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CYGNSS/SMAP数据融合半经验模型的

土壤湿度反演

张云1，2，张丹丹1，2，孟婉婷3，顾军4，韩彦岭1，2，杨树瑚1，2，*

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

3.   上海航天电子技术研究所，上海 201109； 4.   上海航天空间技术有限公司，上海 201108)

摘　　　要：星载 GNSS反射信号 (GNSS-R)的土壤湿度反演易受陆地多变环境因素影响，目

前，对于星载 GNSS-R土壤湿度反演中误差分析及反演模型外推性能分析较少。综合多种误差修正

模型，包括 GNSS卫星发射功率误差、植被和地表粗糙度对反射信号强度的衰减，通过修正提高陆

地点反射率的准确性，建立了反射率-土壤湿度的 CYGNSS/SMAP数据融合的反演半经验模型。实

现了一年高精度外推反演，反演偏差为−0.003 7 cm3/cm3，均方根误差 (RMSE)为 0.026 4 cm3/cm3，

相关系数为 0.963 6。提出了分季节的外推模型，提高了低含水量季节的外推精度。实验区域的经度

为 90°E～130°E，纬度为 20°N～38°N，利用 2019年 10月至 2020年 9月的 CYGNSS/SMAP数据进

行训练，外推 2020年 10月至 2021年 9月的土壤湿度。经误差模型修正反射率后，模型的反演偏

差提升 6.80%，均方根误差提升 3.30%。针对实验区域内冬、春季土壤含水量较低时反演精度差的

问题，提出了同季节外推的分季节训练模型，相对一年数据量的训练模型，冬季反演的均方根误差

提升 21.58%，春季提升 21.05%。将 2021年 6月 1—10日的反演结果与 CLDAS地面实测土壤湿度

进行对比，反演偏差为 0.005 8 cm3/cm3，均方根误差为 0.085 4 cm3/cm3，具有较好的准确性。研究

证明了使用反射率误差修正模型及反射率-土壤湿度半经验模型反演土壤湿度的有效性，对推广星

载 GNSS-R土壤湿度反演业务化应用具有积极意义。

关　键　词：GNSS反射信号；土壤湿度；CYGNSS；SMAP；植被衰减；地表粗糙度
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土壤湿度（soil moisture，SM）作为气象、水文、

农业和生态应用的关键变量，对其变化进行准确的

大面积范围观测，可以反映土地干湿程度，从而为

植物生长指数、地面和大气之间的能量交换及洪水

预报等方面的研究提供可靠的数据支持[1]。传统的

土壤湿度监测方式主要依靠气象站，虽然可以提供

良好的准确度 [2]，但花费的人力、物力较大，监测设

备的成本较高，难以满足监测大面积范围土壤湿度

的需求。

气象卫星可以迅速获取大面积的地面信息，为

土壤湿度监测提供了一种新的手段。欧洲 SMOS
任务 [3] 和美国 SMAP任务 [4] 是专为监测土壤湿度

而设计的卫星，这 2颗卫星都搭载了 L波段微波辐

射计有效载荷，土壤湿度测量值的空间分辨率约为

40 km，然而，2～3 d的长重访周期难以满足高时间

分辨率的应用。

被动微波遥感由于对地表介电特性的强敏感

性而具备良好的反演土壤湿度的潜力，全球导航卫
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星系统反射信号 (global  navigation  satellite  system
reflected signal, GNSS-R)技术是微波遥感技术的一

个重要分支，已被证明可以利用从地基、机载和星

载平台观测到的数据进行各个领域的遥感监测[5-7]。

GNSS-R是一种双基地遥感技术，因其不需要发射

器且 GNSS发射的 L波段微波信号的穿透能力较

强，使其受到广泛的应用。2016年发射的旋风全球

导航卫星系统（cyclone global navigation satellite system，

CYGNSS）是由 8颗低地球轨道（low Earth orbit，LEO）

小卫星组成的星座，其空间分辨率为 25 km，平均重

访周期为 3 h，为获取高时空分辨率的土壤湿度产

品提供了十分有利的机会[8]。

cm3/cm3

2016年，Chew等[9] 利用 TechDemoSat-1（TDS-1）
数据进行了土壤湿度反演的研究，验证了星载反演

土壤湿度的可行性；2018年，Chew和 Small[10] 通过

时间序列分析将 CYGNSS反射率与 SMAP L波段

辐射计的土壤湿度产品进行比较，发现 CYGNSS
反射率的变化与 SMAP土壤湿度的变化之间存在

较强的正线性关系，首次论证了利用 CYGNSS观测

数据反演土壤湿度的可能性；2019年，Clarizia等 [11]

利用 CYGNSS在陆地上的反射率，结合 SMAP提

供的辅助植被和粗糙度信息建立多元线性回归模

型，反演结果与 SMAP的土壤湿度产品进行全球比

较，显示出良好的一致性，全球均方根误差（root
mean square error，RMSE）为 0.07  ；2020年，

万玮等 [12] 基于对目前可用的 3年 CYGNSS数据

（2017—2019年）的统计分析，提出了一种两步标定

方法，结果表明，2次修正分别实现了−0.9  dB和

2.2 dB的平均反射率校正，提高了反演结果与 SMAP
土壤湿度的相关性，相关系数从 0.46提升到 0.74，
土壤湿度的反演精度得到提高；同年，CYGNSS官

