个物体所产

生的潜在行车风险。由场景 3的无人驾驶车辆行

车安全场场强图可知，此时道路的总体场强值远远

大于基础场景的场强值，说明无人驾驶车辆在雨后

路面行驶的行车风险要高于干燥水泥路面上行驶

的行车风险。无人驾驶车辆行车安全场可反映不

同道路条件对行车风险的影响。

 
 

(a) 基础场景, µ=0.8 (b) 场景1, µ=0.8

(c) 场景2, µ=0.8 (d) 场景3, µ=0.5
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图 8    不同行车场景及其场强变化

Fig. 8    Different driving case and field strength changes
 
 

4　结　论

1） 本文模型综合考虑无人驾驶车辆 AI操作系

统感知、决策、控制 3大模块的特性，可解决原有

行车安全场模型应用到无人驾驶车辆上的局限性

问题。

2） 结合生成的无人驾驶车辆行车安全场场景

可知，本文模型可直观观察到道路上不同种类的

物体对整个交通环境产生的风险大小，从而为无

人驾驶车辆行车安全风险评估提供依据，为无人

驾驶车辆后续路径规划或避撞算法的应用奠定

基础。
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图 7    无人驾驶车辆行车安全场典型场景

Fig. 7    Typical driving safety field case of unmanned vehicles
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XIE Chu’an，REN Yi，YANG Dezhen*，FENG Qiang，SUN Bo，WANG Zili
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Abstract： In  response  to  the  shortage  of  comprehensive  and  systematic  methods  for  evaluating  the  driving
safety of unmanned vehicles, an enhanced driving safety field model is proposed, taking into account the impact of the
complex road factors  of  unmanned vehicles  as  well  as  the  characteristics  of  three  artificial  intelligence  (AI)  system
modules:  perception, decision-making, and control.  A mathematical  model of unmanned vehicle driving safety field
combining dynamic potential field and safety behavior field is established based on Hooke’s law to characterize the
driving risks caused by static objects, moving objects and AI system itself on the road. The correctness and usability
of the proposed model is verified by the driving safety analysis of typical driving scenarios.
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碳化材料的烧蚀性能参数辨识方法

程莫瀚，李文光*，王志
(北京理工大学 宇航学院，北京 100081)

摘　　　要：针对碳化材料烧蚀性能参数测量难度大的问题，对基于优化算法的烧蚀性能参数

辨识方法进行了研究。根据一维连续模型描述碳化烧蚀材料的内部热响应情况，与公开试验数据进

行对比验证，各测量点计算误差均小于 15%。采用基函数表征法对材料碳化前后的比热容和导热率

进行表征，基函数选取为切比雪夫多项式。根据 PICA 材料的温度测试试验数据，对材料的热解动

力学参数和基函数的待定系数采用遗传算法进行辨识，将辨识得到的材料烧蚀性能参数代入一维连

续模型中进行计算，与验证工况下的试验数据进行比对，计算得到的温度曲线平均相对误差小于 10%。

关　键　词：热防护材料；烧蚀性能；参数辨识；优化算法；数值计算
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随着各国航空航天工业的发展，飞行器高速飞

行带来的热防护问题不容忽视，具有良好隔热性能

的低密度碳化烧蚀材料被广泛应用于高速飞行器

的热防护系统。低密度碳化烧蚀材料的防热机理

非常复杂，包含传热、化学反应、气体流动和热物

性变化等过程，且不同防热材料的基体和强化材

料、热容吸热、化学反应不同，防热机理也会出现

差异。但经过多年研究，发现不同防热材料的烧蚀

过程存在相似之处，即随着烧蚀过程的进行，材料

会逐渐分为碳化层、热解层和原始层[1]。

目前，有 4种模型描述烧蚀材料的分层现象：

简化模型、热解面模型、热解层模型和连续模型[2]。

简化模型忽略材料热解现象，将碳化层、热解层和

原始层简化为一层，根据该层的瞬时温度分布划分

为 3个区域，并对每个区域求解能量方程，从而解

得区域内部的温度相应结果。这是最早的一类模

型，计算简单方便，但精度较差，且难以反映实际情

况。热解面模型将材料的热解区域假定为无厚度

的薄层，只考虑碳化层和原始层的热响应特性，热

解气体质量流率和温度响应由能量平衡关系式计

算，该模型相比简化模型更加精确。热解层模型将

材料划分为碳化层、热解层和原始层，分别考虑每

个特征区域的内部热响应特性，并根据傅里叶定律

建立导热微分方程，该模型更加接近真实情况，但

特征区域的划分存在一定困难。连续模型将 3种

特征区域统一建模，无需人工分层，与热解层模型

相比更接近实际情况。

采用上述模型对材料热响应进行仿真时，需要

得知碳化烧蚀材料的烧蚀性能参数，包括反映热解

反应规律的热解动力学参数和材料本身的热物理

参数。在热解动力学参数辨识方面，目前多采用的

方法是通过缓慢升温实验得到材料剩余质量与温

度的关系，再采用 Coats-Redfern积分法、Kissinger
法、Ozawa法等方法得到所需的热解动力学参数[3]。

黄娜等 [4] 采用热重质谱联用技术和热重分析法研

究了氨酚醛树脂的热解现象，并使用 Coats-Redfern
积分法对实验数据进行了动力学解析，得到了热解

动力学参数；张莹等 [5] 采用非等温法研究了钡酚醛

树脂的热解反应行为，并通过 Kissinger法计算得到

了活化能；时天林等 [6] 采用热重分析法对酚醛树脂

的热解过程进行了分析，并通过 Ozawa法和机理函

数法确定了热解动力学参数。但是有学者研究发
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现，在实际的烧蚀过程中，材料升温速率极高，与实

验方法建立的缓慢升温条件有较大差别，材料烧蚀

性能参数的计算结果也会不同。文献 [7-9]研究了

酚醛树脂在温度为 1 000～2 000 K之间的热解现

象，发现材料在快速升温环境下的热解过程与缓慢

升温环境下相比有显著不同。

针 对 材 料 本 身 的 热 物 理 参 数 ， Telejko和

Malinowski[10] 采用 Broyden-Fletcher-Goldfarb-Shanno
方法和有限元法辨识了材料导热率；Zueco等 [11] 使

用网络模型反推了一维传热问题中均匀材料的导

热率；Char等[12] 提出了一种微分求积法来反推一维

传热问题中材料的导热率，该方法的特点是未假定

导热率的函数形式。近年来，智能优化算法得到发

展，被广泛应用于热物理参数辨识中。Ardakani 和
Khodadad[13] 在边界元法的基础上，结合粒子群算法

辨识了材料的导热率；曾建潮和崔志华[14] 基于粒子群

算法提出了 SPSO算法，能够保证搜索结果收敛于

全局最优解；Liu[15] 将遗传算法和Levenberg-Marquardt
方法相结合，对瞬态传热问题中材料的导热率和比

热容进行辨识，证明该方法具有可行性。

综上所述，针对材料热解动力学参数的辨识问

题，现有方法大多建立在材料缓慢升温的测试环境

基础上，然而在实际的快速升温环境中，上述方法

得出的热解动力学参数不能满足实际情况，无法反

映升温速率较高的加热条件下烧蚀材料真实的防

热性能。针对材料本身的热物理参数辨识问题，现

有方法所依赖的模型大多为均匀材料的非稳态传

热模型，忽略高温条件下材料的热解效应，对烧蚀

材料的性能参数辨识具有局限性。因此，本文基于

一维连续模型，采用切比雪夫多项式构建导热率和

比热容的函数形式，依据碳化烧蚀材料快速升温试

验曲线，采用遗传算法辨识低密度碳化烧蚀材料的

烧蚀性能参数。 

1　一维连续模型
 

1.1　热响应现象分析

碳化烧蚀材料的热响应现象可以用图 1所示

的分层模型来描述[16]。

低密度碳化烧蚀材料在温度上升至一定温度

后，就会开始发生热解反应。热解反应正在发生的

区域称为热解层，尚未开始发生热解反应的区域称

为原始层，完全热解形成碳层的区域称为碳化层。

热解反应吸收一部分能量，产生的热解气体经由材

料内部流动，将流动过程中吸收的能量释放到边界

层中。在热解过程中，材料的组成和温度发生改

变，其烧蚀性能参数也随之改变。 

1.2　控制方程

由于热解区域在仿真中难以界定，本文采用一

维连续模型 [17]，以材料剩余密度为纽带，将热解过

程 3种主要特征区域统一建模，从而有效改善热解

层模型人为分层引入的误差。

控制方程为

ρCp
∂T
∂t
=

∂

∂x

Å
λ
∂T
∂x

ã
+∆Hc

∂ρ

∂t
+ ṁgCpg

∂T
∂x

（1）

ρ Cp λ

∆Hc ṁg

式中： 为材料密度； 为材料比热容； 为材料导

热率；T 为温度； 为材料热解热； 为热解气体

质量流率；Cpg 为热解气体比热容。

∆Hc = hg− h̄ （2）

h̄ ≜
ρvhv−ρchc

ρv−ρc
（3）

hg ρv hv

ρc hc

式中： 为热解气体焓； 为原始材料密度； 为原

始材料焓； 为碳化材料密度； 为碳化材料焓。

hg =
w T

Tref

CpgdT （4）

hv =
w T

Tref

CpvdT （5）

hc =
w T

Tref

CpcdT （6）

Tref Cpv

Cpc

式中： 为参考温度，取 300 K；   为原始材料比

热容； 为碳化材料比热容。

在材料受热烧蚀分解过程中，材料密度不断减

小，其热解动力学规律可采用 Arrhenius方程表征：

∂ρ

∂t
= −Aexp

Å−E
RT

ã
ρv

Å
ρ−ρc
ρv

ãm

（7）

A E R

m

式中： 为指前因子； 为活化能； 为气体常数；

为反应级数。

为求解热解气体质量流率，引入质量守恒方程：

∂ρ

∂t
= − ∂ṁg

∂x
（8）

烧蚀材料的导热率和比热容会随热解反应的

进行程度而变化，因此，引入碳化率 φ 来表征热解

反应的进行程度：

 

固
体
导
热

边界层

辐
射
换
热

吸
收
热
流

碳化层

热解层

原始层
热解气体流动

图 1    碳化烧蚀材料的分层模型

Fig. 1    Delamination model of carbonized ablative materials
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φ =
ρ−ρv

ρv−ρc
（9）

则

Cp = φCpv+ (1−φ)Cpc （10）

λ = φλv+ (1−φ)λc （11）

λv λc式中： 为原始材料导热率； 为碳化材料导热率。 

1.3　边界条件

考虑气体产物质量引射的边界条件，可以建立

边界能量平衡关系[18]，如图 2所示。
 
 

边界层

防护材料

环境

冷壁热流 环境辐射热流 对外辐射热流 气体产物载热量

气体产物传热 净吸收热流

图 2    边界层能量平衡

Fig. 2    Boundary layer energy balance
 

根据上述边界层能量平衡关系，建立边界层能

量平衡关系式：

qin = q0− ṁghw+ ṁghg−εσ
(
T 4

w−T 4
∞
)

（12）

qin q0

hw ε σ

Tw T∞

式中： 为表面净吸收热流密度； 为冷壁热流密

度； 为壁面焓； 为辐射系数； 为玻尔兹曼常数；

为壁面温度； 为环境温度。

式 (12)中，各项从左到右的含义为：流入材料

内部的净吸收热流、冷壁热流、热解气体注入边界

层带走的热流、热解气体流动带来的热流及辐射热流。 

1.4　数值求解

将上述控制方程（1）采用有限差分进行离散，

数值模拟过程如图 3所示。首先，设定网格密度和

时间步长；然后，输入材料参数和工况条件，在每个

时间步长中使用有限差分法求解热响应控制方程

和边界控制方程，并将得到的温度和材料密度分布

用于下一时刻的热响应计算，直至工况计算时间结束。

对控制方程的空间导数项使用二阶中心差分，

时间导数项使用一阶向前差分，得到显式格式，具体为

(
ρCp

)t

n

T t+1
n −T t

n

∆t
=
λt

n+1/ 2
T t

n+1−T t
n

∆x
−λt

n−1/ 2
T t

n−T t
n−1

∆x
∆x

+Å
∆Hc

∂ρ

∂t

ãt

n

+
(
ṁgCpg

)t

n

T t
n+1−T t

n−1

2∆x （13）
∂ρ

∂t
≜ ωz令



At
n = λ

t
n−1/ 2

∆t(
ρCp

)t

n
(∆x)2

− ∆t(
ρCp

)t

n

· ṁgCpg

2∆x

Dt
n = λ

t
n+1/ 2

∆t(
ρCp

)t

n
(∆x)2

+
∆t(
ρCp

)t

n

· ṁgCpg

2∆x

Bt
n =

1
2

(
At

n+Dt
n

)
Pt

n =
∆t(
ρCp

)t

n

((
hg− h̄

)
ωz
)t

n

（14）

得

T t+1
n = At

nT t
n−1+

(
1−2Bt

n

)
T t

n+Dt
nT t

n+1+Pt
n （15）

λt
n+1/ 2、λ

t
n−1/ 2 λ式中： 分别由相邻位置的 值调和平均

求解：
2

λt
n+1/ 2

=
1
λt

n

+
1
λt

n+1

2
λt

n−1/ 2
=

1
λt

n

+
1
λt

n−1

（16）

N n = 1,2, · · · ,N −1,N

N

n = 1, n = N n = 0,

n = N +1

设防护层有 个节点，即 （其

中，1代表烧蚀表面， 代表内壁），由上述离散格

式可知 ，在求解 节点时 ，会出现

的情况。因此，构建虚拟节点如图 4所示。

qin

qwall

在烧蚀表面处给定表面净吸收热流密度 和

背壁净吸收热流密度 ，由傅里叶公式：

−λ ∂T
∂t
= qin （17）

−λ1
T2−T0

2∆x
= qin

T0=T2+
2∆xqin

λ1

（18）


−λN

TN+1−TN−1

2∆x
= qwall

TN+1=TN−1−
2∆xqwall

λN

（19）

 

开始

输入材料参数、工况条件

求解热响应控制方程

求解边界控制方程

时间是否结束?

结束

N

Y

图 3    热响应模拟计算流程

Fig. 3    Flow chart of thermal response simulation calculation
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故最终计算公式为

T t+1
1 = At

1
2∆xqin

λt
1
+
(
1−2Bt

1

)
T t

1+
(
At

1+Dt
1

)
T t

2+Pt
1

n = 1

T t+1
n = At

nT t
n−1+

(
1−2Bt

n

)
T t

n+Dt
nT t

n+1+Pt
n

n = 2, · · · ,N −1

T t+1
N =−Dt

N

2∆xqwall

λt
N
+
(
1−2Bt

N

)
T t

N+
(
At

1+Dt
1

)
T t

N−1+Pt
1

n = N

（20）

∂ρ

∂t
=
ρt+1

n −ρt
n

∆t
（21）

ρt+1
n = ωz∆t+ρt

n （22）
 

1.5　模型验证

为验证上述模型和求解方法的准确性，编写数

值求解程序，将计算结果与试验结果进行对比。文

献 [19]给出了一种试验工况：持续时间为 800 s、热

流密度为 279.7 kW/m2 的辐射热流作用于厚度为

30 mm的碳纤维增强酚醛复合材料试件上。文献

[19]给出了试件不同位置处（距壁面 1 mm、5 mm、

10 mm和 29 mm）的温升情况。

试件材料性能参数及初始条件列于表 1中。

碳化烧蚀材料不同位置处温度-时间历程的仿

真数值与试验结果对比如图 5所示。图中，连续曲

线为程序仿真结果，离散点为试验结果。由此可

知，温度场的数值计算结果与试验结果趋势一致。

在热流持续加热 800 s后，取最终时刻的仿真

值与试验值进行对比，其误差如表 2所示。可以看

出，试件不同厚度的仿真结果与试验值的相对误差

控制在 15% 以内，说明本文建立的一维连续模型计

算精度较好。
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图 5    不同位置处材料热响应数值仿真与试验结果对比

Fig. 5    Comparison between numerical simulation and

experimental results of thermal response of

materials at different positions
 
 
 

表 2    最终时刻不同位置温度对比

Table 2    Temperature comparison of different positions at

the final moment

位置/mm
温度/K

相对误差/%
试验值 仿真值

1 1 264.8 1 295.6 2.44

5 1 095.4 1 188.4 8.49

10 938.54 1 020.6 8.74

29 521.37 594.39 14.00

 
 

2　基于试验数据的参数辨识方法
 

2.1　烧蚀分析的参数化表征

T

根据第 1节中建立的一维连续模型，可将影响

烧蚀特性的参数分为 2部分：烧蚀材料的热物理特

性参数和热解动力学相关参数。其中，碳化烧蚀材

料的热物理参数表示为温度 相关的函数，热解动

力学相关参数表示为常数。

Cpv (T ) Cpc (T )

λv (T ) λc (T )

材料热物理参数中，比热容 、 和导

热率 、 是随温度变化的参数，对于这类

参数，选定一组基函数：

 

Δx
Δx Δx

Δx

T t0 T t1 T tn−1 T tn T tn+1 T tN T tN+1

……

表面净吸收
热流密度qin

背壁净吸收
热流密度qwall

图 4    碳化烧蚀材料沿壁厚方向温度分布

Fig. 4    Temperature distribution of carbonized ablation material

along wall thickness direction

 

表 1    材料性能及初始条件

Table 1    Material properties and initial conditions

材料性能 数值

ρv /(kg·m−3) 1 810

ρc /(kg·m−3) 1 440

λv W ·m−1 ·◦C−1/( ) 0.804+2.76×10−4T

λc W ·m−1 ·◦C−1/( ) 0.955+8.42×10−4T −4.07×10−6T 2 +5.32×10−9T 3

Cv kJ ·kg−1 ·◦C−1/( ) 1.089+1.09×10−3T

Cc kJ ·kg−1 ·◦C−1/( ) 0.87+1.02×10−3T

Cpg kJ ·kg−1 ·◦C−1/( ) 9.63

ε 0.9

σ W ·m−2 ·K−4/( ) 5.73×10−8

T0 K/ 300

E kJ ·kmol−1/( ) 2.60×105

A s−1/ 1.98×1029 8.16×1018(剩余率≥0.91)， (剩余率＜0.91)

m 17.33(剩余率≥0.91)，6.3(剩余率≥0.91)
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Fkv =
{

Gdkv(1) (T ) , · · · ,Gdkv( pkv) (T )
}

Fkc =
{

Gdkc(1) (T ) , · · · ,Gdkc( pkc) (T )
}

Fcv =
{

Gdcv(1) (T ) , · · · ,Gdcv( pcv) (T )
}

Fcc =
{

Gdcc(1) (T ) , · · · ,Gdcc( pcc) (T )
}

（23）

Fkv

Fkc

Fcv

Fcc

dkv(i)(i = 1, · · · , pkv)

dkc(i)(i = 1, · · · , pkc) dcv(i)(i = 1, · · · , pcv) dcc(i)(i = 1, · · · , pcc)

式中： 表示烧蚀材料热解前导热率随温度变化

函数子空间； 表示烧蚀材料碳化后导热率随温

度变化函数子空间； 表示烧蚀材料热解前比热

容随温度变化函数子空间； 表示烧蚀材料碳化

后比热容随温度变化函数子空间； ，

， ，

包含了每个子空间中的特定基函数的指标。

将热物理参数进行泛函展开，进行表征：

λv (T ) = αkv0+

pkv∑
j=1

αkv jGdkv( j)
(T )

λc (T ) = αkc0+

pkc∑
j=1

αkc jGdkc( j)
(T )

Cpv (T ) = αcv0+

pcv∑
j=1

αcv jGdcv( j)
(T )

Cpc (T ) = αcc0+

pcc∑
j=1

αcc jGdcc( j)
(T )

（24）

α式中： 为常数。

即可转换为
θ1= [αkv0, · · · ,αkv j,αkc0, · · · ,αkc j,αcv0, · · · ,αcv j,

αcc0, · · · ,αcc j]

θ2 = [ρc,Amg,Emg,mmg]

θ = [θ1,θ2]T

（25）

 

2.2　切比雪夫多项式拟合法

n

使用多项式族进行拟合可以实现较好的精度，

同时可对求解精度进行控制，而在不同的多项式

中，切比雪夫多项式的拟合效果最佳 [20]。 阶切比

雪夫多项式为

Gd( j) (T ) = cos( j · arccos(T )) （26）

由式 (24)选定阶次后，采用切比雪夫多项式即

可对碳化烧蚀材料的热物理参数进行表征。 

2.3　辨识模型

为能够基于试验数据获得 2.1节中烧蚀分析的

主要参数，并使参数辨识结果尽可能与实际值相接

近，本文构造以下费用函数作为目标函数：

S (θ) =

Ã
1
M

M∑
i=1

(
T ∗i −Ti (θ)

)2
（27）

M T ∗i
Ti i = 1～M

式中： 为试验数据记录温度的时刻数； 为温度

的试验值； 为温度的计算值（ ）。

可将参数辨识问题转化为优化问题，优化模

型如式 (28)所示：

Find θ

min S (θ)

s.t.