网公布了 L3级土壤湿度产品[13]；2023年，杨文涛等[14]

在星载 GNSS-R土壤湿度反演中通过剔除 2个试验

区的开放水域，结果相比分别提升 6.2% 和 9%。综

上所述，目前对星载土壤湿度反演中误差修正的研

究较少，需要进行更多的验证，对模型外推的有效

性和性能的分析较为缺乏。

本文实验区域的经度为 90°E～130°E，纬度为

20°N～ 38°N， 研 究 数 据 来 源 于 2019—2021年 的

CYGNSS L1级数据和 SMAP L3级数据。首先，利

用 CYGNSS接收机卫星提供的参数计算出反射率；

然后，进行 GNSS卫星发射功率误差、反射信号的

植被衰减、地表粗糙度衰减等误差修正；最后，通过

反射率和土壤湿度的联系建立星载 GNSS-R土壤

湿度反演半经验模型，并利用 SMAP土壤湿度产

品、CLDAS数据集同比数据验证模型效果。本文

分析了修正误差后模型的反演结果、训练集数据量

对反演结果的影响、反演模型外推的时效性、相同

季节外推时的效果及同地面实测数据的对比，通过

研究验证了使用的 CYGNSS/SMAP数据融合半经

验模型能够有效反演土壤湿度。

 1　数 据 集
 1.1　CYGNSS卫星数据

CYGNSS作为美国国家航空航天局（National
Aeronautics and Space Administration，NASA）的地球

五号探险任务之一于 2016年 12月 15日发射，将

8颗小型卫星置于近地轨道，高度约 520 km。每颗

卫星都配备了一个右旋圆极化 (right hand circularized
polarization，RHCP)天线接收来自发射卫星的直接

信号，以及 2个左旋圆极化 (left  hand  circularized
polarization，LHCP)天线接收来自反射表面 (如陆

地 )的反射信号，平均和中值重访周期分别为 7 h
和 3 h[15]。这些特性有利于 CYGNSS实现频繁的陆

地覆盖。

本文使用的 CYGNSS数据文件是 L1级 2.1版

本，包含了时延多普勒样本数据、采集时几何结构

和仪器参数的一系列元数据，数据为 NetCDF格式，

可通过网站 https://podaac.jpl.nasa.gov下载。使用的

变量包括时延-多普勒图 (delay-Dopplor map，DDM)
的模拟信号功率，发射机/接收机到镜面反射点的距

离，接收天线、发射天线在镜面反射点方向的增益，

发射功率。

 1.2　SMAP卫星数据

SMAP是 NASA于 2015年 1月 31日发射的一

颗环境监测卫星，其是 NASA为响应美国国家研究

委员会的十年调查而开发的首批地球观测卫星之

一，主要目的是监测土壤湿度。SMAP搭载主动雷

达和被动辐射计 2种传感器，通过测量地球亮度温

度反演全球土壤湿度信息，为用户提供全球范围内

每日土壤水分产品，数据可覆盖全球±45°纬度内的

陆地区域，重访周期为 2～3 d。
由于主动雷达在 2015年 7月初停止工作，本文

使用的是 SMAP L3辐射计全球每日 36 km EASE-
Grid土壤湿度 V007产品 [16]。该产品每日数据由降

轨和升轨 2部分组成，空间分辨率为 36 km×36 km，

时间分辨率为 1 d，数据为 HDF5格式，可通过网站

https://nsidc.org/data下载。使用的变量包括土壤湿

度、植被含水量和粗糙度系数，其中，土壤湿度用于

训练和精度验证，植被含水量和粗糙度系数用于误

差模型修正。

 1.3　CLDAS-V2.0近实时产品数据集

CLDAS-V2.0产品为覆盖亚洲区域（0°N～65°N，
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60°E～160°E）、0.062 5°×0.062 5°和 1 h时空分辨率

的等经纬度网格融合分析产品 [17]，包括大气驱动场

产品、地表温度分析产品、土壤湿度产品、土壤温

度分析产品和土壤相对湿度分析产品等 5种产品，

可从中国国家气象科学数据中心网站（http://data.
cma.cn）下载获取。

CLDAS-V2.0的 0～5 cm土壤湿度产品包括 1 d、
1 h这 2种时间分辨率数据，本文使用的数据产品

的时间分辨率为 1 d，空间分辨率为 0.062 5°×0.062 5°，
经度区域为 90°E～130°E，纬度区域为 20°N～38°N，

数据格式为 NetCDF格式。将该产品作为地面实测

值对反演的土壤湿度进行精度验证。

 2　土壤湿度反演方法

 2.1　CYGNSS/SMAP数据融合半经验模型

土壤的含水量在很大程度上影响着土壤的介

电性能，介电性能决定着反射信号的强弱，可以通

过反射信号的强度反演土壤湿度，通过反射率与土

壤湿度的联系,融合 SMAP卫星提供的数据修正植

被、地表粗糙度对反射率造成的衰减，建立 CYGNSS/
SMAP数据融合的土壤湿度反演半经验模型。图 1
为 GNSS-R土壤湿度反演原理示意图。利用 GNSS
提供的反射信号数据计算得到反射面的反射率，通

过建立的土壤湿度反演半经验模型直接从反射率

推导出土壤湿度值。
 
 

GNSS-R

数据
反射率 土壤湿度

图 1    GNSS-R土壤湿度反演原理示意图

Fig. 1    Schematic diagram of GNSS-R soil moisture

retrieval principle
 

选取 CYGNSS提供的陆地反射数据能计算获

取陆地镜面反射点的反射率[18]：

Γrl =
PDDM(4π)2(Rts+Rsr)2

λ2GrPtGt （1）

PDDM Pt

Gt Gr

Rts

Rsr

Γrl

式中： 为模拟散射功率 DDM的峰值； 为信号

的发射功率； 为发射天线的增益； 为接收天线

的增益； 为 GPS发射机到镜面反射点之间的距

离； 为接收机到镜面反射点之间的距离； λ 为

GPS的 L1信号波长（0.19 m）； 为需要计算的地表

反射率。

Γrl通过将所有项转换为 dB来求解 :

Γrl = 10lg PDDM−10lg Pt−10lgGt−10lgGr+

20lg (Rts+Rsr)−20lg λ+20lg(4π) （2）

对 CYGNSS数据进行预处理后，计算出反射

率，对反射率中存在的误差进行修正。经过预处理

Γrl

Γrl

及误差修正后的反射率，可用于土壤湿度反演模型

的建立。该模型基于 与 SMAP土壤湿度线性相

关的假设，线性关系允许在空间上变化，假设其在

整个训练数据集周期内不随时间变化。先将得到

的 与 SMAP提供的土壤湿度产品进行时空上的

匹配，再将观测值网格化到 36  km×36  km的“小

单元”。

βgrid利用每个单元的最佳线性回归斜率 来外推

其他CYGNSS数据对应的土壤湿度，使用以下公式[13]：

MCYGNSS = βgrid(Γrl−Γrl,grid)+MSMAP,grid （3）

MCYGNSS

βgrid Γrl

Γrl,grid

MSMAP,grid

式中： 为每个镜面反射点反演的土壤湿度

值； 为每个小单元的最佳线性回归斜率； 为每

个镜面反射点对应的反射率； 为每个小单元对

应的反射率均值； 为每个小单元对应的土

壤湿度均值。

MCYGNSS MCYGNSS

利用式（3），将反演时间段内每个单元内所有

的反演结果 的平均值 作为 CYGNSS

的最终土壤湿度反演结果。

 2.2　反演模型的误差修正

反射率的准确性直接影响反演结果。在实际

观测环境中，反射率受各种因素的影响，导致偏离

真值，需要进行修正。影响反射率出现误差的因素

主要有 4个方面：GNSS卫星信号的入射角、发射

功率的系统误差、地表植被和地表粗糙度对信号的

衰减。

 2.2.1　入射角选择

Γrl

CYGNSS星座是在入射角从 0°到高达 70°的范

围内进行观测数据采集的，其质量在较大入射角时

会下降[19]。由式（2）计算的 是 CYGNSS陆地镜面

反射点的反射率，其与入射角和介电常数之间存在

函数关系，而介电常数受土壤湿度影响。图 2模拟

了不同土壤湿度值的反射率受入射角的影响。

如图 2所示，当入射角在 65°左右时，反射率开

始有明显的下降，并随着入射角的增大，变化也较
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图 2    反射率与入射角的关系

Fig. 2    Relation of reflectivity and incident angle
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大。因此，本文在数据预处理中不考虑入射角大于

65°的数据。

 2.2.2　发射功率误差修正

2.1版本 CYGNSS数据中的 GPS发射功率是粗

略估计的，将会导致直反射信号功率的计算不准

确，研究发现，GPS发射功率的误差和 GPS伪随机

噪声码 (pseudo random noise code, PRN)存在某种联

系，本文利用撒哈拉部分地区进行土地定标 [13]，对

GPS发射功率进行了额外的经验校准。此处几乎

不存在植被衰减的影响，且常年土壤湿度变化较

小。图 3为反射率修正前后的偏差直方图。可以

看到，修正后偏差显著下降，修正之前反射率的偏

差为 1.701 0 dB，修正后下降到 1.428 2 dB。 32颗

GPS卫星对应的反射率误差统计如表 1所示。
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图 3    反射率的偏差直方图

Fig. 3    Deviation histogram of reflectivity
  

表 1    32颗 GPS卫星对应的反射率误差
 

Table 1    Reflectivity error of 32 GPS satellites dB　

PRN 反射率误差 PRN 反射率误差

1 0.002 5 17 −1.428 9

2 1.098 3 18 0.042 2

3 0.779 7 19 −0.099 2

4 −1.083 2 20 2.308 5

5 −0.872 1 21 0.666 1

6 0.478 9 22 0.555 2

7 −1.348 5 23 0.880 8

8 0.535 5 24 0.558 4

9 0.507 6 25 −0.103 3

10 1.621 9 26 0.149 0

11 1.003 5 27 0.527 1

12 −1.387 7 28 0.996 4

13 1.420 3 29 −1.467 8

14 0.184 1 30 0.612 0

15 −0.790 8 31 −1.326 4

16 0.540 9 32 −0.193 1
 

 2.2.3　植被衰减误差修正

对于 GPS L波段微波信号，虽然其穿透能力较

强，但地表覆盖的植被还是会对其具有吸收、散

射、透射等效应，在进行陆地土壤湿度反演时，植被

衰减造成的误差不容忽视。

γ = exp(−τsec θ)