Cpvmin ⩽Cpv ⩽Cpvmax

Cpcmin ⩽Cpc ⩽Cpcmax

λvmin ⩽ λv ⩽ λvmax

λcmin ⩽ λc ⩽ λcmax

Cpgmin ⩽Cpg ⩽Cpgmax

ρcmin ⩽ ρc ⩽ ρcmax

Aimin ⩽ Ai ⩽ Aimax

Eimin ⩽ Ei ⩽ Eimax

mgimin ⩽ mgi ⩽ mgimax

（28）

 

3　算　例

为验证烧蚀性能参数估算方法的准确性和适

用性，本文对 PICA材料的烧蚀性能参数进行估

算。文献 [21]提供了 PICA材料的温度测试试验，

本文选取的试验条件列于表 3。
 
 

表 3    试验条件及编号

Table 3    Experimental conditions and numbers

编号
Ä
W ·
(
m2 · s
)−1
ä热流密度/ 持续

时间/s
材料

厚度/cm
测量

位置/cm

1 5.68×106 11 15.24 1.08

2 5.68×106 11 15.24 1.93

3 1.90×107 17 20.32 3.77

4 9.66×106 22 10.16 2.56

 

选取编号 1、编号 2和编号 3的试验条件作为

训练集，编号 4的试验条件作为验证集。基函数选

定为切比雪夫多项式，其中，®
pkv = pkc = pcv = 1

pcc = 3
（29）

采用遗传算法进行参数辨识，种群数量设置为

20，交叉概率设置为 0.8。参数辨识结果为

θ1 = [αkv0,αkv1,αkc0,αkc1,αkc2,αkc3,αcv0,αcv1,αcc0,αcc1] =

[0.50,2.84×10−4,0.76,3.09×10−4,2.36×10−6,

1.40×10−9,544.09,1.02,3 054.3,0.076]

θ2 = [ρc,Amg,Emg,mmg] =

[195.77,3.65×1019,4.25×106,10.79]

（30）

收敛曲线、训练集和验证集温度对比曲线如
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图 6～图 9所示。

参数辨识结果在第 5代时收敛，模型调用次数

为 2 025次，目标函数最优值为 25.839 1。

由图 7、图 8和图 9可知，最终参数辨识结果在

训练集中仿真温度曲线与试验温度曲线基本贴合，

趋势相同且误差较小。由图 10可知，在试验 4中

仿真曲线升温时刻较试验有一定延迟，但参数结果

在验证集中总体来说表现良好，平均相对误差为

5.49%。
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图 10    试验 4温度对比曲线

Fig. 10    Experiment 4 temperature comparison curve
  

4　结　论

本文对低密度碳化烧蚀材料内部热响应数值

计算和烧蚀性能参数辨识方法进行了研究，编写了

相应的计算程序，并对温度计算模型和辨识方法进

行了考核验证。分析得到如下结论：

1） 本文建立的一维连续模型在计算低密度碳

化烧蚀材料内部温度场时具有较高的精度，对于同

种工况不同测量位置的温度仿真结果与试验相比

误差不超过 15%。

2） 本文使用的烧蚀性能参数辨识方法能够较

好地得到参数结果，在验证工况下计算平均相对误

差小于 10%。
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Identification method of ablation performance parameters of
carbonized materials

CHENG Mohan，LI Wenguang*，WANG Zhi

(School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China)

Abstract： In response to the difficulty in measuring the ablation performance parameters of thermal protection
materials,  this  paper  studies  the  identification  method  of  ablation  performance  parameters  based  on  optimization
algorithms. The one-dimensional continuous model is used to describe the internal thermal response of carbonization
ablation  thermal  protective  materials.  Compared  with  the  public  experimental  data,  the  calculation  error  of  each
measurement point is less than 15%. The basis function characterisation approach uses the Chebyshev polynomial as
the basis function to characterize the material’s specific heat capacity and thermal conductivity both before and after
carbonization.  According  to  the  temperature  test  experimental  data  of  PICA  materials  in  the  public  literature,  the
pyrolysis kinetic parameters of the materials and the undetermined coefficients of the basis function are identified by
genetic algorithm, and the parameter identification results are substituted into the one-dimensional continuous model
for  calculation.  Compared  with  the  experimental  data  in  the  public  literature,  the  average  relative  error  of  the
temperature curves under the two verification conditions is less than 10%.

Keywords： thermal protective material；ablation performance；parameter identification；optimization algorithm；

numerical calculation
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复杂多方向威胁下的导弹预警雷达优化部署方法

刘伟1，2，刘昌云3，郭相科3，*，樊良优1，何晟1，兰昊2

(1.   空军工程大学 研究生院，西安 710000； 2.   中国人民解放军 63768部队，西安 710000；

3.   空军工程大学 防空反导学院，西安 710000)

摘　　　要：针对现有导弹预警雷达部署相对独立、协同困难，难以满足大规模对抗场景的现

状，从远程预警雷达、跟踪识别雷达、机动式预警雷达不同的任务特点出发，建立应对复杂多方向

威胁的多型导弹预警雷达优化部署模型，在满足最优覆盖、协同交接、目标识别等任务约束下，解

决雷达协同部署问题。针对所提模型设计了一种基于云自适应的分区优化离散粒子群 (CPBPSO) 算法，

通过设计分区编码策略缩减算法求解空间、加入云自适应变异算子提高算法全局寻优和局部跳出能

力，使算法更适用于导弹预警雷达部署问题的处理。实例验证了所提模型在求解单方向、多方向威

胁场景部署问题的可行性，对比分析了CPBPSO 算法的有效性，基本满足导弹预警雷达最优化协同部署的需求。

关　键　词：导弹预警雷达；协同预警；优化部署模型；云自适应变异；粒子群算法
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文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1392-13

 
战略预警是当前及今后空天防御作战的研究

热点，弹道导弹预警又是战略预警的重中之重。导

弹预警雷达是导弹预警体系的骨干设备，其部署情

况决定着体系作战效能的发挥，在应对复杂导弹威

胁时，合理的雷达部署方案将能更好地完成“早预

警、准识别、稳交接”的作战目标[1]。随着面临的导

弹威胁日益增多，如何科学设计导弹预警雷达部署

方案，满足多型雷达协同预警、多方向威胁协同探

测任务，实现预警资源的优化配置，是当前亟待解

决的问题。

现有导弹预警雷达部署方法研究相对较少，多

借鉴于防空雷达部署方法，在部署战略作用大、设

备结构杂、协同要求高的导弹预警雷达时，存在可

借鉴参考理论不足的问题。传统的雷达优化部署

方法以应对高机动、全空域的空气动力学目标的组

网部署问题为主 [2-4]，主要是以威力衔接、重叠系数

等因素为约束，以雷达空域覆盖最优化为目标的部

署问题。例如，文献 [5]基于空间覆盖率、覆盖重叠

率、频率干扰系数，将部署问题转化为多目标组合

优化问题；文献 [6]采用基于最优覆盖率的防空雷

达部署模型，对不同地形条件下的部署方案进行优

化评估；文献 [7]以联合探测概率、地形遮蔽等为约

束，提出基于最优覆盖的多传感器优化配置方法。

此外，在部署优化模型求解时，由于求解计算量大，

传统算法稳定性不足，大多数研究采用智能优化算

法进行问题求解，如混沌遗传算法 (chaos genetic
algorithm, CGA)[8]、改进粒子群算法 [9]、烟花算法 [10]

等，提高了搜索效率和性能。但是，上述研究还存

在以下问题：①在反导作战中，导弹预警雷达面对

的是弹道导弹这类攻击方向较为固定、弹道相对可

预测、地理跨度大的目标，因此，更加关注对某个威

胁方向的目标覆盖情况，纯粹追求探测空域全覆盖

则不适用于导弹预警雷达的部署与资源的利用；

②导弹预警体系中包含多型预警设备，强调基于预

报交接、接力跟踪的体系作战运用，因此，需建立针

对各型雷达任务特点的协同部署方法。鉴于此，本

文从导弹预警作战任务出发，基于弹道覆盖和多型

雷达协同探测需求，建立应对复杂导弹威胁的预警
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雷达优化部署方法。①提出一种基于协同探测、目

标识别、关机点截获等约束的多型导弹预警雷达优

化部署模型，解决复杂多方向威胁条件下的导弹预

警最优部署问题；②提出一种基于云自适应的分区

优化离散粒子群（cloud adaptive partition optimization
binary  particle  swarm optimization，CPBPSO）算法的

模型求解方法，在编码策略、粒子变异等方面对算

法进行改进，该算法在处理大规模部署问题中具有

较好的求解性能。 

1　问题分析
 

1.1　作战任务分析

导弹预警雷达属于探测系统中的骨干力量，承

担着弹道导弹发射后的早期预警、连续跟踪、精确

识别、拦截引导及拦截效果评估等任务。由于受雷

达设备性能、地理环境等因素限制，单一导弹预警

雷达只能完成导弹预警某个阶段的任务，需要针对

不同阶段的导弹目标特性，配置不同的雷达完成相

应的探测任务。典型地基预警雷达探测能力与弹

道导弹飞行距离之间的对比关系如图 1所示。

从图 1可以看出，对于飞行距离长达几千千米

的弹道导弹目标，单部雷达无法满足对导弹的探测

覆盖，特别是对于来自多个威胁方向的复杂对抗场

景，多型雷达协同组网探测显得尤为重要。雷达部

署问题的实质是：在保证探测资源最优的前提下，

能够满足复杂多方向威胁场景下的各型雷达的作

战需求，达到“尽早发现告警、威胁空域覆盖、全程

接续跟踪、精确识别目标”等预警作战任务。数学

模型表示为

max Z(x) =max{z1(x1),z2(x2), · · · ,zn(xn)}
s.t. xi ∈ f (x), i = 1,2, · · · ,n （1）

Z(x) f (x) zn n式中： 为目标函数； 为约束函数； 为 维决

策变量函数。

各型雷达之间通常难以同时取得最优，因此，

需根据各型雷达功能和预警任务特点，建立协同探

测约束，实现对多型预警雷达的最优化部署。 

1.2　典型导弹预警雷达

导弹预警雷达以地基预警雷达为主，包括远程

预警雷达、跟踪识别雷达和机动式预警雷达等，其

作战任务各不相同 [11-13]，如图 2所示。远程预警雷

达通常工作在 P、L波段，具有作用距离远、预警范

围广的特点，主要用于对视距范围内的弹道导弹中

段飞行的预警探测，为导弹预警系统提供早期预警

信息，如“铺路爪”雷达。跟踪识别雷达通常工作

在 X波段，具有较强的目标探测能力，可对目标进

行精确跟踪与识别，主要用于获取弹道导弹中段到

末段过渡区域的目标精确信息，对后续的导弹飞行

轨迹进行精确预测，也用于对拦截系统的引导，如

GBR-P雷达等。机动式预警雷达通常工作在 P、S、
X波段，具有机动性高、生存性强等特点，可根据防

御重点灵活部署，在前置预警、中段补盲、末段引

导等方面具有得天独厚的优势，如 AN/TPY-2雷达

等。对于空基、海基导弹预警设备，本文不作重点讨

论。在导弹预警指控系统的紧密交链下，各型雷达
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图 1    导弹预警雷达能力仿真

Fig. 1    Simulation of missile early warning radar capability

 

高轨预警卫星

跟踪波束 覆盖范围

4 中段飞行

低轨预警卫星
3
弹体分离

5 末段再入

2

点火
助推

6 导弹落地
1 导弹发射 海基预

警雷达机动式
预警雷达 (前置)

机动式预警
雷达 (补盲) 跟踪识

别雷达远程预
警雷达

图 2    导弹预警系统协同预警示意图

Fig. 2    Schematic diagram of missile early warning system coordinated early warning
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密切协同、交接引导，共同完成导弹预警作战任务。 

2　量化指标分析
 

2.1　导弹威胁空域

E1 E3

E2 E4

E1E2E3E4

F

E1E2E3E4F

Nbm

Nbm

在已知弹道导弹来袭方向和我方重点保卫要

地的情况下，可通过典型弹道分析，基本推算出该

方向所有来袭导弹的弹道集合，即威胁空域。如

图 3所示，已知导弹攻击方有 、  2个导弹发射

井及在 、 附近活动的多部导弹发射车 ，则

为所有可能的导弹发射区域。当攻击方

发射导弹打击防御方的保卫要地 时，来袭导弹所

有可能的弹道（高弹道、最优能量弹道、低弹道）均

在 威胁空域内。由于该空域难以用数学

公式表达，本文采用无数条从发射区域射向保卫要

地的典型弹道来逼近表示威胁空域。为便于计算，

可选取威胁空域内 条典型弹道进行分析，若雷

达能够满足对 条弹道的覆盖需求，则认为能够

实现对该威胁空域的覆盖。
  

E1

E2

E3

E4 F

图 3    威胁空域模型

Fig. 3    Threat airspace model
  

2.2　弹道覆盖模型

l

Oxyz x y

z xOy

ΩR

选取 2.1节威胁空域模型内某条典型弹道 ，

建立以下分析：以雷达所在位置 O 为原点，建立东-
北-天坐标系 ，其中， 轴指向正东方向， 轴指

向正北方向， 轴垂直于 平面指向正上方向，如

图 4所示。图中，阴影部分为地基预警雷达的威力

范围，可由包含等效探测距离 r、方位角 A、俯仰角 E
3个变量的等效空间 表示，其中，不连续区域为

地形遮蔽影响，表达式为

ΩR =

ß
(r,A,E)

∣∣∣∣r ⩽ …− σpT

2σ2
n ln(1− pd)

, A ∈ [αmin,αmax],

E∈Eg=

ß
[max(βmin,βgmax,αi ),βmax]
∅

βgmax,αi < βmax

βgmax,αi ⩾ βmax

™
（2）

σ

σn pT

pd [αmin,αmax]

Eg

βgmax,αi αi

式 中 ： 为 目 标 典 型 雷 达 散 射 截 面 （radar  cross

section，RCS）值； 为噪声振幅的均方根值； 为发

射机功率； 为雷达检测概率； 为雷达俯

仰范围 ； 为经过地形遮蔽修正的俯仰范围 ；

为雷达在 方位上的最大遮蔽角 [14]，计算公

式为

βgmax,αi = arctan
Å

(re+hG max,αi )cosγ− re−hR

(re+hG max,αi ) sinγ

ã
（3）

re hG max,αi

hR γ

其中： 为等效地球半径； 为该方位的最高遮

蔽物 G 的高程； 为雷达部署海拔； 为遮蔽物与

雷达间的地心夹角。

地形遮蔽影响探测能力如图 5所示。
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图 5    地形遮蔽影响探测能力

Fig. 5    Terrain masking affects detection capability
 

D设 为导弹飞行弹道上的任一点，该点相对雷

达的位置状态为

RD =

 r
α

β

 =


|OD|

arccos
Å
|ON |2+ |OD′|2− |ND′|2

2 |OD′| |ON |

ã
arctan

Å
|DD′|
|OD′|

ã

（4）

D′ D xOy ON

xOy

式中： 点为 点在 平面的投影点； 为雷达

阵面法向在 平面的投影。

RD ⊂ΩR

D̄sDe

所有满足 的弹道点，即为雷达对导弹

的通视覆盖弧段，如图 4中弹道弧段 。由于地

形的遮蔽，弹道弧段可能被分为 ng 个不连续的弧

段，其总长度表示为
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图 4    弹道覆盖示意图

Fig. 4    Schematic of ballistic coverage
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ldetect =

ng∑
j=1

w
tDe_ j
tDs_ j
|l′(t)|dt （5）

l′(t) = (x′(t),y′(t),z′(t))
Ds_ j De_ j j

tDs_ j tDe_ j

式中：曲线 为经典弹道方程的

微分形式； 、 分别为雷达对第 组观测弧段

的首、末点； 、 为其对应的导弹飞行时刻。

威胁弹道覆盖率可表示为

Cr =
ldetect

lmissile
（6）

雷达提供的预警时间比率为

Er =
tmissile− tDs_1

tmissile
（7）

雷达对目标的持续跟踪率为

Tr =
tDe_n − tDs_1

tmissile
（8）

lmissile tmissile式中： 为导弹飞行全程弹道弧长； 为导弹

飞行时间。 

2.3　基于微多普勒频率的高识别弹道覆盖率

Bmd Bmd ∈ [Bmdmax/2,

Bmdmax]

Bmd ϕ ϕ

90◦

Oxyz

研究表明 [15-16]，基于中段微多普勒特性的目标

识别能力与雷达观测角度有关，而雷达的部署位置

决定了目标相对雷达的观测角度和空间变化规律，

因此，可通过调整雷达部署位置，使目标处于有利

于识别的观测角度内。由于带宽的限制，本文仅讨

论跟踪识别雷达在中段目标识别的作用。文献 [16]
将弹头目标一个进动周期内微多普勒频率的极差

定义为微多普勒调制带宽 ,当
时，越容易观测到目标的微动特性。由于目

标在中段飞行过程中，几何参数和进动参数基本不

变， 由雷达平均视线角 唯一确定，因此， 越接

近 ，微多普勒调制带宽越大，越有利于目标识

别。建立以下分析：设弹头为旋转对称体，建立以

弹头质心为原点的 进动坐标系和弹体坐标系，如

图 6所示。

ϕ

p q

平均视线角 由导弹相对于雷达的位置矢量

和进动轴的方向矢量 确定，表达式为

ϕ = arccos
Å

p · q
|p| · |q|

ã
（9）

RS ⊂ΩR

Bmd_S ∈ [Bmd max/2,Bmd max]