γ4

植被覆盖层对反射率的影响主要有植被衰减

和植被散射，本文假设植被散射的影响可以忽略不

计，植被衰减 (透射率)γ 是植被光学深度 τ 和入射

角 θ 的函数 ，受植被衰减影响后的

反射率可表示为理论反射率乘上  [20]。图 4为在

植被衰减和土壤湿度共同影响下的反射率。可以

得出，植被明显对反射率造成衰减，低于理想情况。
 
 

(a) 理想情况 (τ=0) 下的反射率

0.6

0.4

0.2

0

10
30

50
70

90 0
0.1

0.2

土壤湿度/(cm
3·cm

−3)
0.3

0.4
0.5

入射角/(°)

反
射

率

(b) 植被影响 (τ=0.2) 下的反射率
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图 4    不同植被光学深度下的反射率

Fig. 4    Reflectivity of different vegetation optical depths
 

本文使用 Bindlish和 Barros[21] 提出的参数化水

云模型，融合 SMAP L3级产品提供的植被含水量

数据，来消除植被对反射率造成的影响，表达式为

Rsoil = (Γ0.5
rl −Rveg)/γ2 （4）

γ = exp (−Bwsecθ) （5）

Rveg = Awcosθ
(
1−γ2

)
（6）

Γrl

Rveg Rsoil

γ2 θ

kg/m2

式中： 为经过发射功率误差修正后的反射率；

为由植被引起的散射系数； 为土壤层的散射

系数； 为植被的双向透射率； 为卫星入射角；

w 为由 SMAP土壤湿度产品提供的植被含水量，

；A 为与植被密度相关的参数；B 为与双向传
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R2
soil

播路径相关的参数。本文采用所有土地适用的取

值，即 A=0.001 2，B=0.091[21]， 就是经过植被修正

后的反射率。

 2.2.4　地表粗糙度衰减修正

地表高低起伏不同时，反射信号变得极为复

杂，地表粗糙度对土壤湿度反演精度有较大影响，

图 5模拟了受到粗糙度影响后的反射率。其中，

图 5（a）为理想情况下,即地表高度标准差为 0情况

下的反射率，图 5（b）为地表高度标准差为 0.015 m
情况下的反射率。可以看出，反射率会随地表起伏

波动产生较大变化。
 
 

(b) 地表粗糙度影响下的反射率

(a) 理想情况下的反射率
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图 5    不同地表粗糙度下的反射率

Fig. 5    Reflectivity of different terrain roughness
 

σ2土壤表面可以用服从均值为 0、方差为 的高

斯分布模型来描述，修正地表粗糙度衰减后的反射

率可表示为[22]

Γrl,rough = Γrl,soilexp(4k2σ2cos2θ) （7）

σ

θ Γrl,soil

Γrl,rough

式中：指数项表示由地表粗糙度引起的信号衰减；

k 为波数； 为地表高度标准差，由 SMAP数据提

供； 为卫星入射角； 为经过植被修正后的反射

率； 为经过粗糙度修正后的反射率，即本文建

立半经验模型的关键参量。

 2.3　反演流程

半经验回归模型的基本反演流程如图 6所

示。对 CYGNSS L1级数据进行预处理后，计算出

陆地反射率，通过与 SMAP的数据融合，修正各类

误差，得到校正后的陆地反射率，利用反射率和土

壤湿度的联系，建立土壤湿度反演半经验模型，并

利用 SMAP的土壤湿度产品验证模型效果。

数据预处理时，通过标准质量控制筛除了部分

观测结果，不考虑入射角大于 65°的 CYGNSS观测

数据，剔除接收机天线增益小于 0 dB的观测数据，

去除信噪比小于 0的异常值，最终选择 DDM峰值

在第 7～10个时延框内的观测数据。

 3　反演结果与分析

 3.1　反演区域

本文选择的反演区域经度为 90°E～130°E，纬

度为 20°N～38°N，且反演的区域仅针对陆地，海面

没有考虑在内，不对其进行反演监测。

 3.2　SMAP数据对比验证结果

 3.2.1　误差模型修正结果

各类误差对反射率的影响会造成其偏离实际

真实值，进一步影响土壤湿度反演的准确性，本节

主要讨论误差修正模型对精度的提升。将 2020年

1—9月的数据用于训练模型，2020年 10月至 2021年

1月的数据用于外推反演验证，并将 SMAP土壤湿

度产品作为地面真实值与其进行比较，计算反演偏

差和均方根误差来验证模型的准确性。

表 2为误差修正前后的反演结果。外推反演

 

CYGNSS L1级2.1版本数据

提取DDM可观测值、
经纬度等信息; 进行

数据预处理

计算反射率等特征量

各类误差修正

匹配SMAP数据结果, 

组成训练数据集

建立土壤湿度回归模型
反演土壤湿度

SMAP土壤湿度产品数据

提取土壤湿度、植被
含水量、经纬度等信息

匹配, 组成验证数据集

精度分析

图 6    半经验模型的土壤湿度反演流程

Fig. 6    Flowchart of soil moisture retrieval from

semi-empirical model
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的 4个月中，修正各类误差后模型的精度得到了提

高，反演偏差最高提升 6.80%，均方根误差最高提

升 3.30%，即修正误差后的模型准确性更高。

 3.2.2　训练集数据量的影响

本节主要讨论训练模型的数据量对于反演精

度的影响。其中，分别使用 2020年 7—9月（3个

月 ）、 2020年 1—9月 （9个 月 ）、 2019年 10月 至

2020年 9月（12个月）的数据训练模型， 2020年

10月至 2021年 1月数据用于外推反演，针对反演

结果分析训练模型的数据量对于反演精度的影响。

由表 3可知，一整年数据训练得到的模型，反

演偏差最小，均方根误差最低，相比 3个月训练的

反演结果，反演偏差平均提升 62.02%，均方根误差

平均提升 32.01%；9个月数据训练得到的模型，反

演结果也优于 3个月训练数据的模型，反演偏差平

均提升 47.00%，均方根误差平均提升 25.26%。因

此，训练半经验模型的数据量越多，反演的精度越

高，模型准确性越好。因此，下文进行模型时效性

分析时采用一整年的数据训练。

 3.2.3　外推时效性

本节主要评估半经验模型外推的时效性，使用

2019年 10月至 2020年 9月一整年的数据训练模

型，外推反演 2020年 10月至 2021年 9月的数据，

针对反演结果，讨论模型的时效性。

cm3/

cm3 cm3/cm3

表 4为外推 12个月的土壤湿度结果。可知，当

外推间隔一年的土壤湿度时，反演结果仍然可以与

SMAP的土壤湿度保持计较好的一致性，外推 12个

月的结果中，最大反演偏差的绝对值不超过 0.05 

，均方根误差不超过 0.07  。

图 7为反演的土壤湿度结果和 SMAP提供的

 

表 2    误差修正前后反演结果
 

Table 2    Retrieval results before and after error correction cm3/cm3　

训练数据月份 反演月份
反演偏差 均方根误差

未修正各类误差 修正各类误差 未修正各类误差 修正各类误差

2020年1—9月

2020年10月 −0.009 7 0.060 0 0.009 6 0.059 3

2020年11月 −0.030 7 0.066 6 −0.029 7 0.065 3

2020年12月 −0.044 8 0.066 2 −0.042 9 0.064 2

2021年1月 −0.060 3 0.075 9 −0.056 2 0.073 4

 

表 3    不同训练集数据量的模型反演结果

Table 3    Retrieval results of models with different

amounts of training data

训练数据
月份

训练模型
数据量/个

反演月份
（单个月）

反演偏差/
（cm3·cm−3）

均方根误差/
（cm3·cm−3）

2020年7—9月 102 855

2020年10月 −0.033 6 0.070 5

2020年11月 −0.055 0 0.084 4

2020年12月 −0.069 9 0.095 1

2021年1月 −0.082 6 0.104 9

训练数据

月份

训练模型

数据量/个
反演月份

（单个月）

反演偏差/
（cm3·cm−3）

均方根误差/
（cm3·cm−3）

2020年1—9月 273 047

2020年10月   0.009 6 0.059 3

2020年11月 −0.029 7 0.065 3

2020年12月 −0.042 9 0.064 2

2021年1月 −0.056 2 0.073 4

训练数据

月份

训练模型

数据量/个
反演月份

（单个月）

反演偏差/
（cm3·cm−3）

均方根误差/
（cm3·cm−3）

2019年10月至

2020年9月 356 966

2020年10月 −0.001 8 0.056 1

2020年11月 −0.021 7 0.058 9

2020年12月 −0.034 5 0.057 2

2021年1月 −0.047 7 0.065 5

 

表 4    一年训练集数据量的模型反演结果
 

Table 4    Retrieval results of model for

one year training data cm3/cm3　

训练数据月份
反演月份
（单个月）

反演偏差 均方根误差

2019年10月至

2020年9月

2020年10月 −0.001 8 0.056 1
2020年11月 −0.021 7 0.058 9
2020年12月 −0.034 5 0.057 2
2021年1月 −0.047 7 0.065 5
2021年2月 −0.029 3 0.059 4
2021年3月 −0.028 3 0.069 8
2021年4月 −0.016 4 0.063 5
2021年5月 −0.001 4 0.059 3
2021年6月 0.023 5 0.056 2
2021年7月 0.028 3 0.059 6
2021年8月 0.029 5 0.059 9
2021年9月 0.022 9 0.059 5
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图 7    反演结果的密度散点图（2020年 10月至 2021年 9月）

Fig. 7    Density scatter plot of inversion results

(2020-10—2021-09)
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土壤湿度的密度散点图。散点主要集中在 1∶1黑

线周围，相关系数为 0.963 6，说明反演结果与 SMAP

数据有较强的相关性。

针对 2020年 10月至 2021年 9月（12个月）的

数据进行外推反演，图 8为实验地区部分区域反演

的土壤湿度，图 9为相同区域反演的土壤湿度与

SMAP提供的土壤湿度的偏差。反演结果的平均反

演偏差为−0.003 7 cm3/cm3，均方根误差为 0.026 4 cm3/

cm3，且大部分区域反演偏差分布相对较小。本节

的结果证明了一年数据集训练得到的半经验模型

能够较好地外推一年的土壤湿度。

 3.2.4　低土壤湿度季节的反演

本节主要研究半经验模型中低土壤湿度对精

度的影响。从表 4发现，外推的 12个月土壤湿度

结果中，2021年 1、3、4月反演的均方根误差比较

大，均超过 0.06 cm3/cm3，反演误差较大的月份主要

集中在冬、春 2个季节。本文按 0.15 cm3/cm3 为界

限划分高、低含水量进行分析，图 10为实验地区部

分区域范围内 SMAP产品对应的春、夏、秋、冬

4个季节的土壤湿度数量分布。从土壤湿度的样本
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图 8    实验地区部分区域反演的土壤湿度