当弹道上一点 S 满足 ，且其微多普勒调

制带宽 满足式（10）时，可认为

雷达对处于 S 点目标的微多普勒识别能力较高。

Bmd_S =

4ωsin θsin
Å
arccos

Å
p · q
|p| · |q|

ãã
λ

∣∣∣∣dh+dv
cos θ
sin θ

∣∣∣∣
（10）

θ λ ω式中： 为弹头进动角； 为波长； 为进动角速度；

dv 和 dh 分别为目标散射中心到质心的垂直距离和

水平距离。

定义满足上述要求的所有弹道弧段的集合为

雷达微多普勒高识别弧段，其弹道覆盖率为

Ir =
liden

ldetect
（11）

liden式中： 为高识别弧段的长度。 

2.4　雷达协同交接系数

雷达协同交接方式主要有握手交接和预测交

接 [17-18]。本文基于资源最优化考虑，雷达间均采用

预测交接。预测交接指前站雷达和后站雷达没有

足够的共视弹道，后站雷达主要依靠前站雷达探测

生成的预测弹道进行目标搜索，如图 7所示。由于

测量误差的影响，导弹状态误差会在预报中不断放

大并形成误差管道，后站雷达需根据交接时刻导弹

状态协方差来确定搜索空域。因此，可通过后站搜

索能力和前站预测误差，推算最优目标交接时刻。

tDe ∆tc

(∆ϕc,∆ηc)

pcross = 0.997

7∆ϕc×7∆ηc

(∆θ,∆ξ) Tθ

pd

设前站预测的弹道在交接时刻 + 的方位、

俯仰误差均方根为 。为保证目标落入后

站截获屏的概率 ，后站截获屏单边厚度

应为交接误差均方根的 3倍，考虑方位、俯仰两维

截获，截获屏厚度设置为 。后站雷达波

束宽度为 ，单个波位驻留时间为 、检测概

率为 ，则单屏搜索时间为

Tc =
7∆ϕc×7∆ηc

∆θ×∆ξ Tθ （12）

pcapture为满足截获概率为 ，需进行 n 屏搜索积

累，即

n =


ln
Å

1− pcapture

pcross

ã
ln(1− pd)

 （13）
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图 6    弹头目标运动模型

Fig. 6    Warhead target motion model
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⌈ ⌉ n

Tp nTc ⩽ Tp

(∆ϕc,∆ηc)

式中： 为向上取整运算。而 屏搜索时间需小于

目标穿越搜索屏时间 ，即 。因此，只有交

接时刻前站的预测误差 满足式（14）时，方

可实现在交接时刻截获目标。

(∆ϕc,∆ηc) ⩽ arg min
Å∣∣∣∣n7∆ϕc×7∆ηc

∆θ×∆ξ Tθ −
rm×∆φ

v

∣∣∣∣ã
（14）

式中：v 为导弹穿屏时的飞行速度；rm 为目标与雷达

间的斜距。

∆tc

∆th ⩽ ∆tc

(∆ϕc,∆ηc) pcapture

定义 为最优预测交接时间间隔，当预测段飞

行时间 时，交接时刻前站的预测误差不大

于 ，后站可以 的概率截获目标。故

雷达协同交接系数定义为

Hr =
∆tc−∆th

∆tc
（15）

 

3　导弹预警雷达优化部署模型

根据上述问题分析，建立针对威胁空域的远程

预警雷达、跟踪识别雷达、机动式预警雷达优化部

署模型及协同预警部署模型。 

3.1　单型导弹预警雷达部署模型 

3.1.1　远程预警雷达部署模型

远程预警雷达主要执行对导弹目标的早期预

警任务，跟踪监视来袭导弹目标，为导弹预警体系

提供相应的早期预警信息。因此，在部署时应满足

尽早发现导弹目标、覆盖尽量多的弹道等任务需

求。针对某个威胁空域的远程预警雷达，部署位置

应满足如下目标函数：

maxZpr =

Nbm∑
i=1

(λp1Crpr,i+λp2Erpr,i+λp3Trpr,i) （16）

Zpr Crpr,i Erpr,i

Trpr,i

λp1

λp2 λp3 λp1+λp2+λp3 = 1

式中 ： 为远程预警雷达探测收益 ； 、 、

分别为远程预警雷达对威胁空域内第 i 条弹道

的弹道覆盖率、预警时间比率、持续跟踪率； 、

、  为权重系数，且 。 

3.1.2　跟踪识别雷达部署模型

跟踪识别雷达主要执行对导弹目标的跟踪识

别任务，精确识别弹头目标，为部署在保卫要地周

边的反导拦截系统提供精确的弹道信息和目标指

示信息。跟踪识别雷达部署时，应覆盖尽可能多的

弹道高概率识别区，并满足对拦截系统的引导和拦

截效果的评估等任务需求。针对某个威胁空域的

跟踪识别雷达，部署位置应满足如下目标函数：

maxZxr =

Nbm∑
i=1

(λx1Crxr,i+λx2Trxr,i+λx3Irxr,i) （17）

Zxr Crxr,i Trxr,i

Irxr,i i

λx1、λx2、λx3 λx1+λx2+λx3 = 1

式中 ： 为跟踪识别雷达探测收益 ； 、 、

分别为跟踪识别雷达对威胁空域内第 条弹道

的弹道覆盖率、持续跟踪率、高识别弹道覆盖率；

为权重系数，且有 。 

3.1.3　机动式预警雷达部署模型

机动式预警雷达可执行前置预警或补盲预警

任务。前置预警是在能获取导弹关机点状态观测

信息的情况下，将机动式预警雷达前出部署获取导

 

高度

远程预警雷达
观测首点

远程预警雷达
跟踪段前置预警雷达

观测末点

预测段前置
预警雷达
观测首点

关机点

前置预警
雷达跟踪段

远程预警雷达
观测末点

跟踪识别雷达
观测首点

预测段

跟踪识别雷达
观测末点跟踪识别

雷达跟踪段

误差
管道

跟踪
识别
雷达 距离

导弹落点

远程
预警
雷达

指控
中心

前置
预警
雷达

图 7    协同预警预测交接

Fig. 7    Coordinated early warning prediction handover
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弹关机点信息，从而准确快速地估计导弹后续的运

动轨迹，为导弹预警体系提供精确的弹道预测信

息。补盲预警是在应对新增导弹威胁且短期内无

法形成对该威胁空域的覆盖时，应急调用机动式预

警雷达对该空域的探测补盲，快速构建导弹预警体

系作战能力。由于补盲预警雷达部署需求与远程

预警雷达类似，在探测弹道时，侧重于观测预警体

系未覆盖的威胁空域，本文不作讨论。

在机动式预警雷达用作前置预警部署时，部署

位置应满足如下探测需求：

maxZfr =

Nbm∑
i=1

(λf1Crfr,i+λf2Trfr,i+λf3Erfr,i+λf4Lrfr,i)

（18）

Zfr Crfr,i Trfr,i

Erfr,i i

Lrfr,i Doff,i

λf1 λf 2 λf 3 λf 4 λf 1+λf 2+λf 3+

λf 4 = 1

式中 ： 为前置预警雷达探测收益 ； 、 、

分别为前置预警雷达对威胁空域内第 条弹

道的弹道覆盖率、持续跟踪率、预警时间比率 ；

为雷达对导弹关机点 距离与雷达最大等效

探测能力的比值，距离越近越有利于探测到关机

点； 、 、 、 为权重系数，且

。 

3.1.4　部署约束条件

Pr

S ed

S nd

各型预警雷达的部署位置 均需满足以下约

束：①只可部署在我方可部署区域 内，以免遭受

打击；②不可部署在河流、湖泊等不具备部署条件

的地区 。

Pfr

Doff,i

Pxr

Dcls,i、Dfar,i

同时，前置预警雷达的部署位置 还应满足对

第 i 条弹道的关机点 探测覆盖的约束；跟踪识

别雷达部署位置 还应满足对拦截系统射击范围

探测覆盖的约束，即能够同时探测到拦截系统远、

近界与第 i 条弹道的交点 ，从而确保对反

导拦截系统的引导能力。

以上约束可表示为
Pr ∈ S ed,Pr < S nd

Pfr ∈ {Pf |∀Doff,i ∈ΩPf }
Pxr ∈ {Px|(∀Dcls,i ∈ΩPx )∩∀(Dcls,i ∈ΩPx )}

（19）

ΩPf ΩPx Pf

Px

式中： 、 分别为部署在 的跟踪识别雷达的

探测威力空间、部署在 的跟踪识别雷达的探测威

力空间。 

3.2　协同预警优化部署 

3.2.1　单方向协同预警优化部署模型

Dps,i

在协同预警作战场景下，远程预警雷达起着

“衔接”前置预警雷达和跟踪识别雷达的作用。因

此，可根据前置预警雷达的预测误差推算最优交接

时刻的弹道点 ，即为远程预警雷达的探测首点；

根据跟踪识别雷达所需的目标交接需求反推前站

Dpe,i

Dps,i Dpe,i

弹道末点 ，即为远程预警雷达的探测末点。远

程预警雷达只有部署在能够同时覆盖 、 的

部署区域，才能有效衔接体系内的预警雷达。且雷

达协同交接系数 Hr 越高，越有利于目标的引导交接。

基于上述讨论，建立单方向来袭协同部署模型为

maxZsd = ω1Zpr +ω2Zxr +ω3Zfr +ω4Hrf_p+ω5Hrp_x

（20）

Zsd Hrf_p

Hrp_x

ω1 ω2 ω3 ω4 ω5

ω1+ω2+ω3+ω4+ω5 = 1

式中： 为单方向协同预警雷达探测收益； 、

分别为前置预警雷达对远程预警雷达交接的

协同交接系数、远程预警雷达对跟踪识别雷达交接

的协同交接系数； 、 、 、 、 为权重系数，

且有 。

约束条件在满足式（19）的同时，还应满足：

Ppr ∈ {Px|(∀Dps,i ∈ΩPp )∩∀(Dpe,i ∈ΩPp )} （21）

ΩPp Pp式中： 为部署在 位置的远程预警雷达的探测

威力空间。 

3.2.2　多方向协同预警优化部署模型

M

n m

Pn,m m+1 Pn,m+1

Pn Pn

n+1

M

N Pn(n = 1,2, · · · ,N)

在面对多方向来袭的作战场景时，考虑到单部

雷达可兼顾多个威胁方向的预警任务，在配置预警

雷达时可进一步优化设备数量。优化雷达部署数

量的方法如下：对来自 个方向的威胁进行威胁空

域划分，逐空域计算各雷达的可部署区域。依次判

断第 部雷达对于第 个威胁方向的可部署区域

和第 个方向可部署区域 有无重叠区

域 ，若有，则雷达部署区域 内可兼顾 2个威胁

方向；若无，则需在该方向上部署第 部雷达。

依次判断 个威胁，可得某型雷达部署的最小数量

，以及每部雷达的可部署区域 。

由于目标容量的限制，任务分配方案最后还需根据

作战实际进行调整。

在确定雷达最优数量和部署约束后，在 3.1节

讨论的单方向协同部署方法的基础上，按照每部雷

达最优部署和体系协同部署的优化需求，建立多方

向协同部署的模型如下：

maxZmd =

M∑
m=1

Nbm∑
l=1

(ωm1Zm,np

pr,l +ωm2Zm,nx
xr,l +ωm3Zm,nf

fr,l +

ωm4Hm
rfp,l +ωm5Hm

rpx,l)

s.t.


Ppr,np ∈ Pnp ,Pxr,nx ∈ Pnx ,Pfr,nf ∈ Pnf ,

Ppr < S nd,Pxr < S nd,Pfr < S nd

np = 1,2, · · · ,np,nx = 1,2, · · · ,Nx,

nf = 1,2, · · · ,Nf

（22）

Zmd

Zm,np

pr,l 、Zm,nx
xr,l 、Zm,nf

fr,l np、nx、nf

m l Hm
rfp,l

式 中 ： 为 多 方 向 协 同 预 警 雷 达 探 测 收 益 ；

分别为第 部雷达面对第

个威胁方向中第 条弹道的探测目标函数； 、
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Hm
rpx,l m l

Np、Nx、Nf ωm1

ωm2 ωm3 ωm4 ωm5 ωm1+ωm2+

ωm3+ωm4+ωm5 = 1

为第 个威胁方向第 条弹道的协同交接系数；

分别为三型雷达最小部署数量； 、

、 、 、 为权重系数 ，且有

。 

4　基于 CPBPSO 算法的模型求解方法

本文所研究的部署模型是一个多目标组合优

化问题，随着待部署雷达和威胁目标数量的增加，

问题的求解难度会急剧增加，传统的枚举法很难求

出最优解。群智能算法在求解组合优化问题中有较

好的表现。其中，粒子群（particle swarm optimization，
PSO）算法[19] 相比于遗传算法、差分进化算法，具有

控制参数少、收敛速度快、易实现等优点 [20]，更适

用于本文所研究问题。针对协同预警模型的特点

和求解要求，提出一种基于雷达部署参数的粒子编

码策略，并根据雷达威力空间特点进行编码分区，

实现了部署参数和粒子状态的有效映射。同时，为

解决传统 PSO算法易陷入局部最优和早熟收敛的

问题，将云自适应变异算子和 PSO算法结合，提出

CPBPSO算法，具有较好的全局搜索能力和局部跳

出能力。 

4.1　粒子群算法

Ns

i

Xi = (xi1, xi2, · · · , xia) Vi = (vi1,vi2, · · · ,via)

Xi

假设在一个 a 维的目标搜索空间中，由 个粒

子组成一个群落 [21-24]，其中，第 个粒子的位置为

， 速 度 为 ， 此

时，每个粒子 表示一种雷达部署方案，包含各型

雷达部署的经纬度、阵面法向信息。根据 3.2节建

立的模型，可以计算每个粒子的适应度值，即每个

部署方案的协同探测收益。适应度值越大，代表该

部署方案越好。采用多方向协同预警优化部署模

型时，适应度函数表示为

Zmd,i = Zmd(Xi) （23）

粒子的状态更新公式为
v(t+1)

id = wv(t)
id + c1r1(p(t)

id − x(t)
id )+ c2r2(g(t)

td − x(t)
id )

x(t+1)
id =

 1 randn(0,1) <
1

1+ ev(t)
id

0 其他

（24）

d = 1,2, · · · ,a式中： ；w 为惯性因子，采用线性递减权

w ∈ [0.4,0.9] c1 c2

r1 r2

Pi = (pi1, pi2, · · · , pia) i

Gt = (gt1,gt2, · · · ,gta)

t = 1,2, · · · ,T

重策略， ； 和 为学习因子，通常取值

为 2； 和 为 [0,1]区间的随机数；t 为当前迭代次

数； 为第 个粒子从初始搜索到

当前的最优位置； 为整个粒子群

在第 t 次迭代中搜索到的最优位置； ；

randn为标准正态分布随机函数。

GT

当算法达到终止条件时，可以得到适应度值最

大的粒子 ，即最优部署方案。 

4.2　基于雷达部署参数的粒子分区编码策略

Nd =⌈
log2(S able/S radar)

⌉
Na =⌈

log2(2π/nd)
⌉

S able

S radar nd

由于雷达的部署位置、阵面法向等输入参数

均为离散变量，本文采用一种等价表示待优化参数

的离散二进制编码方法。将离散的雷达部署参

数转码为一维行向量，各参数占据不同码位。编

码策略如下：每部雷达部署点位编码位数为

，阵面法向间隔编码位数为

，其中， 为雷达可部署域的总面积，

为雷达部署密度， 为阵面法向密度。此时，

编码的粒子总维数为

a = Np× (Nd_p+Na)+Nx× (Nd_x+Na)+Nf × (Nd_f +Na)

（25）

式中：Np、Nx、Nf 为三型雷达的部署数量；Nd_p、Nd_x、

Nd_f 为可部署点位的数量。

Pi_lat Pi_lon

Pi_nor

X j_lat X j_lon X j_nor

Fk_lat Fk_lon Fk_nor

粒子的映射关系如图 8所示。图中： 、 、

分别为第 i 部远程预警雷达的纬度、经度、法

向方向； 、 、 分别为第 j 部跟踪识别雷

达的纬度、经度、法向方向； 、 、 分别

为第 k 部机动式预警雷达的纬度、经度、法向方向。

但是，随着问题规模的扩大，算法的运算量、寻

优难度将进一步增加。为减少粒子寻优的空间，结

合本文模型，提出一种粒子分区编码策略。按照资

源最优化原则，雷达不应部署在同型雷达的威力空

间内，而是在各威胁空域分散开来，如图 9所示。

®
Pr −

N∪
j=1

C j

´如果 2部同型雷达部署过于靠近，其探测空间

将有较大重叠，导致探测资源冗余。因此，对于第

N 部同型雷达，粒子空间划分区域为 。

以远程预警雷达为例，在分区编码策略下，其粒子

空间映射关系如下：
 

第i部远程预警雷达 第j部跟踪识别雷达 第k部前置预警雷达

粒子编码

映射变量

0110
…

1011

Pi_lat, Pi_lon Xj_lat, Xj_lon Fk_lat, Fk_lon Fk_norXj_norPi_nor

0110
…

01 0110
…

1011 01110
…

01 0110
…

1011 0110
…

01 …………

图 8    粒子映射关系

Fig. 8    Particle mapping relationships
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[xp11, xp12, · · · , xp1Nd ]→ {Ppr}
[xp21, xp22, · · · , xp2Nd ]→ {Ppr −C1}

...