（2020年 10月至 2021年 9月）

Fig. 8    Soil moisture retrieved in part of experimental area

(2020-10—2021-09)
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图 9    实验地区部分区域土壤湿度偏差

（2020年 10月至 2021年 9月）

Fig. 9    Soil moisture deviation in part of experimental area

（2020-10—2021-09）
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图 10    土壤湿度的数量分布（实验地区部分区域）

Fig. 10    Number distribution of soil moisture (part of experiment area)
 

第 11 期 张云，等：CYGNSS/SMAP数据融合半经验模型的土壤湿度反演 2879



分布可知，相比较夏季和秋季，冬、春 2个季节的低

含水量（<0.15 cm3/cm3）的样本数量明显较多，说明

冬、春 2个季节的土壤湿度值较低。

图 11为高、低含水量反演的偏差结果。其中，

横轴为反演的小单元区间号，明显发现低含水量

（<0.15 cm3/cm3）的反演偏差更大，波动范围更广，即

土壤湿度值较小时，更容易出现较大均方根误

差的情况。因此，本文对训练集 2019年 10月至

2020年 9月的数据按季节不同进行分类，针对均方

根误差较大的冬、春 2个季节，分别对模型进行训

练，外推反演与训练集同季节的数据。表 5为按季

节分类训练模型后冬、春 2个季节的土壤湿度反演

结果。

%

%

对比表 4和表 5发现，虽然按季节分类后，导

致训练集数据量减少，但同季节反演的反演偏差和

均方根误差降低，模型精度提升，冬季反演偏差平

均提升 54.80 ，均方根误差提升 21.58%，春季反演

偏差平均提升 59.05 ，均方根误差提升 21.05%。

即在实验区域中，土壤含水量较低时，使用季节分

类，训练数据和外推反演数据季节相同时，反演偏

差、均方根误差更小，模型外推性得到明显提升。
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图 11    高、低含水量反演的偏差结果

Fig. 11    Bias results of retrieval of high and low water

content inversions
 
 

表 5    按季节分类的土壤湿度反演结果
 

Table 5    Retrieval results of soil moisture

classified by season cm3/cm3　

训练数据月份 反演月份 反演偏差 均方根误差

2019年11月—
2020年1月（冬季）

2020年11月 0.021 5 0.050 3

2020年12月 −0.001 9 0.044 5

2021年1月 −0.014 8 0.047 2

2020年2—
4月（春季）

2021年2月 −0.014 2 0.049 6

2021年3月 −0.010 7 0.049 1

2021年4月 0.006 0 0.052 7
 

 3.3　CLDAS数据对比验证结果

目前，国家气象科学数据中心提供了相应的土

壤湿度产品 CLDAS-V2.0，本文采用 CLDAS-V2.0

近实时产品数据集的 0～5 cm土壤湿度产品进行

对比验证，全国区域均方根误差为 0.02 cm3/cm3，与

地面实际观测吻合度较高。使用 SMAP提供的

2019年 10月至 2020年 9月数据训练反演模型，外

推 2021年 6月 1—10日的数据，反演结果与 CLDAS
数据集提供的土壤湿度产品进行比较。图 12为实

验地区部分区域 CLDAS验证数据同反演结果的偏

差。反演结果的平均反演偏差为 0.005 8 cm3/cm3，

均方根误差为 0.085 4 cm3/cm3，模型的外推反演结

果与地面实测数据相比有较好的准确性。CLDAS
对比验证的精度指标有所下降，主要是由于训练集

中作为真值的 SMAP数据基本可以代表地面实况，

但是总体存在 0.036 cm3/cm3 的均方根误差 [23]，导致

训练后模型的反演结果与实测数据之间有一定的

偏差。
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图 12    实验地区部分区域 CLDAS数据对比的土壤湿度偏差

（2021年 6月 1—10日）

Fig. 12    Soil moisture bias for CLDAS data comparison in

part of experimental area (June 1−10, 2021)
 

 4　结　论

目前，作为被动微波遥感的星载 GNSS-Ｒ技术

具有低成本和全球范围监测等优点，在土壤湿度反

演领域有很大的发展前景。本文通过反射率和土

壤湿度的联系，融合 SMAP卫星的数据，修正植

被、地表粗糙度衰减等各类误差，利用 SMAP的土

壤湿度作为地面真实值，建立星载 GNSS-R土壤湿

度反演的半经验模型，并对实验地区的反演结果进

行了精度分析，结果表明：

1） 反射率的准确性直接影响了半经验模型的

反演精度。通过对误差模型的作用分析表明，修正

各类误差后反演偏差最高能提升 6.80%，均方根误

差最高能提升 3.30%，SMAP同 CYGNSS数据融合

修正各类误差后，提高了模型的反演精度，本文使

用的误差模型能够较好地估算出各类反演误差，证

明了误差模型的有效性。
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2） 外推反演精度主要和半经验模型及训练数