[xpi1, xpi2, · · · , xpiNd ]→
{

Ppr −
Nd∪
j=1

C j

} （26）

j式中：Ppr 为远程预警雷达可部署区域；Cj 为第 部

雷达威力空间在地面的投影范围。

2

∑
Nk×(Na+Nd_k−Nc_k)

Nd_k Nc_k k

0.25S able

0.125S able

采用本文分区编码策略，能够有效缩减搜索空

间至 （Nk、 、 分别为第 型雷

达的数量、部署点位和探测覆盖区域编码位数），

如 Np = 3、Nf = 5，Cj 所包含点位面积约为 、

，则其总搜索空间将降至 7.69%。采用分

区粒子编码，避免了搜索空间过大的问题，提高寻

优搜索的效率。 

4.3　基于云自适应变异的粒子更新策略

Ex En

He

x > Ex x

[Ex −3En,Ex +3En]

为提高 PSO算法的全局寻优和快速收敛能力，

在迭代过程中，必须使适应度小的粒子有较大的变

异，适应度大的粒子有较小的变异。为此，本文借

鉴云模型思想 [25-26]，提出云自适应变异操作。在云

模型中，期望值 反映了云层的中心位置，熵 反

映了云层的离散程度，超熵 反映了云层的厚度，

如图 10所示。当 时，隶属度随 的增大而减

小；且云模型中云滴集中在 ，具有

较好的随机性和稳定倾向。将云模型这一特征运

用在粒子的变异中，适应度小的粒子进行较大的变

异，以求生成适应度大的粒子，反之，要求变异较

小，保留优良粒子。

云模型数学描述如式 (27)所示：
Ex = Zmd,t

En = (Zmd,g−Zmd,t)/e

He = En/h

E′n = randn(En,He)

（27）

Zmd,t Zmd,g

e e

式中： 为当前平均适应度； 为当前最大适应

度； 、h 为控制参数， 控制云的陡峭程度，根据

“3En”规则，一般取 3，h 控制云层的厚度，一般为 10。
Xi = (xi1, xi2, · · · , xia)

Xi
′ = (x′i1, x

′
i2, · · · , x′ia)

执行云自适应变异操作，即粒子

变异后得到 ，具体如式 (28)所示：
x′id =

®
xid ρiNi(0,1)φ(Zmd,i) < 0.5

1− xid ρiNi(0,1)φ(Zmd,i) ⩾ 0.5

φ(Zmd,i) =

e
−(Zmd,i−Ex)2

2(E′n)2 Zmd,i > Ex

pc Zmd,i ⩽ Ex

（28）

ρi pc ρi

pc

φ(Zmd,i)

Zmd,i > Ex Zmd,i ⩽ Ex

式中： 、 为控制参数， 通常取 [0.625,5]区间的

常数, 通常取 [0.8,1]区间的常数，可根据实验情况

具体调节 ； 的作用是保持相对优良粒子

（ ），对于相对较差的粒子（ ）进行

较大的变异。

S (t)
i j

S (t)
D

S (t)
D

S (t)
D ⩽ S D0

同时，引入使用个体相似性 和种群多样性

表征粒子间相似程度[27]，控制迭代过程中的变异

过程， 越小，说明第 t 代粒子中编码相似的粒子

越多，越容易陷入局部最优解。当迭代过程中粒子

的种群多样性低于阈值时，即 时，粒子执

行云自适应变异操作。具体如式 (29)所示：
S (t)

i j =
1
a

a∑
k=1

(x(t)
ik ⊙ x(t)

jk )

S (t)
D = 1− 1

a(a−1)/2

a∑
i=1

a∑
j=1

S (t)
i j

（29）

x(t)
ik ⊙ x(t)

jk式中： 为同或运算。即用第 t 代粒子 i 与粒

子 j 之间相同的位数累加值来表示各粒子间的相似

性，用第 t 代粒子中粒子总相似度表征多样性。 

4.4　基于 CPBPSO 算法的求解步骤

NR = Np+Nx+Nf

步骤 1　初始化粒子群。根据来袭导弹威胁计

算各型雷达最小部署数量（ ），将每

部雷达部署涉及的参数进行编码处理，随机设置初

始值，得到初始群落，按照分区编码策略处理。其
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图 9    粒子分区编码示意

Fig. 9    Schematic of particle partition encoding
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Fig. 10    Cloud model diagram
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i中，第 个粒子二进制编码表示为
Xi= (· · · , xiP j_l1 , xiP j_l2 , · · · , xiP j_n1 , xiP j_n2 , · · · , xiX j_l1 , xiX j_l2 , · · ·,

xiX j_n1 , xiX j_n2 , · · · , xiF j_l1 , xiF j_l2 , · · · , xiF j_n1 , xiF j_n2 , · · · )
Vi = (· · · ,viP j1 ,viP j2 , · · · ,viP j(Na+Nd_p) , · · · ,viX j1 ,

viX j2 , · · · ,viX j(Na+Nd_x ) , · · · ,viF j1 ,viF j2 , · · · ,viF j(Na+Nd_f) , · · · )
（30）

P j = 1,2, · · · ,Np X j = 1,2, · · · ,Nx F j = 1,2, · · · ,
Nf

式中 ： ， ，

，每个点位的地理高程信息由该点所在的 DEM
数据确定。

pbest

gbest

步骤 2　适应度计算，更新全局极值。按照模

型的目标函数和约束条件，计算每个粒子的适应

度，更新个体极值 。将每个粒子的适应度与粒

子的最好位置比较，更新全局极值 。

步骤 3　更新粒子状态。利用式（24）计算新的

粒子速度和位置，并更新粒子状态。

S (t)
D ⩽ S D0

步骤 4　执行云自适应变异操作。判断本代粒

子的种群多样性是否低于阈值，即 ，对多

样性低的本代粒子执行云自适应变异操作，并对超

出边界的数据进行边界吸收处理。

步骤 5　当算法达到停止条件时，停止搜索输

出结果，并对结果进行反编码处理，得到最优化雷

达部署方案；否则，返回到步骤 3继续循环。 

5　实例分析

针对上述分析和讨论，本文设计了导弹预警仿

真场景，用以验证部署模型的可行性。仿真场景搭

建和模型计算使用 STK11.0、MATLAB 2021软件，

地理信息数据使用 ASTER GDEM V3版本的高程

数据。 

5.1　应对单方向威胁协同预警场景仿真

在单方向威胁协同预警场景中，模拟攻击方

从中国东南方向来袭。根据 3.2.1节单方向协同预

警优化部署方法对上述场景进行求解。参数设置

如下：

lmissile tmissile

v

1） 作战场景想定为 ：攻击方在以 E1（27.4°N,
133.1°E）、 E2（19.2°N,127.8°E）、 E3（27.2°N,129.0°E）、
E4（23.7°N,127.1°E）构成的威胁区域内部署导弹发

射平台，形成对我方保卫区域 F（41.0°N,80.3°E）的
威胁，如图 11所示。随机选取威胁空域内的典型

高弹道 BM1、BM2和低弹道 BM3、BM4用以表示

威胁空域，其弹道数据由 STK软件生成，如表 1所

示。表中，弹道弧长为 ，导弹飞行时间为 。

导弹在中段飞行速度不变，始终以关机点速度 飞

行。拦截系统部署在保卫要地 F 附近，假设拦截远

界 Lfar=300 km、近界 Lclose=50 km。

2） 雷达部署区域约束设置为：可部署区域选取

在中国境内，按照经纬度 0.1°的间隔，形成离散化

S nd

网格，阵面法向寻优间隔为 0.1°。为简化区域划分

复杂度，可将不适合部署的点位 对应的探测收

益设为 0。

∆θ = ∆ξ = 2°
∆θ = ∆ξ = 0.3°

pd = 0.9

ωi = 0.2(i = 1,2, · · · ,5)

3） 模型输入参数设置为：三型雷达参照美军典

型预警雷达参数[28] 设置，如表 2所示。表中数据对

应第 2节所述雷达威力范围，包含最大探测距离 r、
方位范围 A、俯仰范围 E 等模型输入；远程预警雷

达波束宽度 （对应 3 dB能量衰减），跟

踪识别雷达波束宽度 ，单波束检测概

率 。模型中所有权重系数取均值，如式（20）
中权重系数 ，在作战应用中可

根据实际进行调整。
 
 

表 2    雷达基本参数

Table 2    Basic parameter of radar

雷达类型 最大探测距离/km 方位范围/（°） 俯仰范围/（°）

远程预警雷达 3 000 ±60 0～85

跟踪识别雷达 500 0～360 10～90

前置预警雷达 1 500 ±53 10～85
 

T = 500 Ns = 50

a = 81

w ∈
[0.4,0.9] c1 = c2 = 2

S D0 = 50% ρi = 3 pc = 0.9

4） CPBPSO算法参数设置为：本文实验中，算

法最大迭代次数 ，粒子个数 ，粒子维

数 ，其中，每型雷达经纬度编码 15位、阵面法

向编码 12位。惯性因子采用线性递减策略，取

，学习因子取 ，种群多样性阈值取

，云自适应控制参数 ， 。

经计算后，得到三型雷达最优部署和阵面法向

参数，如表 3所示，部署方案如图 12所示。

从仿真分析结果可见，在覆盖性方面，该部署

 

BM1
BM3

BM4
BM2

E1
E3

E4

E2

图 11    威胁空域示意

Fig. 11    Schematic diagram of threat airspace
 

表 1    单方向威胁空域的典型弹道信息

Table 1    Typical ballistic information of single direction

threat airspace

弹道序号
发点

位置/（°）
落点

位置/（°）
弹道

弧长/km
关机点速度/
（km·s−1）

飞行
时间/s

1 (27.4,133.1) (41.0,80.3) 7 036.7 6.534 1 934.7

2 (19.2,127.8) (41.0,80.3) 7 072.5 6.498 1 928.3

3 (27.2,129.0) (41.0,80.3) 5 140.5 5.865 1 186.9

4 (23.7,127.1) (41.0,80.3) 5 258.1 5.904 1 203.4
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方案基本实现对典型弹道的最优覆盖，弹道的协同

覆盖率分别为 94.67%、83.05%、94.13%、92.07%（见

表 4）。各雷达部署位置的地形遮蔽对探测性能影

响较小，较为明显的是跟踪识别雷达的等效探测距

离受到影响，形成了不规则的威力空间，但在来袭

方向上的遮蔽影响较小，如图 13所示。

在协同性方面，雷达间的交接均满足预测交接

需求。远程预警雷达部署位置更靠近发射点，此时

更有利于提高远程预警雷达的预警时间。跟踪识

别雷达远离导弹落点的原因是部署位置距离落点

越近，探测收益越差。仿真结果和实际反导作战

中，对预警资源运用的认知基本一致，从而说明关

于三型预警雷达的协同部署模型和求解方法具有

较强的可信度。 

5.2　应对多方向威胁协同预警场景仿真

E1 E6

F

在多方向威胁协同预警场景中，模拟攻击方从

中国各个方向来袭。仿真参数与 5.1节参数相同，

增加威胁空域至 6处 ，即假设攻击方在 ~ 等

6个区域部署导弹发射平台，构成对保卫区域 的

威胁，其典型弹道参数如表 5所示。

在此场景下，经计算得到雷达最优部署、阵面

法向参数及所针对的作战方向，如表 6所示。
  

表 5    多方向威胁空域的典型弹道信息

Table 5    Typical ballistic information of multi-direction

threat airspace

弹道序号
发点

位置/（°）
落点

位置/（°）
弹道

弧长/km
关机点速度/
（km·s−1）

飞行
时间/s

1 (56.3,123.5) (41.0,80.3) 6 003.7 5.236 984.5

2 (37.0,127.0) (41.0,80.3) 4 839.7 5.550 1 078.9

3 (23.7,130.0) (41.0,80.3) 6 083.4 5.993 1 234.8

4 (13.7,105.0) (41.0,80.3) 4 167.3 5.904 1 607.3

5 (7.5,91.5) (41.0,80.3) 4 601.5 5.392 1 053.3

6 (1.6,60.0) (41.0,80.3) 5 699.9 5.747 1 216.6

    注：为便于表示，每个空域仅选填1条典型最优能量弹道。

  

表 6    雷达部署及任务分配

Table 6    Radar deployment and task assignment

雷达类型 名称
部署

点位/（°）
高程/
km

法向/
（°） E1 E2 E3 E4 E5 E6

前置预警

雷达

FBR1 (44.8,113.3) 1.278 7.2 √ √

FBR2 (25.7,119.1) 0.568 4.8 √ √

FBR3 (27.9,88.1) 4.758 88.4 √ √

远程预警

雷达

PBR1 (29.6,109.4) 0.569 304.7 √ √ √

PBR2 (38.6,90.2) 3.138 147.9 √ √ √

跟踪识别

雷达

XBR1 (42.4,81.4) 3.951 √ √ √ √ √ √

XBR2 (41.7,77.6) 5.199 √ √ √ √ √ √
 

E6

E3 E2

E4 E5

图 14为面对多方向的导弹预警雷达协同部署

方案。其中，由于没有针对 区域的前置预警雷达

可部署区域，此方向未部署前置预警雷达；相对于

5.1节单方向威胁场景部署方案，第 2部前置预警

雷达部署位置更接近 区域，兼顾了 的探测；第

3部前置预警雷达由于部署区域的约束限制，只能

前置部署至靠近威胁区域 、 的点位。2部远程

预警雷达共同实现了对 6个方向威胁的探测，其

中 ，第 1部远程预警雷达的位置和方位相对于

5.1节单方向威胁场景部署方案发生较大改变，以

 

表 3    雷达优化部署参数

Table 3    Optimal radar deployment parameter

雷达类型 部署点位 海拔/km 法向/（°）

前置预警雷达 (24.83°N 114.83°E) 0.029 3 353.5

远程预警雷达 (45.62°N 116.82°E) 0.897 9 148.6

跟踪识别雷达 (43.27°N 85.23°E) 3.720 4
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图 12    单方向威胁优化部署方案

Fig. 12    Optimal radar deployment in single direction threat
 

表 4    单方向威胁预警能力分析

Table 4    Analysis of single direction threat early

warning capability

弹道
名称

首点告警
时间/s

持续跟踪
时长/s

弹道覆盖
率/%

高识别
时长/s

BM1 T0+56.18 1 831.58 94.67 71.41

BM2 T0+39.21 1 601.45 83.05 56.10

BM3 T0+50.36 1 117.22 94.13 113.88

BM4 T0+40.29 1 106.76 92.07 100.85

    注：T0为导弹发射时刻。

 

图 13    跟踪识别雷达地形遮蔽示意图

Fig. 13    Schematic of tracking and identifying radar

terrain shadowing
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满足对 3个方向同时探测的最优部署需求。此外，

单部跟踪识别雷达即具备对 6个方向探测覆盖，但

考虑到探测资源的饱和，故在次优解位置部署第

2部跟踪识别雷达。各雷达部署后，其地形遮蔽对

威胁方向的探测影响较小。通过仿真分析可得，该

部署方案满足对各威胁方向弹道的覆盖性和协同

性需求，实现对 6个威胁方向的协同预警最优覆

盖，具体分析结果如表 7所示，此处不再赘述。
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图 14    多方向威胁优化部署方案

Fig. 14    Optimal radar deployment in multi-direction threat
 
 
 

表 7    多方向威胁预警能力分析

Table 7    Analysis of mutli-direction threat early

warning capability

威胁
区域

首点告警
时间/s

持续跟踪
时长/s

弹道覆盖
率/%

高识别
时长/s

E1 T0+56.68 905.28 92.12 76.11

E2 T0+50.39 1 049.44 97.27 111.26

E3 T0+42.07 1 022.90 82.84 93.425

E4 T0+59.97 1 507.16 93.77 76.96

E5 T0+51.88 980.93 93.13 77.16

E6 T0+608.46 563.16 46.29 62.55
  

5.3　算法性能对比实验

设计对比实验对本文所提 CPBPSO算法的寻

优性能进行分析。选取现有研究中同样针对雷达

部署问题而提出的改进算法，如 CGA[2]、多目标粒

子 群 （multi-objective  particle  swarm  optimization，

MOPSO）算法[29]，形成对照实验。采用上述单方向、

多方向威胁 2种典型场景进行计算，分别代表小规

模和大规模算例实验。算法对比结果如图 15所

示。仿真结果表明，在小规模算例中，CGA算法 [2]

跳出能力较差，易陷入局部最优解；MOPSO算法[29]

具有较快的收敛速度，但在收敛能力上不如 CPBPSO

算法。在大规模算例中，CPBPSO算法在迭代中后

期也具有较好的局部跳出能力，相对于其他算法更

能得到最优结果。 

6　结　论

1） 模型解决了导弹预警雷达协同部署问题，分

别建立远程预警雷达、跟踪识别雷达和机动式预警

雷达最优部署模型，实现单、多方向威胁条件下的

最优探测部署方案求解。

2） CPBPSO算法所采用的编码策略设计、云自

适应变异等改进，实现了分区编码计算和粒子变异

更新，相比于现有算法，在解决复杂模型中收敛能

力较为优异。

3） 在本文背景下，对于单方向威胁典型弹道覆

盖率分别为 94.67%、83.05%、94.13%、92.07%；对于

来自 6个方向的弹道覆盖率分别为 92.12%、97.27%、

82.84%、93.77%、93.13%、46.29%，满足所提的覆盖

性和协同性需求。

为使本文提出的协同部署模型更加精细，仍需

进一步考虑雷达精度、目标容量等指标的模型表征；

同时，对于未来天基预警卫星、地基预警雷达、海

基预警雷达等预警设备协同运用为主的体系布局，

需开展多源异构预警资源的协同部署问题研究。
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Deployment optimization method for missile early warning radar under
complex and multi-directional missile threats

LIU Wei1，2，LIU Changyun3，GUO Xiangke3，*，FAN Liangyou1，HE Sheng1，LAN Hao2

(1.   Graduate School，Air Force Engineering University，Xi’ an 710000，China；

2.   Unit 63768 of the PLA，Xi’an 710000，China；

3.   Air and Missile Defense College，Air Force Engineering University，Xi’an 710000，China)

Abstract： An optimized deployment model of multiple missile early warning radars is established based on the
distinct  mission  characteristics  of  early  warning  radar,  tracking  and  identification  radar,  and  transportable  early
warning  radar  in  order  to  address  the  situation  where  the  deployment  of  existing  missile  early  warning  radars  is
relatively independent, difficult to cooperate with, and difficult to meet the large-scale operation scenario. Under the
constraints of optimal coverage, cooperative handover, and target identification, the cooperative deployment of early
warning  radars  is  solved.  A  cloud  adaptive  partition  optimization  binary  particle  swarm  optimization  (CPBPSO)
algorithm  is  designed.  In  order  to  make  the  algorithm  more  suited  for  solving  early  warning  radar  deployment
problems, the partition coding strategy is used to shrink the algorithm’s solution space. The cloud adaptive mutation
operator  is  then  added  to  enhance  the  algorithm’s  global  optimization  and  local  jumping  capability.The  example
verifies the feasibility of the model in solving the deployment problem of single-direction and multi-direction threat
scenarios  and analyzes  the  effectiveness  of  the  CPBPSO algorithm,  which basically  meets  the  needs  of  the  optimal
cooperative deployment of missile early warning radar.

Keywords： missile  early  warning  radar； collaborative  early  warning； deployment  optimization  model； cloud
adaptive mutation；particle swarm optimization algorithm
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含不同直径微脉管层合板拉伸性能研究

冉广陵1，2，马埸浩1，3，安子乾1，赵大方4，郭鑫1，程小全1，2，*

(1.   北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 100191； 2.   北京航空航天大学 宁波创新研究院，宁波 315800；

3.   中国兵器工业导航与控制技术研究所，北京 100089； 4.   中航复合材料有限责任公司，北京 101300)

摘　　　要：针对微脉管对层合板力学性能的影响，对含不同直径微脉管层合板的拉伸性能进

行研究。通过试验测量了含不同直径微脉管层合板的拉伸性能，得到拉伸强度与刚度。建立了含微

脉管层合板的精细化有限元模型，综合考虑了微脉管引起的富树脂区、纤维局部弯曲和铺层局部纤

维体积分数变化的影响，对含微脉管层合板的拉伸性能进行了分析，并得到了试验结果的验证。在

此基础上，分别就微脉管方向和直径对层合板拉伸性能的影响进行了研究。结果表明：当微脉管垂

直铺层方向时，使单向层合板纵向拉伸强度降低，但刚度基本不受影响；微脉管直径越大，拉伸强

度降低幅度越大；与不含微脉管层合板相比，含直径为 0.255 mm 和 0.4 mm 微脉管的层合板拉伸强

度分别下降了 21.9% 和 39.9%，但刚度变化不超过 1.4%；当微脉管直径变化时，层合板拉伸损伤与

破坏过程也发生变化。

关　键　词：复合材料层合板；自修复；微脉管；拉伸性能；有限元

中图分类号：V215.2+2；TB332
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2024）04-1405-11

 
复合材料由于比强度高、比模量大等优点在航

空航天等领域得到广泛应用。然而，由于复合材料

层合板层间性能较低，受冲击时结构内部容易出现

基体开裂、层间分层，甚至纤维断裂等损伤，在结构

设计值确定时，通常须要对复合材料极限强度值进

行大幅折减，严重限制了复合材料优势的发挥。传

统的机械修理和胶接修理须要飞行器暂停工作，不

能实现损伤的实时修复，降低了结构的使用效率。

受生物体损伤自愈合机制的启发，人们提出了自修

复复合材料概念，并发展出多种自修复体系 [1-4]，其

中，微脉管型自修复体系因能实现损伤的多次修复

受到研究人员的关注。

微脉管被埋入复合材料铺层之间时，由于微脉

管周围铺层的纤维连续且具有一定的弯曲刚度，在

微脉管边缘某些位置会形成富树脂区、纤维局部弯

曲及微脉管周围的铺层厚度变化。微脉管的引入

事实上是在层合板内引入了初始缺陷，会对结构造

成不利影响。如果这种影响过大，则影响结构的承

载能力，使其修理功能失去工程价值。因此，对于

微脉管型自修复体系，应充分研究微脉管对层合板

力学性能的影响，确保不会引起层合板刚度和强度

较大的下降。

在试验研究方面，Kousourakis等 [5-7] 研究了位

于铺层中面的不同形状（圆形和椭圆形）和截面尺

寸微脉管对 [0/90]16 铺层层合板的纵向（载荷方向

平行微脉管）和横向（载荷方向垂直微脉管）力学性

能、层合板层间力学性能及 T形接头拉脱性能等的

影响，发现微脉管对层合板横向力学性能的影响较

纵向更为显著，随微脉管直径增大，层合板的弹性

模量和强度均逐渐降低，微脉管会钝化裂纹尖端或

改变扩展路径，使层合板层间Ⅰ型断裂韧性提高，

此外，微脉管对 T形接头的拉脱强度没有影响，但

会提高其失效位移和吸收的能量。Huang等 [8-9] 采

用试验和有限元方法研究了不同直径圆截面微脉
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管对层合板压缩性能的影响及其损伤扩展过程，发

现试验件先在微脉管左右两侧沿载荷方向出现裂

纹，再在富树脂区内扩展，最终微脉管两侧铺层由

于微屈曲而发生压缩破坏。Luterbacher等 [10] 研究

了微脉管对层合板静力和拉伸疲劳性能的影响，发

现当微脉管面积占层合板截面积低于 0.5% 时，对

层合板力学性能和损伤过程影响很小。Trask和

Bond[11] 对含微脉管层合板的冲击性能进行了研究，

发现其剩余压缩强度不超过完好层合板的 70%。

在数值分析方面，Nguyen和 Orifici[12] 通过有限

元方法系统研究了不同尺寸的圆形/椭圆形 2种截

面形状微脉管对层合板横向和纵向刚度和强度的

影响。Al-Shawk等 [13-14] 建立了含微脉管玻璃纤维

复合材料层合板拉伸载荷作用下的有限元模型，研

究了微脉管形状、截面尺寸及层合板铺层顺序对富

树脂区应力分布和层合板失效行为的影响，发现与

截面积相同的圆形微脉管相比，椭圆形微脉管对层

合板力学性能的影响更小。

目前，国内外学者主要通过试验方法研究微脉

管对复合材料层合板力学性能的影响，仅有少数学

者通过数值方法对其进行研究。在数值研究中，一

般会考虑微脉管引起的富树脂区和纤维局部弯曲

的作用，但对微脉管周围铺层厚度和纤维体积分数

变化的影响未加以考虑，而其对复合材料的强度会

有直接的影响，因此不能忽视。

本文对含不同直径圆形微脉管层合板的拉伸

性能进行试验研究，在此基础上，提出一种综合考

虑富树脂区、纤维局部弯曲和铺层局部纤维体积分

数变化对含微脉管层合板精细化有限元模型，对含

垂直铺层方向微脉管的层合板的拉伸性能进行分

析，并总结了微脉管方向和直径的影响，为下一步

层合板中微脉管的设计提供基础。 

1　试　验
 

1.1　试 验 件
试验件尺寸参照 ASTM D3039[15] 进行设计，共

4组，试验件参数及数量安排如表 1所示。所有微

脉管均铺设在层合板中部，平行于试验件宽度方

向，沿长度方向间隔为 10 mm，如图 1所示。

试验件材料为 T700/LT03A单向带，热压罐成

型，单层名义厚度为 0.125 mm。对于含有微脉管的

试验件，先按照设计的铺层和微脉管直径及位置，

在相应铺层之间预埋相应直径的钢丝，加工成复合

材料大板，待复合材料大板固化完成后，将钢丝抽

出形成微脉管，再根据设计要求将大板切割成试

验件。 

1.2　试验过程

拉伸试验参照 ASTM D3039[15] 进行，在 Instron
880-100 kN液压伺服试验机上进行。试验前，在试

验件两面各粘贴一个纵向应变片，其中，1#应变片

位于微脉管位置，2#应变片位于不含微脉管位置。

在第 2、3组试验件中，一个面上沿纵向安装一个引

伸计（标距 25 mm），用来测量试验件的拉伸模量。

加载速度 2 mm/min。试验件试验状态如图 2所示。

  

1#应变片

2#应变片

引伸计

图 2    试验件试验状态

Fig. 2    Test condition of specimen
  

1.3　试验结果

试验测得的载荷-位移曲线如图 3所示，根据载

荷与不同部位应变测量数据计算得到的强度和局

部刚度结果如表 2所示。由第 2、3组试验件结果

可见，当微脉管布置垂直于受载方向时，微脉管的

引入对单向层合板整体纵向刚度影响较小，不超过

1.4％，但由不同部位测得的应变与应力数据计算得

到的局部刚度却有较大差异。以第 2组试验件为

例，无微脉管位置应变片测得的试验件拉伸刚度和

引伸计测得的刚度一致，约为 139 GPa；而由微脉管

位置应变片测得的拉伸刚度偏高，约为 147 GPa。

 

表 1    试验件参数

Table 1    Parameters of specimen

组别 铺层
尺寸(长×宽×厚)/
(mm×mm×mm)

微脉管
直径d/mm

微脉管
间距/mm

微脉管
层数

数量

1 [016] 250×15×2 0 6

2 [08/(r)/08] 250×15×2 0.255 10 1 5

3 [08/(r)/08] 250×15×2 0.4 10 1 5

4 [908/(r)/908] 175×25×2 0.255 10 1 5

 

长

微脉管

宽

10 mm

图 1    试验件中微脉管位置示意图

Fig. 1    Schematic diagram of microvascular channels’

position in specimen
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第 3组试验件也显示出类似的试验结果。因此，在

进行含微脉管试验件应变测量时，应注意测量方式

和测量点的选择。

表 2显示，微脉管对单向层合板的纵向拉伸强

度影响较大，且微脉管直径越大，拉伸强度下降越

显著。与不含微脉管层合板的纵向拉伸强度相比，

含直径为 0.255 mm和 0.4 mm的微脉管分别使层合

板拉伸强度下降了 21.9％和 39.9％。2组试验件均

在达到最大载荷后瞬间发生断裂，试验过程中未能

观测到损伤起始和扩展的过程。试验件最终的破

坏模式如图 4所示，在多处断裂并伴有分层，主要

断裂面位于微脉管处。当微脉管布置垂直于受载

 

0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0

15

30

45

60

75

载
荷

/k
N

位移/mm

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.20

0.5

1.0

1.5

2.0

2.5

(b) 第4组载荷-位移曲线

载
荷

/k
N

位移/mm

 第1组
 第2组
 第3组

(a) 第1～3组载荷-位移曲线

图 3    试验测得的载荷-位移曲线

Fig. 3    Load-displacement curves measured in test
 

表 2    拉伸试验结果对比

Table 2    Comparison of tensile test results

组别
试验件
编号

微脉管
直径/
mm

1#应变片所测
刚度(微脉
管处)/GPa

1#应变片所测
刚度平均值

(微脉管处)/GPa

1#应变片所测
刚度离散度
(微脉管处)/%

2#应变片所测
刚度(无微脉
管处)/GPa

2#应变片所测
刚度平均值

(无微脉管处)/GPa

2#应变片所测
刚度离散度

(无微脉管处)/%

1 无管

2

1# 0.255 146.6

147.2 0.4

138.4

139.7 0.82# 0.255 147.8 140.6
3# 0.255 147.1 140.1

3

1# 0.4     151.8

151.8 0.2

139.7

139.6 0.12# 0.4     152.1 139.6
3# 0.4     151.6 139.5

4

1# 0.255       7.75

      7.73   0.37

      8.02

      8.00   1.00

2# 0.255       7.68       7.90
3# 0.255       7.75       8.12
4# 0.255       7.73       8.00
5# 0.255       7.73       7.97

 

组别
试验件
编号

引伸计所测
刚度/GPa

引伸计所测刚度
平均值/GPa

引伸计所测刚度
平均下降比例/%

引伸计所测刚度
离散度/%

拉伸强度/
MPa

拉伸强度
平均值/MPa

拉伸强度平均
下降比例/%

拉伸强度
离散度/%

1 无管 140.3 1.5 2 372.0   2.65

2

1# 138.9

139.3 0.7 0.7

1 902.27

1 852.09 21.9 3.0  2# 140.5 1 793.35

3# 138.6 1 860.65

3

1# 135.0

138.3 1.4 2.1

1 454.54

1 424.59 39.9 2.2  2# 140.5 1 391.91

3# 139.5 1 427.32

4

1#      48.08

     48.05 3.53

2#      47.99

3#      45.52

4#      48.40

5#      50.28
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方向时，含微脉管单向层合板的横向拉伸强度为

48.05 MPa，与 T700/LT03A单向预浸带的横向拉伸

强度 55 MPa[16] 相比下降了 12.6％，但含微脉管层合

板的模量与不含微脉管层合板一致，均为 8 GPa；试
验件最终破坏模式均为微脉管所在截面断裂。

综上可知，微脉管对单向层合板的拉伸强度有

较大影响，对其刚度影响很小，但会改变层合板的

局部刚度。 

2　有限元建模
 

2.1　单向预浸带力学性能和纤维体积分数的关系

对于单向预浸带等效模量的预测，选取 Chamis
模型[17]，预测公式如下：

E11 = V fEf
11+VmEm （1）

µ12 = V fµf12+Vmµm （2）

E22 =
Ef

22Em

Ef
22−
√

V f
(
Ef

22−Em
) （3）

G12 =
Gf

12G
m

Gf
12−
√

V f
(
Gf

12−Gm
) （4）

G23 =
Gf

23G
m

Gf
23−
√

V f
(
Gf

23−Gm
) （5）

V f和Vm

V f+Vm = 1 Em、

Gm µm

Ef
11和Ef

22

µf12和

Gf
12、Gf

23

E11 E22 G12 G23

µ12

式中：上标 f、m分别表示纤维、树脂基体；

分别为纤维和树脂的体积分数，且 ；

和 分别为树脂的弹性模量、剪切模量和泊松

比； 分别为纤维沿 1方向和 2方向的弹性

模量（1为沿纤维方向，2为垂直纤维方向）；

分别为纤维在相应平面内的泊松比和剪切

模量； 、 、 和 分别为单向预浸带对应方

向的模量； 为单向预浸带在对应方向的泊松比。

试验件所用 T700/LT03A单向预浸带的纤维体

积分数约为 0.6，根据表 3所示参数[16,18]，利用 Chamis
模型计算的单向预浸带性能参数和实际测量结果

对比如表 4所示。可以看出，Chamis模型计算值和

实际测量值非常接近。为更好地反映微脉管上下

铺层纤维体积分数变化对局部应力、应变分布的影

响，有限元中采用由 Chamis模型计算得到的单向

预浸带弹性参数进行分析。
 
 

表 3    T700 纤维及 LT03A 树脂力学性能[16,18]

Table 3    Mechanical properties of T700 fiber and

LT03A resin[16,18]

Ef
11 /GPa Ef

22 /GPa Gf
12 /GPa Gf

23 /GPa µf12 µf23 Em /GPa Gm /GPa µm

230.0 15.0 24.0 5.0 0.3 0.49 3.45 1.28 0.35

XT

XT

对于单向预浸带纵向拉伸强度 的预测，假设

直到单向预浸带破坏树脂仍表现为线弹性，则 为

XT = β
Å

V fσ*
f +Vm σ

∗
f

Ef
11

Em
ã

（6）

σ*
f β

β

β

式中： 为纤维的拉伸强度； 为强度折减系数。若

令 =1，由式 (6)计算的单向预浸带纵向拉伸强度为

3 211.8 MPa，而实际测得的拉伸强度仅为 2 372 MPa，

因此，取 =0.738 5以表征各种因素导致的单向预浸

带实际纵向拉伸强度和理论值的偏差。

XC S 12 S 23

YT YC

根据式（1）～式（6），假设单向预浸带的纵向压

缩强度 、面内剪切强度 、 按纤维体积分数

等比例提高，保持纤维破坏时的压缩应变不变。而

对于单向预浸带的横向拉压强度 和 ，由于其主

要由基体性能和纤维/基体界面性能决定，可认为其

不随纤维体积分数变化。
 

2.2　损伤模型
 

2.2.1　铺层损伤模型

σ33 τ13 τ23

表 5为本文采用的二维 Hashin复合材料铺层

失效准则 [19]。不考虑面外应力 、 和 对铺层

 

正
面

侧
面

微脉管所在截面发生断裂

图 4    第 2、3组试验件典型破坏模式

Fig. 4    Typical damage patterns of specimen in groups 2 and 3

 

表 4    单向预浸带性能 Chamis 模型计算值和实际测量值对比

Table 4    Comparison of Chamis model calculation results and actual measured performance of unidirectional prepreg tape

测试方法 E11 /GPa E11误差/％ E22 /GPa E22误差/％ µ12 µ12误差/％ G12/GPa G12误差/％ G23/GPa G23误差/％

Chamis模型计算值 139
0.93

8.55
6.88

0.32
7.78

3.8
5.94

3.02
2.58

实际测量值 140.3 8.00 0.347 4.04 3.1

 

表 5    二维 Hashin 失效准则[19]

Table 5    2D Hashin failure criterion[19]

失效模式 失效判据

σ11 ⩾ 0
纤维拉伸失效

( )

Ä
σ11

XT

ä2
+

(
τ12

S 12

)2

⩾ 1

σ11 < 0
纤维压缩失效

( )

Ä
σ11

XC

ä2
⩾ 1

σ22 ⩾ 0
基体拉伸失效

( )

(
σ22

YT

)2

+

(
τ12

S 12

)2

⩾ 1

σ22 < 0
基体压缩失效

( )

(
σ22

2S 13

)2

+

[Ä
YC

2S 23

ä2
−1
]
σ22

YC
+

(
τ12

S 12

)2

⩾ 1
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σ11 σ22 τ12失效的影响， 、 和 为对应方向的面内应

力。当材料满足上述失效起始判据后，按表 6所给

刚度退化系数进行衰减。

为考虑由面外应力导致的分层损伤，在层间加

入 Cohesive单元，选用二次应力准则作为界面损伤

起始判据，选取 B-K准则模拟损伤扩展。
 
 

表 6    不同失效模式下材料刚度退化系数

Table 6    Degradation factor of material stiffness for different

failure modes

失效模式 退化系数

纤维拉伸失效 E11 = 0.07E11,G12 = 0.07G12,µ12 = 0.07µ12

纤维压缩失效 E11 = 0.14E11,G12 = 0.14G12,µ12 = 0.14µ12

基体拉伸失效
E22 = 0.2E22,G12 = 0.2G12,G23 = 0.2G23,

µ12 = 0.2µ12,µ23 = 0.2µ23

基体压缩失效
E22 = 0.4E22,G12 = 0.4G12,G23 = 0.4G23，

µ12 = 0.4µ12,µ23 = 0.4µ23

  

2.2.2　树脂损伤模型

对于富树脂区的树脂，采用最大切应力准则判

断树脂的损伤起始，如下：

τmax/S ⩾ 1 （7）

τmax

Em = 0.4Em

µm = 0.4µm

式中： 为单元中的最大切应力；S 为树脂的剪切

强度。树脂满足损伤起始判据后，按 、

进行衰减。

以上各判据均通过编写 ABAQUS用户自定义

场变量 USDFLD子程序实现。 

2.3　有限元模型的建立

对于第 2组含 0.255 mm直径微脉管的层合板，

随机选取一个微脉管处的显微图像（见图 5），根据

试验件总厚度 2 mm和各部分尺寸的相对比例关

系，测得各部分实际尺寸（见表 7），并由此建立含微

脉管层合板有限元模型，如图 6所示。因层合板关

于微脉管中心对称，本文取 1/4结构进行分析。在

x 方向建模长度为 2.5 mm，约为图 5中富树脂区长

度的 2倍，以包含受载过程中富树脂区尖端的不均

匀应力场。对于 0°和 90°单向层合板沿 x 方向单向

受拉时，层合板 y 方向的应力及影响很小，因此，

y 方向建模长度取为 0.2 mm，以减少模型单元数

量，提高计算效率。

编写 Python脚本读取富树脂区上方铺层每个

单元的节点坐标，计算单元的平均厚度，并与标准

铺层厚度 0.125 mm对比，利用 Chamis模型，结合表 3
参数，计算当前单元的纤维体积分数、弹性模量和

强度参数，为单元赋予相应的材料属性。图 7为图 6
中富树脂区上方铺层的纤维体积分数分布。图中

圆圈为微脉管位置示意。可以看出，微脉管上方区

域的纤维体积分数普遍大于 0.6，最靠近微脉管顶

点位置达到 0.816。赋予材料属性并细化网格后的

模型如图 8所示。

本文所有有限元模型均基于商用有限元分析

软件 ABAQUS建立，各铺层及富树脂区均选用三

维八节点线性缩减积分单元 (C3D8R)。在各铺层之

间、铺层 1和富树脂区之间及铺层 1和对称面之间

 