据的特征量覆盖性有关。反演结果显示，训练模型

的数据量越多，反演偏差越低，均方根误差也越小，

一年训练数据的反演结果明显优于 3个月训练数

据的结果，反演偏差平均提升 62.02%，均方根误差

平均提升 32.01%。9个月数据训练得到的模型，反

演结果也优于 3个月训练数据的模型，反演偏差平

均提升 47.00%，均方根误差平均提升 25.26%。

3） 通过时效性分析发现，一年数据集训练得到

的反演模型能外推一年的土壤湿度，反演结果与

SMAP土壤湿度产品对比，反演偏差为−0.003 7 cm3/
cm3，均方根误差为 0.026 4  cm3/cm3，相关系数为

0.963 6，反演结果与 SMAP土壤湿度产品具有较高

的一致性，证明了本文提出的半经验模型的有效性。

4） 由于实验区域内低含水量季节（冬、春）的

反演精度下降，本文提出使用季节分类的方法，使

用相同低含水量季节外推相同季节的模型可以提

升反演的精度，冬季反演偏差平均提升 54.80%，均

方根误差提升 21.58%，春季反演偏差平均提升

59.05%，均方根误差提升 21.05%，证明使用季节分

类模型可以提高实验区域内低含水量的外推精度。

5） 半经验模型的反演结果与地面实测数据进行

比较，可以保持较好的准确性，反演偏差为 0.005 8 cm3/
cm3，均方根误差为 0.085 4 cm3/cm3。

本文成果对于推广星载 GNSS-Ｒ土壤湿度反

演业务化应用具有积极意义。由于 CYGNSS数据

主要用途并非土壤湿度反演，卫星接收机并未对土

壤湿度反演进行优化，对土壤湿度反演精度造成了

限制。未来考虑通过机器学习等新方法来提升星

载 GNSS-R土壤湿度反演的精度。
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Soil moisture retrieval using CYGNSS/SMAP data fusion semi-empirical model
ZHANG Yun1，2，ZHANG Dandan1，2，MENG Wanting3，GU Jun4，HAN Yanling1，2，YANG Shuhu1，2，*

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

2.   Shanghai Marine Intelligent Information and Navigation Remote Sensing Engineering Technology Research Center，Shanghai 201306，China；

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

4.   Shanghai SastSpace Technology Co.，Ltd.，Shanghai 201108，China)

Abstract： Soil moisture retrieval of the satellite-borne GNSS reflected signal (GNSS-R) is more susceptible to
the influence of the changing environmental factors on the land. At present, there is little research on error correction
and extrapolation performance analysis in the satellite-borne GNSS-R soil moisture retrieval model. The accuracy of
the reflectivity of land points is enhanced by correction in this article, which synthesizes a number of error correction
models,  including  the  GNSS  satellite  transmit  power  deviation,  the  attenuation  of  the  reflected  signal  strength  by
vegetation and surface roughness, and these factors. A semi-empirical retrieval model of CYGNSS/SMAP data fusion
of reflectance-soil moisture was established. One-year high-precision extrapolation retrieval is achieved, retrieval bias
is −0.003 7 cm3/cm3, the root mean square error (RMSE) is 0.026 4 cm3/cm3 and the correlation coefficient is 0.963 6.
At  the  same  time,  a  seasonal  extrapolation  model  is  proposed  to  improve  the  extrapolation  accuracy  in  low  water
content  seasons.  The  longitude  of  the  experimental  area  is  90°E−130°E,  the  latitude  is  20°N−38°N,  and  the
CYGNSS/SMAP  data  from  October  2019  to  September  2020  are  used  for  training.  Push  the  soil  moisture  from
October  2020  to  September  2021.  After  the  reflectivity  is  corrected  by  the  error  model,  the  semi-empirical  model
retrieval bias is improved by 6.80%, and and RMSE is improved by 3.30%. Aiming at the problem that the winter and
spring soil moisture content low in the experimental area affects the retrieval accuracy, proposes a seasonal training
model for extrapolation in the same season,compared with the training model with one-year data volume, the RMSE
of winter retrieval can be increased by 21.58%, and the spring can be increased by 21.05%. Comparing the retrieval
results from June 1 to 10, 2021 with the soil moisture measured on the ground by CLDAS, the Bias is 0.005 8 cm3/cm3

and the RMSE is 0.085 4 cm3/cm3, which can maintain good accuracy. This paper’s research results have proved the
effectiveness of using the reflectivity-soil moisture semi-empirical model and the reflectivity error correction, which
are of significance for the promotion of the commercial application of the on-board GNSS-R soil moisture retrieval.

Keywords： GNSS reflected signal；soil moisture；CYGNSS；SMAP；vegetation attenuation；soil surface rough
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“北航空事卫星一号”监视载荷的统计性能

刘海涛1，*，杨宁1，李冬霞1，李雪缘2，张学军2，安强3，张芷恩3

(1.   中国民航大学 天津市智能信号与图像处理重点实验室，天津 300300； 2.   北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 100191；

3.   四川九洲空管科技有限责任公司，绵阳 621000)

摘　　　要：“北航空事卫星一号”是广域航空器监视科学试验卫星。为了评估“北航空事卫星

一号”监视载荷的性能，提出了 ADS-B系统监视载荷的性能指标及统计方法，并利用“北航空事卫

星一号”在轨观测数据，统计给出了“北航空事卫星一号”监视载荷的性能指标，包括监视覆盖半

径、检测概率、识别概率、位置报告更新间隔及载荷消息速率。统计结果表明：“北航空事卫星一

号”具备了在全球范围内对运输航空及通用航空器监视跟踪的能力；监视覆盖半径达 1 710 km，检

测概率大于 35%，识别概率大于 68%，位置报告更新间隔小于 8 s。
关　键　词：科学试验卫星；北航空事卫星一号；星基航空器监视；ADS-B接收机；性能指标
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为解决广域范围内航空器可靠监视的问题，国