表 7    富树脂区长度和各铺层厚度实际测量尺寸
 

Table 7    Actual measured length of resin-rich

zone and thickness of each layer mm　

d w h1 h2 h3 h4 h5 h6 h7 h8

0.28 2.543 0.092 0.099 0.105 0.11 0.111 0.113 0.115 0.116

 

h8

h7

h6

h5

h4

h3

h2

h1

d

w

图 5    微脉管周围富树脂区长度和各铺层厚度测量

Fig. 5    Measurement of length of resin-rich zone around

microvascular channel and thickness of each layer

 

z

x

对称面
0厚度Cohesive单元

铺层8

铺层7

铺层6

铺层5

铺层4

铺层3

铺层2

铺层1

图 6    含微脉管层合板模型

Fig. 6    Laminate model with microvascular channel

 

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.20

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

z
/m

m

x/mm

0.600

0.627

0.654

0.681

0.708

0.735

0.762

0.789

0.816

纤维体积
分数

图 7    富树脂区上方铺层纤维体积分数分布

Fig. 7    Fiber volume fraction distribution in layers above

resin-rich zone
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t0
i (i表示n,s, t)

GC,i(i表示

n,s, t) K0
ii(i表示n,s, t)

η

加入 0厚度的Cohesive单元（见图 6）。模型中的材料

参数如表 8和表 9所示。表中： 分别为

Cohesive单元法向、纵向、横向的强度参数，

为对应方向的断裂能释效率， 为

对应方向的刚度参数， 为材料参数。

边界条件如图 9所示。在 2个对称面施加对称

约束，在模型+x 端面的节点和参考点 PR 之间建立

耦合关系，并对参考点 PR 施加 x 方向的位移载荷。

第 3组试验件所含微脉管直径为 0.4 mm，富树

脂区长度为 3.35 mm，建模方法与第 2组相同，此处

不再赘述。
 
 

z

U
z
=UR

x
=UR

y
=0

U
x
=UR

y
=UR

z
=0

x

PR

图 9    有限元模型边界条件

Fig. 9    Finite element model boundary conditions
  

3　模型验证与失效机理分析
 

3.1　模型有效性验证

图 10为结构破坏前（对应图 11中 2组曲线上

的 D 点）的应力场分布。可见，2.5 mm长度外的应力

场均分布均匀，证明了为减少计算量而选用 2.5 mm
的建模长度是合理的。

2组有限元计算所得载荷 -位移曲线如图 11
所示 ，试验和有限元拉伸强度结果对比如表 10
所示。第 2组试验件峰值载荷为 360.74 N，相应的

 

z

x
y

根据Chamis模型不同纤维体积
分数计算所得值赋予材料属性

根据Chamis模型纤维体积分数
为0.6计算所得值赋予材料属性

图 8    根据纤维体积分数赋予材料后的细化网格模型

Fig. 8    Refined mesh model after assigning material according to

fiber volume fraction
 

表 8    T700/LT03A 单向预浸带和 Cohesive 单元参数

Table 8    T700/LT03A unidirectional prepreg tape and

Cohesive unit parameters

参数 数值

T700/LT03A
单向预浸带

E11/GPa 139

E22/GPa 8.55

G12/GPa 3.8

G23/GPa 3.02

µ12 0.32

µ23 0.3

XT/MPa 2 372

XC/MPa 1 234

YT/MPa 55.0

YC/MPa 178

S 12/MPa 125.0

S 23/MPa 107

数值Cohesive
单元[16]

K0
nn/(MPa mm−1· ) 105

K0
ss/(MPa mm−1· ) 105

K0
tt/(MPa mm−1· ) 105

t0n/MPa 55

t0s /MPa 80

t0t /MPa 80

GC,n/ mm−1(N· ) 0.276

GC,s/ mm−1(N· ) 0.807

GC,t/ mm−1(N· ) 0.807

η 1.75

　注：T700/LT03A单向预浸带参数根据Chamis 模型纤维体积分数为0.6
时计算。
 

表 9    LT03A 树脂力学性能

Table 9    Mechanical properties of LT03A resin

Em/GPa µm S/MPa

3.45 0.35 120

 

3 189.00

2 923.25

2 657.50

2 391.75

2 126.00

1 860.25

1 594.50

1 328.75

1 063.00

797.25

531.50

265.75

0

应力/MPa

(Avg: 75%)

z

x

图 10    含 0.255 mm直径微脉管层合板破坏前的应力分布

Fig. 10    Stress distribution of laminate with 0.255 mm

microvascular channel before damage
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图 11    有限元计算所得载荷-位移曲线

Fig. 11    Load-displacement curves by finite element method
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拉伸强度为 1 803.7 MPa，对比试验测得的平均拉伸

强度 1 852.09 MPa，相对误差为−2.6%。第 3组试

验件计算结果峰值载荷为 286 N，相应拉伸强度为

1 430.0 MPa，对比试验平均拉伸强度 1 424.59 MPa，
相对误差为 0.38%。

根据第 2组试验件的计算与试验结果，可对其

微脉管位置和不含微脉管位置的刚度进行对比分

析。图 12所示有限元模型中 a、b 两处单元的 x 方

向应变-载荷曲线如图 13所示，a 点处应变始终小

于 b 点处应变。由图 14可以发现，a 点所在截面

处，越靠近微脉管的铺层应力（该铺层截面的拉伸

应力均值）越大，越靠近表面的铺层应力越小，导致

a 点的拉伸应力小于 b 点，而 2处拉伸模量基本相

同，最终使 a 点沿载荷方向的应变小于 b 点。

ε11

端部位移为 0.007 5 mm（层合板应变 3 000 ×10−6）
时，层合板表层的纵向应变 分布如图 15所示。

可以看出，微脉管上方的应变最小（约 2 599 ×10−6），
随着与微脉管的距离增大，层合板表层纵向应变逐

渐增大，到富树脂区尖端上方时达到最大值 （约

3 325 ×10−6），之后进入到正常铺层位置表层，纵向

应变为 3 000 ×10−6。
表 11为 a、b 这 2处局部刚度的计算结果与试

验结果对比。可见，模型的计算结果与试验结果吻

合，由此可以证明所建立的精细化有限元模型是有

效的。
  

z

x

728.8

693.0

657.2

621.4

585.6

549.8

514.0

478.2

442.4

406.6

370.8

299.2

σ
11

/MPa

(Avg: 75%)

335.0

σ11图 14    铺层中 应力分布

σ11Fig. 14     stress distribution in layer
 
  

3 325.0

3 264.5

3 204.0

3 143.5

3 083.0

3 022.5

2 962.0

2 901.5

2 841.0

2 780.5

2 720.0

2 659.5

2 599.0

ε
11

/10−6

(Avg: 75%)

ε11

图 15    第 2组试验件端部位移 0.007 5 mm时层合板表层

纵向应变 分布

ε11Fig. 15    Laminate surface longitudinal strain   distribution at

0.007 5 mm shift of the end of group 2 specimens
 
  

表 11    第 2 组试验件 2 处刚度有限元和试验结果对比

Table 11    Comparison of finite element and test results of

stiffness at two locations for group 2 specimens

位置
刚度/GPa

相对误差/%
有限元 试验

a点微脉管处 156.0 147.25 6.0

b点无微脉管处 138.5 139.7 −0.9
 

为进一步证明在有限元建模中考虑纤维体积

分数变化的必要性，对不考虑微脉管引起铺层纤维

体积分数变化的情况进行计算，即模型中复合材料

全部采用表 8中纤维体积分数为 0.6时的T700/LT03A
材料参数，其余部分的设置与原模型保持一致。第

2、3组试验件有限元计算的载荷-位移曲线如图 16
所示，相应的拉伸强度和原模型及试验结果对比如

表 12所示。可以看出，不考虑纤维体积分数变化

 

表 10    试验和有限元所得拉伸强度对比

Table 10    Comparison of tensile strength obtained from tests

and finite elements

组别 微脉管直径/mm
拉伸强度/MPa

相对误差/%
试验 有限元

2 0.255 1 852.09 1 803.7 −2.6

3 0.4 1 424.59 1 430.0 0.38

 

z

x

y

x a b

图 12    微脉管上方应变位置和无微脉管上方应变位置

Fig. 12    Location of strain above microvascular channel and

location of strain above non-microvascular channel
 

50 100 150 200 250 300 350 4000
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应
变

/1
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 a点微脉管处应变

 b点无微脉管处应变

图 13    有限元模型微脉管处和无微脉管处应变

Fig. 13    Finite element model strains at microvascular channel

and non-microvascular channel
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时，计算的试验件拉伸强度低于试验结果，第 2、

3组试验件的相对误差分别为−17.62% 和−10.92%，

充分说明了在进行含微脉管层合板力学性能分析

时考虑微脉管引起纤维体积分数变化的必要性。
 

3.2　损伤机理分析

由于 2组试验件均在达到最大载荷后瞬间发

生断裂，试验过程中未能观测到损伤起始和扩展的

具体过程，为此，本文结合有限元分析就微脉管对

层合板力学性能的影响机理进行分析。

对于含 0.255 mm直径的微脉管层合板，图 11
中所示的 A～E 点为其出现损伤的关键点。

σ33

A 点时，富树脂区尖端和铺层 1（具体位置见图 8）
之间的 Cohesive单元开始出现损伤，如图 17 (a)所
示，这是由于微脉管的引入使其上下纤维弯曲，在

结构受拉过程中，纤维趋于被拉直，使此处沿铺层

厚度方向的拉应力 较大所致，如图 17 (b)所示。

B 点时，富树脂区在图 18(a)所示位置开始出现

损伤，这是由于随着拉伸载荷增加，富树脂区尖端

位置拉应力在该处产生了较大的沿层合板厚度方

向的压应力所致。

C 点时，铺层 1和富树脂区之间及铺层 1和对

称面之间的 Cohesive单元损伤扩展至图 19(a)所示
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荷
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位移/mm
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图 16    不考虑纤维体积分数变化时有限元载荷-位移曲线

Fig. 16    Calculation load-displacement curves without

considering change in volume fraction of fibers

 

表 12    不考虑纤维体积分数变化时有限元拉伸强度和原模型及试验结果对比

Table 12    Comparison of calculated tensile strength without considering change in fiber volume fraction with original model and

test results

组别
拉伸强度/MPa 相对误差/%

试验 有限元（不考虑纤维体积分数变化） 有限元（考虑纤维体积分数变化） 不考虑纤维体积分数变化 考虑纤维体积分数变化

2 1 852.1 1 525.8 1 603.7 −17.62 −13.41

3 1 424.6 1 269 1 430 −10.92 0.38

 

6.60×10−2

6.05×10−2

5.50×10−2

4.95×10−2

4.40×10−2

3.85×10−2

3.30×10−2

2.75×10−2

2.20×10−2

1.65×10−2

1.10×10−2

0.55×10−2

0

Cohesive单元损伤
(Avg: 75%)

41.43
35.09
28.75
22.41
16.07
9.73
3.39
−2.95
−9.29
−15.63
−21.97
−28.31
−34.65

σ33/MPa
(Avg: 75%)

Cohesive

单元损伤

z

xy

(a) 富树脂区尖端分层 (b) 铺层中σ33应力分布

z

xy

图 17    A 点时层合板状态

Fig. 17    Laminate status at point A
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−194.84
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(Avg: 75%)
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33
应力分布

图 18    B 点富树脂区状态

Fig. 18    Resin-rich zone status at point B
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区域，并且铺层 2和铺层 3之间、铺层 3和铺层 4
之间的 Cohesive单元也开始出现损伤。

D 点时，载荷达到峰值，此时微脉管上方的铺层

出现纤维拉伸破坏，如图 19(b)所示，结构失去继续

承载的能力，载荷开始下降，纤维拉伸破坏向厚度

方向扩展。

载荷下降至 E 点时，纤维拉伸破坏贯穿层合板

整个截面，如图 19(c)所示，并且各层之间均出现分

层，如图 19(d)所示。

对于含 0.4 mm直径微脉管的层合板，图 11中

A′～F′为损伤关键点。A′和 B′处损伤与含直径为

0.255 mm微脉管的层合板类似，此处不再赘述，至

C′点时该处 Cohesive单元完全破坏，铺层 1和对称

面分离，并且分层继续向两侧扩展，如图 20(a)所

示，至 D′点时，铺层 1已经与对称面完全分离，并且

与富树脂区之间也出现明显分层，这与含 0.255 mm

直径微脉管层合板的破坏模式明显不同，这是因为

随着微脉管直径的增加，靠近脉管的纤维弯折角度

过大所致，而后位于微脉管上方的铺层开始出现纤

维拉伸破坏，如图 20 (b)所示，此时载荷达到峰值，

位移继续增大时，纤维损伤在铺层 1内向上扩展，

同时由于铺层 1已经与对称面及富树脂区分离，整

个铺层向+z 方向移动，载荷下降至 E′点时，靠近表

面的铺层开始出现纤维拉伸破坏，这是由于铺层和
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图 19    C、D、E 点对应损伤

Fig. 19    Corresponding damages at point C, D and E
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图 20    第 3组试验件有限元载荷-位移曲线各点对应损伤情况

Fig. 20    Damage corresponding to each point of finite element

load-displacement curve of specimen in group 3
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对称面分离后，所有铺层趋于与加载方向平行，即

铺层被拉直，而越靠近微脉管的铺层原始长度越

长，越靠近表面的铺层长度越短，在端部位移一致

的情况下，越靠近表面的铺层拉伸应变越大，因此，

在该处出现纤维拉伸破坏，载荷从 E′点下降至 F′点
过程中，纤维拉伸破坏从靠近表面铺层向下扩展，

同时铺层 2在微脉管上方位置也出现纤维拉伸破

坏，铺层 1和铺层 2之间、铺层 2和铺层 3之间也

出现分层，如图 20 (c)所示。 

4　结　论

1） 当载荷方向垂直于微脉管布置方向时，直径

为 0.255 mm微脉管使单向层合板纵向拉伸强度的

下降大于横向拉伸强度。

2） 对于 2 mm厚的单向层合板，其内含横向布

置的微脉管尺寸越大，拉伸强度越低，但刚度所受

的影响很小。

3） 建立含微脉管层合板有限元模型时，除考虑

由微脉管引起的富树脂区、局部纤维弯曲外，还应

考虑微脉管上下铺层的局部纤维体积分数变化，因

为其会使该区域铺层的模量和强度发生较大

变化。

4） 微脉管直径对单向层合板的损伤过程会有

影响。直径较小（0.255 mm）时，微脉管上方的铺层

先出现纤维拉伸破坏，并逐渐沿厚度方向表面扩

展，层间分层出现在整个截面发生纤维拉伸破坏之

后；直径较大（0.4 mm）时，微脉管上方的铺层也是

先出现纤维拉伸破坏，但层间分层出现在整个截面

发生纤维拉伸破坏之前，同时由于铺层和对称面分

离，铺层被拉直，靠近表面的铺层出现纤维拉伸破

坏，并沿厚度方向逐渐向内扩展。
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Study of tensile properties of laminates containing microvascular
channels with different diameters
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3.   Navigation and Control Technology Research Institute of China North Industries Group Corporation，Beijing 100089，China；
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Abstract： In  view  of  the  influence  of  microvascular  on  the  mechanical  properties  of  laminates,  the  tensile
properties of laminates with varying diameter microvascular channels were studied. Tensile strength and stiffness of
laminates with varying diameter microvascular channels were determined by experimental  measurements.  A refined
finite element model of laminates containing microvascular channels was established, which considered the effects of
resin-rich  area,  fiber  bending,  and  fiber  volume  fraction  change,  and  the  tensile  properties  of  laminates  containing
microvascular  channels  were  analyzed  and  the  results  were  verified  by  the  experimental  results.  On  this  basis,  the
effects  of  microvascular  channel  orientation  and  diameter  were  investigated.  The  results  show  that  when  the
microvascular  channel  is  laid  in  a  vertical  ply  direction,  it  decreases  the  longitudinal  tensile  strength  of  the
unidirectional laminate, but the stiffness is basically unaffected. The larger the diameter of the microvascular channel,
the greater the reduction of tensile strength. The structural strength of the laminate containing microvascular channels
with diameters of 0.255 mm and 0.4 mm is reduced by 21.9% and 39.9%, respectively, when compared to the tensile
properties of the laminate without the channels; however, its stiffness changes less than 1.4%.The damage process of
laminate also changes with the microvascular channel diameter.

Keywords： composite laminate；self-healing；microvascular；tensile properties；finite element
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多策略融合改进的自适应蜉蝣算法

蒋宇飞，许贤泽*，徐逢秋，高波
(武汉大学 电子信息学院，武汉 430072)

摘　　　要：为改进蜉蝣算法全局搜索能力较差、种群多样性较小和自适应能力弱等问题，提

出一种多策略融合改进的自适应蜉蝣算法 (MIMA)。采用 Sin 混沌映射初始化蜉蝣种群，使种群能

够均匀分布在解空间中，提高初始种群质量，增强全局搜索能力；引入 Tent 混沌映射和高斯变异对

种群个体进行调节，增加种群多样性的同时调控种群密度，增强局部最优逃逸能力；引入不完全伽

马函数，重构自适应动态调节的重力系数，建立全局搜索和局部开发能力之间更好的平衡，进而提

升算法收敛精度，有利于提高全局搜索能力；采用随机反向学习 (ROBL) 策略，增强全局搜索能

力，提高收敛速度并增强稳定性。利用经典测试函数集进行算法对比，并利用 Wilcoxon 秩和检验

分析算法的优化效果，证明改进的有效性和可靠性。实验结果表明：所提算法与其他算法相比，寻

优精度、收敛速度、稳定性都取得了较大提升。

关　键　词：蜉蝣算法；混沌映射；高斯变异；自适应动态调节；随机反向学习
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元启发式算法是对启发式算法的改进，是随机

算法与局部搜索算法相结合的产物，如粒子群优化

(particle swarm optimization, PSO)算法 [1]、遗传算法

(genetic algorithm, GA)、麻雀搜索算法 (sparrow search
algorithm, SSA)[2]、灰狼 (grey wolf optimization, GWO)
算法[3]、萤火虫算法 (firefly algorithm, FA)[4] 等。

蜉蝣算法 (mayfly algorithm, MA)受蜉蝣的飞行

行为和交配行为启发，在结构上结合 PSO、GA、FA
算法进行改进，是一种综合群体智能和进化算法主

要优点的新型元启发式算法。改进蜉蝣算法

（improved  mayfly  algorithm,  IMA）由 Zervoudakis和
Tsafarakis[5] 提出，针对 MA的收敛稳定性问题、开

发与探索之间不平衡的问题进行改进：①增加速度

限制；②为重力系数设置阻尼；③为婚礼舞蹈和随

机飞行设置阻尼；④对子代基因随机变异，IMA在

包括 13个 CEC2017测试函数的 38个数学基准函

数上均优于 MA。 IMA虽然继承了 MA良好的性

能和优势，并取得了较好的效果，但前期全局搜索

能力不理想，导致后期即使具备较好的开发能力也

难以达到理想的求解精度和算法稳定性，变异过程

简单，种群多样性较小，易陷入局部最优解。

近年来，针对群体智能算法的缺点，研究人员

提出了不同策略优化改进方案，以改善其全局搜索

能力，增加种群多样性。文献 [6]利用 Circle混沌

映射初始化鲸鱼优化算法的种群，使种群初始化过

程中有更好的遍历性，降低了群体的盲目性，且引

入反向学习 (opposition-based learning, OBL)策略对

鲸鱼的位置求出反向解，提高了鲸鱼优化算法的搜

索能力和种群的多样性；文献 [7]利用 Sin混沌映

射初始化 MA的种群，获得更高质量初始解，证明

了混沌映射方法对 MA的有效性 ；文献 [8]采用

Tent混沌扰动和柯西变异优化种群，避免种群过于

“集中”或“分散”，提高了种群的多样性，增强了探

索能力；文献 [9]通过引入不完全的伽马函数和
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Beta累加分布函数，构建自适应动态调节的重力系

数，增强全局搜索和开发之间的平衡，提升了算法

的自适应动态搜索能力。

为改善 IMA的全局搜索能力，增加种群多样

性，提高搜索的自适应性，本文提出多策略融合改

进的自适应蜉蝣算法 (multi-strategy fusion improved
adaptive mayfly algorithm, MIMA)。①使用 Sin混沌

映射初始化蜉蝣种群，使蜉蝣种群在解空间中均匀

分布，提高前期全局搜索能力；②引入 Tent混沌映

射和高斯变异对种群个体进行调节，避免种群过于

“集中”或“分散”，提高种群的多样性，增强局部最

优逃逸能力；③引入不完全伽马函数，重构自适应

动态调节的重力系数，对全局搜索能力和局部开发

能力建立更好的平衡；④引入随机反向学习 (random
opposition-based learning, ROBL)策略，增加种群的

多样性，补足全局搜索能力，提高收敛速度并增强

稳定性。通过经典测试函数集进行优化对比，验证

了 MIMA的寻优精度、收敛速度、稳定性都取得较

大提升。 

1　改进蜉蝣算法原理

IMA通过将最优雄性个体与最优雌性个体交

配得到最优子代，寻优过程为：雄性蜉蝣的运动、雌

性蜉蝣的运动、蜉蝣交配与变异。 

1.1　雄性蜉蝣的运动

N

xt
i

i t U
vt+1

i

设雄性蜉蝣总数为 ，每只雄性蜉蝣根据自己

的经验和邻居的经验，调整自身位置。假设 为第

个蜉蝣于时间步 在搜索空间 中的位置，通过在

当前位置上添加一个速度 来改变位置：

xt+1
i = xt

i + vt+1
i （1）

xi ∈ U(xmin, xmax)

vt+1
i U

式中：雄性蜉蝣位置 ，若添加速度

后超出 ，则将其限制回最近边界值。

vt+1
i雄性蜉蝣的速度 表示为

vt+1
i, j =

gvt
i, j+a1e−βr2

p (pbest,i, j− xt
i, j)+

a2e−βr2
g (gbest,i− xt

i, j) f (xt
i) > fmin

gvt
i, j+dr f (xt

i) = fmin

（2）

[vmin,vmax]

vt
i, j i

t j j = 1, · · · ,n xt
i, j i

t j g

若改变后的速度超过范围  ，则将其限

制回最近边界值。式中： 为第 个雄性蜉蝣于时

间步 在维度 ( )上的速度； 为第 个蜉

蝣于时间步 在维度 上的位置； 为重力系数，其迭

代公式为

gt+1 = gtgdamp （3）

gt t gdamp其中： 为时间步 时的重力系数； 为重力系数

阻尼。

a1 a2和 为正吸引常数，分别用于缩放认知和社

β

rp rg xi pbest,i xi gbest

会部分的贡献， 为固定的可见度系数，用于限制蜉

蝣的可见度， 、 分别为 与 、 与 之间

的笛卡儿距离，计算公式为

||xi−Xi|| =

Ã
n∑

j=1

(xi, j−Xi, j) （4）

xi, j xi j Xi pbest,i

gbest

式中： 为蜉蝣 在维度 上的位置； 对应 与

。

f fmin

d

r d

表示适应度函数，越小则函数越适应， 即

雄性蜉蝣中最小适应度函数值。最优位置雄性蜉

蝣进行婚礼舞蹈，改变速度， 为婚礼舞蹈系数，

为 [−1,1]之间的随机数。 的迭代公式为

dt+1 = dtddamp （5）

dt t ddamp式中： 为时间步 时的婚礼舞蹈系数； 为舞蹈

系数阻尼。 

1.2　雌性蜉蝣的运动

N

雌性蜉蝣最大的行为特征在于飞向雄性蜉蝣

以繁殖。与雄性蜉蝣类似，设雌蜉蝣总数为 。

yt
i i t

U vt+1
i

U(xmin, xmax)

vt+1
i U

假设 为第 个雌性蜉蝣于时间步 在搜索空间

中的位置，通过在当前位置上添加速度 来改变

位置。雌雄蜉蝣位置范围为 ，若添加速

度 后超出 ，则将其限制回最近边界值。

吸引过程设定为最优雄性吸引最优雌性，第二

优雄性吸引第二优雌性。雌性蜉蝣速度为

vt+1
i, j =

®
gvt

i, j+a3e−βr2
mf (xt

i, j− yt
i, j) f (yt

i) > f (xt
i)

gvt
i, j+ lr f (yt

i) ⩽ f (xt
i)
（6）

[vmin,vmax]

vt
i, j i

t j j = 1, · · · ,n yt
i, j i

t j a3 rmf

l

若改变后的速度超过范围  ，则将其限

制回最近边界值。式中： 为第 个蜉蝣于时间步

在维度 ( )上的速度； 为第 个蜉蝣于

时间步 在维度 上的位置； 为正吸引常数； 为

雌性蜉蝣与对应雄性蜉蝣之间的笛卡儿距离，通过

式 (4)计算； 为随机飞行系数，当雌性蜉蝣没有被

雄性蜉蝣吸引时使用，此时雌性蜉蝣随机飞行，其

迭代公式为

lt+1 = ltldamp （7）

lt t ldamp式中： 为时间步 时的随机飞行系数； 为随机飞

行系数阻尼。 

1.3　蜉蝣交配及变异

交配过程以交叉算子表示，从雄性蜉蝣中选择

父本，雌性蜉蝣中选取母本，二者在本性别种群适

应度排名相同。采用优胜劣汰机制，将最优个体的

雄性和雌性蜉蝣进行繁殖得到最优个体，依次类

推，得到的 2个子代表达式为®
c1 = Lm+ (1−L) f +σN(0,1)

c2 = L f + (1−L)m+σN(0,1)
（8）
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c1 c2 L

m
f σN(0,1)

1×n

式中： 为雄性蜉蝣子代； 为雌性蜉蝣子代； 为

[−1,1]范围内服从高斯分布的随机数； 为父本；

为母本； 表示服从高斯分布的、均值为 0、
方差为 1的随机数组成的 矩阵。 

2　本文算法
 

2.1　Sin 混沌映射初始化种群

群体初始化对当前大多数智能优化算法的效

率有很大影响，均匀分布的种群可以适度地扩大算

法的搜索范围，从而提高收敛速度和求解精度。混

沌映射具有随机性、遍历性和规律性特点，常用于

优化搜索问题，以保持种群多样性及跳出局部最优

解。本文以 Sin混沌映射生成初始种群，定义如下：

yn+1 = µsin(πyn) 0 ⩽ yn ⩽ 1 （9）

y µ式中： 为迭代值； 为 [0,1]间的控制参数。

通过 Sin混沌映射可以使生成的初始种群较为

均匀地充斥整个解空间，提高初始种群质量，利于

前期的全局搜索。 

2.2　基于 Tent 混沌映射和高斯变异的种群调节

f m
i

fa

为增加种群多样性、提高求解进度，使算法不

易在迭代末期陷入局部最优区域而无法脱出，需要

在每个迭代环节末对种群进行调节。设 为蜉蝣

适应度函数值， 为种群适应度函数值的平均值，

按如下方式判断：

f m
i < fa1） 若 ，即出现“聚集”现象，进行高斯变

异，若新位置适应度函数值低于旧位置，则进行位

置替换。

f m
i ⩾ fa2） 若 ，即出现“发散”现象，进行 Tent混

沌映射，按同样原则进行位置替换。 

2.2.1　Tent 混沌映射

参考文献 [8,10]，若利用混沌映射初始化种群

后再对种群进行调节，使用多种混沌映射能避免多

次陷入重复点，导致调节失效。Tent混沌映射定义

如下：

yn+1 =

®
2yn

0.5yn

yn ∈ [0,0.5]

yn ∈ (0.5,1]
（10）

但 Tent混沌映射容易在小循环周期和不动点

上出现问题，针对此，文献 [11]在 Tent混沌映射基

础上引入随机变量，改进后表达式为

yn+1 =

®
2yn+ rand(0,1)/M yn ∈ [0,0.5]

0.5yn+ rand(0,1)/M yn ∈ (0.5,1]
（11）

M rand(0,1)式中： 为混沌序列内粒子个数； 为 [0,1]
间的随机数。 

2.2.2　高斯变异

高斯分布即正态分布，在自然界中，很多随机

因素和影响都可以近似地用高斯分布来描述，许多

概率分布可以也用高斯分布来近似或导出，其在统

计学等诸多领域有重大的影响力。高斯变异 [12] 是

在原有个体的状态上加一个服从高斯分布的随机

向量，定义如下:

mutation(x) = x[1+σN(0,1)] （12）

x mutation(x)式中： 为蜉蝣原本的位置； 为变异后的

蜉蝣位置。

由高斯分布特性可知，多数变异算子分布在原

始位置周围，局部搜索能力强，能够提高优化算法

的寻优精度，有利于跳出局部最优区域。同时，少

数算子远离当前位置，提高了种群的多样性，有利

于更好地搜索潜在区域，从而加快搜索速度，提高

逃出局部最优解的概率。 

2.3　不完全伽马函数的自适应重力系数

g

g(t)

重力系数或称惯性权重，对算法的搜索能力和

开发能力具有一定的指导作用，体现出蜉蝣能够借

鉴一定先验行为的能力。文献 [13]指出，较大的重

力系数具有良好的全局搜索能力，较小的重力系数

具有较好的局部开发能力。本文引入一种非线性

递减的自适应重力系数，从而更好地平衡全局搜索

和局部开发能力。为与 IMA的重力系数 区别，设

为 ，表达式为

g(t) = (1− t/T )
α√t/T （13）

t T α式中： 为当前时间步； 为最大迭代次数； 为重力

系数的控制系数。

g′(t)

考虑到具有确定性数学表达式的重力系数按

照固定规律搜索，很容易陷入局部最优，达不到真正

的自适应机制。因此，引入不完全伽马函数 [14]，重

构自适应动态调节的重力系数 ，其表达式如下：

g′(t) = (1− t/T )
α√t/TΓ(λ,1− t/T ) （14）

Γ λ式中： 为不完全的伽马函数； 为大于 0的随机变

量，取 0.1。
雄性蜉蝣的速度表达式更新如下：

vt+1
i, j =


g′(t)vt

i, j+a1e−βr2
p (pbest,i, j− xt

i, j)+

a2e−βr2
g (gbest − xt

i, j) f (xt
i) > fmin

g′(t)vt
i, j+dr f (xt

i) = fmin

（15）

[vmin,vmax]若改变后的速度超过范围 ，则限制为

边界值。

雌性蜉蝣的速度表达式更新如下：

vt+1
i, j =

®
g′(t)vt

i, j+a3e−βr2
mf (xt

i, j− yt
i, j) f (yt

i) > f (xt
i)

g′(t)vt
i, j+ lr f (yt

i) ⩽ f (xt
i)

（16）
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[vmin,vmax]若改变后的速度超过范围 ，则限制为

边界值。

α f1

α

为确定合适的 值，利用经典测试函数 对不

同参数独立运行 50次，最大迭代 1 000次，设置维

度为 20，记录不同 值时的平均值、最优值和标准差。

α

α = 1

由表 1可知，重力系数的控制系数 对算法的

寻优能力有一定影响。当 时，MIMA可以表现

出较好的搜索能力。
  

α表 1    不同 值的搜索结果

αTable 1    Search results with different  values

α 平均值 最优值 标准差

1 1.427 5×10−40 5.165 1×10−48 4.424 7×10−40

1.5 2.923 9×10−40 3.755 2×10−47 1.317 3×10−39

2 1.043 5×10−39 5.166 7×10−47 4.285 5×10−39

2.5 3.823 0×10−39 8.348 5×10−50 2.326 0×10−38

3 1.739 6×10−38 2.580 9×10−48 6.760 1×10−38

  

2.4　随机反向学习策略

OBL策略[15] 是一种于 2005年提出的群智能领

域中的改进策略，其思想为：在种群寻优的过程中，

以上下界之和减去当前解从而产生反向解，比较当

前解与反向解的适应度函数值，择优进入下一次迭

代。OBL策略生成的反向解与当前解距离为定值，

缺乏随机性，无法有效增强种群多样性。因此，

Long等 [16] 提出了改进的 ROBL策略，加强全局搜

索能力，减少算法陷入局部最优解无法逃逸的概

率。变异公式如下：

mutation(x) = xmin+ xmax− rx （17）
 

2.5　算法流程

本文提出的基于 Tent混沌映射和高斯变异的

种群调节及 ROBL策略都采用贪心算法。简而言

之，即当且仅当变异后蜉蝣个体的适应度函数值减

小，才进行此次变异，蜉蝣个体的位置才会因此发

生改变。

综合引入的 4项改进策略，本文提出的 MIMA

流程如图 1所示。

 
 

参数初始化

更新雄性蜉蝣速度，应用舞蹈系数阻尼和速度限制；
更新雄性蜉蝣位置，应用位置限制，评估最优

雄性蜉蝣，按适应度更新雄性蜉蝣排名

蜉蝣交叉及变异

计算各适应度值f
i
及平均适应度值fa

更新重力系数、婚礼舞蹈系数、
随机飞行系数

进行
高斯变异

变异个体
是否更优?

进行Tent

混沌扰动

t>T ?

t=t+1

进行随机
反向学习

变异个体
是否更优?

变异个体
替代原个体

更新种群
全局最优

输出
最优结果

变异个体
是否更优?

结束
Y

N

N

N N

N

Y

YY

Y

变异个体
替代原个体

变异个体
替代原个体

f
m<fa?

Sin混沌映射初始化雌雄蜉蝣种群，
计算所有个体适应度，分别记录
雌、雄性蜉蝣最优个体及位置

开始

更新雌性蜉蝣速度，应用随机飞行系数阻尼和速度
限制；更新雌性蜉蝣位置，应用位置限制，评估

最优雌性蜉蝣，按适应度更新雌性蜉蝣排名

i

图 1    MIMA算法流程

Fig. 1    MIMA Algorithm Flow Chart
 
 

3　算法性能测试

为验证 MIMA的有效性和优异性 ，本文以

IMA2[17]、TCMA[18] 2种基于 IMA的改进算法作为

对比 ，并引入 GWO算法、正余弦优化算法 (sine
cosine algorithm, SCA)、PSO等经典优化算法进行

复现比较。 

3.1　参数设置

实验选取种群规模为 40(雄性蜉蝣 20，雌性蜉

蝣 20)，种群交叉个数为 20，突变率为 0.01。各算法

具体参数设置为 ：MIMA、 IMA、 IMA2和 TCMA
中，α=1.0，l=1，ldamp=0.99，d=5，ddamp=0.8，a1=1.0，a2=1.5，
a3=1.5， β=2， g0=0.8；  PSO算 法 中 ， c1=1.494 45， c2=
1.494 45。 
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3.2　测试函数

f1 f6 f7 f11

f12 f14

实验利用 14个经典基准测试函数进行测试，

其中， ~ 为不定维单峰函数、 ~ 为不定维多

峰函数， ~ 为固定维函数。表 2为测试函数的

具体信息。 

3.3　结果分析 

3.3.1　寻优精度和稳定性分析

在 MATLAB R2018b环境下对所有测试函数进

行仿真对比实验，不定维函数设置维度为 20，实验

均独立运行 50次，最大迭代次数为 1 000。记录各

算法的平均值、最优值、标准差，测试结果如表 3
所示。

f4

f4

由表 3可知 ，对于不定维单峰函数 ，除 外 ，

MIMA相对其他所有算法具有显著性优势。针对

测试时，MIMA、IMA、TCMA均能找到理论最优

解 0，但三者小概率出现进入局部最优解而无法在

1 000次迭代内跳出，从而导致平均值、标准差差别

不大；而 IMA2则可以稳定跳出该局部最优解。

f11

对于不定维多峰函数，MIMA的各项测试指标

除 f7、 f11 外均显著优于其他算法。针对 f7 测试时，

MIMA逊于 IMA2；针对 测试时，二者平均值较为

接近，但 MIMA方差更小，具有更强的稳定性和鲁

棒性。

f13

f12 f13

对于固定维函数，由于 IMA本身实验效果已非

常接近理论最优解，所有基于 IMA的改进算法均

难以取得大幅度的提升（仅 IMA2在针对 进行测

试时出现不能稳定获取最优解的情况），但 MIMA
在针对 、 测试时，稳定性相对更好。

综上所述，MIMA的优势直观上较为明显。 

3.3.2　收敛曲线分析

为更直观地比较 7种算法的收敛速度，分别用

7种算法对测试函数进行实验，平均收敛曲线如图 2
所示。

由图 2可知，对于图 2（a）~图 2（f），MIMA寻优

精度最高，除图 2(d)外，MIMA收敛速度均优于其

他算法。图 2(d)中，起步阶段，MIMA、IMA、IMA2、
 

表 2    基准测试函数

Table 2    Benchmark test function

函数公式 维度 搜索空间 fmin

f1 (x) =
n∑

i=1

x2
i 20 [−100,100] 0

f2 (x) =
n∑

i=1

|xi |+
n∏

i=1

|xi | 20 [−10,10] 0

f3 (x) =max {|xi |} 20 [−100,100] 0

f4 (x) =
n∑

i=1

(|xi +0.5|)2 20 [−100,100] 0

f5 (x) =
n∑

i=1

x4
i + random[0,1) 20 [−1.28.1.28] 0

f6 (x) =
n∑

i=1

|xi |i+1 20 [−1,1] 0

f7 (x) = −
n∑

i=1

[
xi sin
(√

xi

)]
20 [−500,500] −8 379.66

f8 (x) =
n∑

i=1

(
x2

i −10cos(2πxi)+10
)

20 [−5.12,5.12] 0

f9 (x) = −20exp

Å
−0.2

…
1
n

n∑
i=1

x2
i

ã
− exp

Å
1
n

n∑
i=1

cos(2πxi)

ã
+20+ e 20 [−32,32] 0

f10 (x) =
1

4 000

n∑
i=1

x2
i −

n∏
i=1

cos
(

xi√
i

)
+1 20 [−600,600] 0

f11 (x) =
π
n

[
10sin2 (πyi)+

n−1∑
i=1

(yi −1)2
(

1+10sin2 (πyi+1)
)
+

(yn −1)2

]
+

n∑
i=1

u (xi,10,100,4)

20 [−50,50] 0

f12 (x) =

0.002+
25∑
j=1

1

j+
2∑

i=1

(
xi −ai j

)6


−1

  2 [−65.53,65.53] 1

f13 (x) =
11∑
i=1

ñ
ai −

xi

(
b2

i +bi x2

)
b2

i +bi x3 + x4

ô2

  4 [−5,5] 3.075 × 10−4

f14 (x) =
Ä

x2 −
5.1
4π2 x2

1 +
5
π

x1 −11
ä2

+10
Ä

1− 1
8π

ä
cos x1 +10   2 [−5,10] 0.398
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表 3    基准测试函数结果对比

Table 3    Comparison of benchmark test function results

测试函数
平均值

MIMA IMA PSO GWO SCA IMA2 TCMA

f1 1.486×10−192 6.023×10−39 2.007 1.945×10−65 2.717×10−8 1.229×10−44 2.310×10−44

f2 7.613×10−98 2.106×10−16 8.188×10−1 2.540×10−38 1.844×10−9 1.576×10−24 6.570×10−21

f3 9.818×10−64 2.106×10−3 8.653×10−1 3.919×10−16 5.631×10−1 4.224×10−4 2.976×10−4

f4 4.930×10−34 1.972×10−33 2.283 4.616×10−1 2.048 0              2.465×10−33

f5 1.254×10−4 5.163×10−3 5.900×10−3 6.322×10−4 6.508×10−3 3.237×10−3 4.164×10−3

f6 1.864×10−294 7.675×10−74 4.774×10−8 2.650×10−221 4.803×10−9 2.972×10−72 2.413×10−73

f7 −7.445×103 −6.881×103 −5.169×102 −6.130×103 −3.234×103 −8.380×103 −6.557×103

f8 0              2.815 1.909×101 4.887×10−1 2.379 3.317×10−1 4.345

f9 8.882×10−16 1.182 1.840 1.489×10−14 8.627 2.599×10−14 1.614

f10 0              3.780×10−2 1.764×10−1 1.776×10−3 6.454×10−2 2.254×10−2 2.146×10−16

f11 2.382×10−32 3.421×10−2 4.423×10−2 3.328×10−2 2.622×10−1 2.408×10−32 5.183×10−3

f12 9.980×10−1 9.980×10−1 1.267×101 4.131 9.982×10−1 9.980×10−1 9.980×10−1

f13 3.075×10−4 3.075×10−4 6.628×10−4 4.376×10−3 9.713×10−4 1.645×10−3 3.075×10−4

f14 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1 3.987×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1

测试函数
最优值

MIMA IMA PSO GWO SCA IMA2 TCMA

f1 5.722×10−193 8.786×10−49 6.672×10−1 8.155×10−68 1.571×10−14 1.468×10−51 2.017×10−51

f2 1.450×10−99 1.962×10−26 5.817×10−1 3.137×10−39 6.787×10−13 2.663×10−30 5.440×10−27

f3 1.010×10−97 5.682×10−5 4.711×10−1 8.026×10−18 6.846×10−3 4.710×10−5 1.529×10−5

f4 0              0              1.175 1.410×10−5 1.579 0              0             

f5 1.227×10−7 1.762×10−3 9.874×10−4 1.539×10−4 4.763×10−4 1.334×10−3 1.468×10−3

f6 0              3.927×10−93 4.576×10−9 9.344×10−231 9.462×10−22 1.576×10−93 1.037×10−86

f7 −7.926×103 −7.787×103 −1.506×103 −8.067×103 −3.824×103 −8.380×103 −7.432×103

f8 0              5.684×10−14 8.689 0              5.684×10−14 0              9.950×10−1

f9 8.882×10−16 2.931×10−14 1.015 7.994×10−15 1.877×10−8 7.994×10−15 6.401×10−6

f10 0              0              4.317×10−2 0              8.378×10−13 0              0             

f11 2.356×10−32 2.356×10−32 7.751×10−3 6.514×10−3 1.546×10−1 2.356×10−32 2.356×10−32

f12 9.980×10−1 9.980×10−1 1.267×101 9.980×10−1 9.980×10−1 9.980×10−1 9.980×10−1

f13 3.075×10−4 3.075×10−4 3.166×10−4 3.075×10−4 3.436×10−4 3.075×10−4 3.075×10−4

f14 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1

测试函数
标准差

MIMA IMA PSO GWO SCA IMA2 TCMA

f1 0              1.887×10−37 7.375×10−1 3.560×10−65 1.025×10−7 2.807×10−44 7.722×10−44

f2 1.161×10−97 1.043×10−14 1.153×10−1 2.434×10−38 4.370×10−9 6.994×10−24 2.832×10−20

f3 4.279×10−63 6.188×10−3 1.758×10−1 6.989×10−16 1.159 7.688×10−4 1.555×10−4

f4 2.415×10−33 7.542×10−33 7.023×10−1 2.647×10−1 2.190×10−1 0              1.121×10−32

f5 1.318×10−4 2.830×10−3 3.497×10−3 3.159×10−4 5.658×10−3 1.292×10−3 2.459×10−3

f6 0              4.000×10−73 3.824×10−8 0              1.413×10−8 1.590×10−71 8.527×10−73

f7 2.102×102 3.168×102 2.053×102 6.476×102 2.169×102 1.012×10−11 3.688×102

f8 0              1.888 5.034 1.946 5.766 6.957×10−1 1.441

f9 0              7.940×10−1 5.516×10−1 2.602×10−15 9.000 1.917×10−14 7.649×10−1

f10 0              5.098×10−2 6.514×10−2 5.066×10−3 1.382×10−1 2.578×10−2 3.280×10−16

f11 5.825×10−34 7.800×10−2 3.926×10−2 1.549×10−2 4.723×10−2 1.187×10−33 2.791×10−2

f12 7.022×10−17 1.088×10−16 2.139×10−10 4.107 4.398×10−4 9.065×10−17 1.147×10−16

f13 3.048×10−19 1.870×10−19 2.497×10−4 7.997×10−3 4.014×10−4 5.003×10−3 3.278×10−19

f14 3.331×10−16 3.331×10−16 2.714×10−5 4.969×10−5 8.580×10−4 3.331×10−16 3.331×10−16
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图 2    测试函数平均收敛曲线

Fig. 2    Average convergence curves of test functions
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TCMA均能快速收敛，大概率收敛至 0，而 IMA2更

为稳定，其次为 MIMA。图 2(e)中，MIMA起步即

快速收敛，但被 GWO追上，不过 MIMA寻优精度

优于 GWO。在其他测试函数中，MIMA的收敛曲

线处于所有曲线左下角，寻优精度远超其他算法几

十个数量级，表现出优异的收敛速度和寻优精度。

这与表 3中数据相互印证。

对于不定维多峰函数（见图 2（g）~图 2（k）），多
数情况下，MIMA收敛曲线明显远离其他算法，处

于左下角，即各项指标皆远超其他算法。图 2(g)
中，由于 SCA效果太差而舍弃，IMA2表现优异达

到理论值，而 MIMA收敛曲线整体处于 IMA下方，

寻优精度优于 IMA，仅次于 IMA2。图 2(h)中，MIMA
收敛曲线因陷入局部最优解而部分处于 GWO上

方，但最终能跳出局部最优解收敛至理论最优解 0，
而 GWO不能在迭代中跳出局部最优。图 2(k)中，

MIMA在迭代初期收敛速度最快，中期被 IMA2赶

上 ，但 IMA2迭代中后期陷入停滞 ，最终 MIMA、

IMA2、TCMA三者收敛精度相近。

对于固定维函数（见图 2（l）~图 2（n）），5种算

法收敛曲线较为接近，但仍能看出 MIMA的起步收

敛速度较快，一般处于所有曲线的左下方。

整体而言，所有测试函数平均收敛曲线均能明

确显示 MIMA收敛曲线的断层现象，表现出极强的

局部最优逃逸能力；而另外 2种基于 IMA的改进算

法由于变异手段较为简单，未能如 MIMA一样多种

变异手法互相补足，导致其陷入局部最优解后往往

最多只能跳出三四次；其他经典算法的收敛曲线则

基本上只能较为平滑地下降。此外，MIMA的收敛

曲线起点一般较低，即初始解质量较高，在图 2(b)、

图 2(d)、图 2(h)、图 2(i)中表现尤为明显，这是加入

Sin混沌映射初始化的结果；在图 2(j)中，使用 Tent
混沌映射初始化的 TCMA与 MIMA收敛曲线起点

接近，并且明显远离其他算法的起点，说明混沌映

射初始化能够较为有效地提高初始解质量。

综上所述，MIMA在 14个基准测试函数上的

收敛速度、寻优精度、全局搜索能力、局部最优逃

逸能力、稳定性等 5个指标上，综合强于常用经典

优化算法和其他基于 IMA的改进算法。由此可

见，本文算法具有更强的寻优能力。 

3.3.3　Wilcoxon 秩和检验分析

p p < 0.05

p

仅根据算法运行 50次后的平均值、标准差等

指标对算法性能进行评价往往不够准确，为体现算

法改进的鲁棒性和公平性，利用统计检验来评估本

文算法相比于其他算法的优越性。因此，在 5% 的

显著水平下进行 Wilcoxon秩和检验。表 4给出了

14个测试函数的 MIMA运行结果与其他算法的

Wilcoxon秩和检验中计算的 值。当 时，即

可被认为是拒绝零假设的有力验证 [19]。由表 4数

据可知，绝大部分的秩和检验 值小于 0.05，说明

MIMA的性能较之其他算法而言具有显著优异的

收敛性能。 

3.3.4　消融实验分析

由于引入 4项改进机制，MIMA的寻优性能较

为优异。为明确各改进机制的作用，对 MIMA进行

消融实验，对不同策略进行实验测试。本文引入

2个实验测试。基础的改进蜉蝣算法记为 IMA，在

IMA基础上引入 Sin混沌映射初始化蜉蝣种群、

Tent混沌映射和高斯变异对种群个体进行调节策

略的算法记为 CMA，在 IMA基础上引入自适应
 

p表 4    Wilcoxon 秩和检验 值

pTable 4    -value for Wilcoxon’s rank-sum results

测试函数 IMA PSO GWO SCA IMA2 TCMA

f1 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11

f2 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11

f3 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11

f4 7.457 7×10−9 2.363 8×10−12 2.363 8×10−12 2.363 8×10−12 1.607 4×10−1 3.019 9×10−11

f5 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 7.389 1×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11 3.019 9×10−11

f6 6.478 9×10−12 6.478 9×10−12 6.478 9×10−12 6.478 9×10−12 6.478 9×10−12 6.478 9×10−12

f7 2.530 6×10−4 3.019 9×10−11 9.063 2×10−8 3.019 9×10−11 2.430 6×10−11 2.194 7×10−8

f8 2.530 6×10−4 3.019 9×10−11 9.063 2×10−8 3.019 9×10−11 4.527 0×10−12 1.211 8×10−12

f9 1.210 8×10−12 1.211 8×10−12 2.034 1×10−13 1.211 8×10−12 1.060 9×10−12 1.211 8×10−12

f10 5.772 0×10−11 1.211 8×10−12 8.152 3×10−2 1.211 8×10−12 1.656 0×10−11 2.911 2×10−2

f11 1.152 9×10−9 2.972 9×10−11 2.972 9×10−11 2.972 9×10−11 3.195 8×10−7 1.473 5×10−7

f12 3.049 0×10−1 3.157 8×10−12 1.988 1×10−11 4.390 9×10−12 7.805 6×10−1 6.324 1×10−1

f13 NaN 1.211 8×10−12 1.211 8×10−12 1.211 8×10−12 NaN 8.140 4×10−2

f14 NaN 1.211 8×10−12 1.211 8×10−12 1.211 8×10−12 NaN NaN

　注：NaN表示算法性能相当。
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动态调节的重力系数和 ROBL策略的算法记为

GMA。分别以 IMA、CMA、GMA、MIMA在测试

函数上作对比实验，结果如表 5所示。

f1 f6从表 5中可以看出，在不定维单峰函数 ~
 

表 5    消融实验结果

Table 5    Experimental results of ablation

测试函数
平均值

IMA CMA GMA MIMA

f1 6.023×10−39 4.459×10−160 8.516×10−156 1.486×10−192

f2 2.106×10−16 1.159×10−94 1.604×10−82 7.613×10−98

f3 2.106×10−3 2.058×10−6 2.844×10−51 9.818×10−64

f4 1.972×10−33 7.396×10−34 1.761×10−31 4.930×10−34

f5 5.163×10−3 2.098×10−3 1.379×10−4 1.254×10−4

f6 7.675×10−74 6.998×10−222 7.204×10−217 1.864×10−294

f7 −6.881×103 −7.233×103 −7.105×103 −7.445×103

f8 2.815 1.678 0              0             

f9 1.182 4.370×10−15 8.882×10−16 8.882×10−16

f10 3.780×10−2 0              0              0             
f11 3.421×10−2 1.662×10−2 1.960×10−31 2.382×10−32

f12 9.980×10−1 9.980×10−1 9.980×10−1 9.980×10−1

f13 3.075×10−4 1.310×10−3 3.075×10−4 3.075×10−4

f14 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1

测试函数
最优值

IMA CMA GMA MIMA

f1 8.786×10−49 4.162×10−173 4.062×10−196 5.722×10−193

f2 1.962×10−26 3.206×10−95 4.226×10−98 1.450×10−99

f3 5.682×10−5 1.443×10−24 9.776×10−98 1.010×10−97

f4 0              0              0              0             

f5 1.762×10−3 3.955×10−4 5.288×10−6 1.227×10−7

f6 3.927×10−93 1.580×10−232 7.363×10−229 0             
f7 −7.787×103 −7.906×103 −7.906×103 −7.926×103

f8 5.684×10−14 0              0              0             
f9 2.931×10−14 8.882×10−16 8.882×10−16 8.882×10−16

f10 0              0              0              0             

f11 2.356×10−32 2.356×10−32 2.404×10−32 2.356×10−32

f12 9.980×10−1 9.980×10−1 9.980×10−1 9.980×10−1

f13 3.075×10−4 3.075×10−4 3.075×10−4 3.075×10−4

f14 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1 3.979×10−1

测试函数
标准差

IMA CMA GMA MIMA

f1 1.887×10−37 2.425×10−159 5.945×10−155 0             
f2 1.043×10−14 1.268×10−94 1.123×10−81 1.161×10−97

f3 6.188×10−3 9.700×10−6 1.240×10−50 4.279×10−63

f4 7.542×10−33 2.927×10−33 5.428×10−31 2.415×10−33

f5 2.830×10−3 1.350×10−3 1.045×10−4 1.318×10−4

f6 4.000×10−73 0              0              0             
f7 3.168×102 2.789×102 4.038×102 2.102×102

f8 1.888 2.873 0              0             

f9 7.940×10−1 4.974×10−16 0              0             
f10 5.098×10−2 0              0              0             
f11 7.800×10−2 5.627×10−2 5.236×10−31 5.825×10−34

f12 1.088×10−16 5.439×10−17 2.259×10−10 7.022×10−17

f13 1.870×10−19 4.371×10−3 2.341×10−19 3.048×10−19

f14 3.331×10−16 3.331×10−16 0              3.331×10−16
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f4 f5

f4

f5

中，除 、 外，CMA、GMA、MIMA结果均显著优

于 IMA，CMA、GMA均使寻优性能有一定提升；在

中，GMA略逊于 IMA，但CMA、GMA结合后，MIMA
的平均值最好，稳定性最高；在 中，CMA、GMA平

均值、均方差略优于 IMA，因此，MIMA相对于 IMA
的总体提升幅度不大。

f7 f11

f7

f8 f11

在不定维多峰函数 ~ 中 ，CMA、GMA对

MIMA的寻优能力提升显著，仅 因为理论最优解

约为−8 379.66而使得显示结果不够明显；在 、

中，CMA不能稳定找到理论最优解 0，对于平均值

提升幅度不大，但 GMA可以稳定收敛至理论最优

解 0，对MIMA影响更大。

f12 f14在固定维函数 ~ 中，由于每种算法都无限

接近理论最优解，MIMA的性能提升幅度不明显，

但 CMA、GMA、MIMA的结果在 16位小数显示状

态下可以看到均不逊于 IMA。

综上所述，通过模型消融实验证明本文所提出

的每一种策略都对MIMA的寻优性能有所帮助。 

4　结　论

本文综合 4种改进策略，基于改进蜉蝣算法，

提出了一种多策略融合改进的自适应蜉蝣算法。

1） 本文算法在 14种经典基准测试函数上，相

较于 IMA2、TCMA 2种基于 IMA的改进算法和

GWO、SCA、PSO等经典优化算法，有更加出色的

寻优能力和稳定性。

2） 通过 Wilcoxon秩和检验分析，验证了本文

算法相比于其他算法的优越性，通过消融实验验证

了所采用改进策略的有效性。

综上，本文算法相比其他算法，在寻优精度、

收敛速度、稳定性上都取得了较大提升，但其使用

了诸多映射方法，若将算法应用于复杂约束问题，

会存在困难。因此，对于多目标复杂问题的求解，

并将其应用复杂工程设计问题中，是未来的研究

重点。
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Multi-strategy fusion improved adaptive mayfly algorithm
JIANG Yufei，XU Xianze*，XU Fengqiu，GAO Bo

(School of Electronic Information，Wuhan University，Wuhan 430072，China)

Abstract： This  paper  proposes  the  multi-strategy fusion  improved adaptive  mayfly  algorithm (MIMA),  which
addresses the shortcomings of the improved mayfly algorithm, including its low adaptive ability, minimal population
diversity, and poor global search performance. Firstly, Sin chaos mapping was used to initialize the mayfly population
so  that  the  population  could  be  uniformly  distributed  in  the  solution  space,  which  improved  the  initial  population
quality and enhanced the global search ability.  Second, in order to improve the local  optimal escape ability,  control
population density, and boost population diversity, individuals in the population were exposed to Gaussian variation
and Tent chaos mapping. Then, the incomplete gamma function was introduced to reconstruct the adaptive dynamic
adjustment  of  gravity  coefficients  to  establish  a  better  balance  between  global  search  and  local  exploitation  ability,
which in turn improved the convergence accuracy of the algorithm and facilitated the potential of global search to find
the  optimal  solution.  Finally,  the  random  opposition-based  learning  (ROBL)  strategy  was  adopted  to  enhance  the
global  search  ability,  improve  the  convergence  speed  and  enhance  the  stability.  To  demonstrate  the  efficacy  and
dependability of the four improvement measures,  the algorithms were compared using the classical  test  function set
and  their  optimization  effect  was  examined  using  the  Wilcoxon  rank  sum  test.  The  experimental  results  show  that
compared with other algorithms, the MIMA has better searching accuracy, convergence speed, and stability.

Keywords： mayfly  algorithm； chaotic  mapping； Gaussian  mutation； adaptive  dynamic  adjustment； random
opposition-based learning
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