际民航组织 (International Civil Aviation Organizition，

ICAO)提出了星基ADS-B的概念[1-2]。通过将ADS-B

接收机部署于低轨道卫星中，并接收航空器播发的

ADS-B信号，利用卫星通信网络，将获取的航空器

监视信息传输至地面应用系统（空中交通管制、航

空公司运行控制），以实现全球范围内航空器的监

视 [3-4]。与地基航空器监视系统相比，星基 ADS-B

系统具有监视覆盖范围广、不受地理环境限制、可

满足航空器持续监视等多方面的优势，星基 ADS-B

系统在空中交通管理、航空公司运行控制、全球航

班追踪、通航飞行监视及航空器搜寻救援等领域具

有广泛的应用价值 [5-6]。因此，星基 ADS-B系统获

得了业界和学术界的广泛关注。

围绕着星基 ADS-B，国内外开展了大量研究，

可分为 2个领域：星基ADS-B试验验证与星基ADS-B

关键技术研究。在星基 ADS-B试验验证方面，为

了验证星基航空器监视技术的可行性，2013年，德

国宇航中心研制发射了 PROBA-V试验卫星，并开

展了星基航空器监视试验 [3]，随后丹麦和加拿大也

发射了类似试验装置。2017年，Aireon公司提出了

将 ADS-B接收机部署在二代铱星上，从而形成覆

盖全球的星基 ADS-B监视方案 [4]，2019年 1月，二

代铱星部署完毕，同年 6月，Aireon公司通过欧洲

航空安全局（European Aviation Safety Agency，EASA）

的空中导航服务提供商（air navigation service provider，

ANSP）的认证，正式面向全球提供广域航空器监视

服务。与此同时，国内多家单位也研制发射了

ADS-B试验卫星，开展了星基航空器监视试验 [7]，

其中，代表性试验卫星包括国防科技大学的“天拓

三号”与“天拓五号”、中国科学院上海微小卫星工

程中心的“上科大二号”、北京和德宇航技术有限

公司的“和德一号”和“和德二号”、中国电子科技

集团公司第五十四研究所的“天象”及北京航空航

天大学的“北航空事卫星一号”等。

在星基 ADS-B关键技术研究方面，为了解决星
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基 ADS-B全球监视覆盖问题，文献 [8-9]面向航空

器监视业务开展了低轨道卫星星座设计的研究；为

解决空天链路传输衰耗大、链路误码率高的问题，

文献 [10-12]开展了星基 ADS-B低信噪比解调方法

的研究；针对星基 ADS-B系统共信道干扰严重，造

成 ADS-B信号冲突的问题，文献 [13-15]开展了阵

列天线接收方法的研究，文献 [16-19]开展了冲突

信号解交织方法的研究；为了降低 ADS-B消息的

星间传输迟延，文献 [20]提出了面向星基 ADS-B
业务的泛洪路由算法；为了给出共信道干扰对星基

ADS-B系统监视性能的影响，文献 [21]建立了星

基 ADS-B性能模型，文献 [22]提出星基 ADS-B系

统监视容量的概念，并给出了监视容量的计算公式。

尽管国内外研制发射了多颗星基 ADS-B试验

卫星，但只有德国宇航中心给出了监视载荷空天链

路差错性能指标及统计方法，星基 ADS-B系统监

视载荷的其他性能指标尚没有明确的定义。参考

民航相关规范，本文提出了星基 ADS-B监视载荷

的性能指标，并给出相应指标的统计方法，利用“北

航空事卫星一号”在轨观测数据统计给出了监视载

荷的性能。本文创新点如下：①提出了星基 ADS-B
监视载荷的性能指标；②给出了监视载荷性能指标

的统计方法；③统计给出了“北航空事卫星一号”

监视载荷的性能。本文方法和研究结论对中国未

来星基航空器监视系统的建设具有重要的指导意义。

 1　“北航空事卫星一号”试验卫星

为克服空天链路传输衰耗大导致 ADS-B接收

机误码率高，同时解决星基 ADS-B共信道干扰造

成信号交织严重的问题，北京航空航天大学联合四

川九洲空管科技有限责任公司及长沙天仪空间科

技研究院研制发射了“北航空事卫星一号”科学试

验卫星。试验卫星的监视载荷是一个多波束的

ADS-B接收机，采用了多波束相控阵接收技术。

2020年 11月 6日，试验卫星在太原卫星发射中心

通过“长征六号”运载火箭送入预定轨道，轨道参

数如表 1所示。到目前为止，试验卫星在轨运行

521天，期间共开展了 147次航空器监视试验，累计

试验时长 503 h，获得了大量试验数据。
 
 

表 1    试验卫星轨道参数

Table 1    Orbit parameters of test satellite

参数 数值

远地点/km 476

近地点/km 464

轨道倾角/(°) 97.25

高度/km 484.24

速度/(km·s−1) 7.62

周期/min 93.84
 

 2　星基 ADS-B系统监视载荷性能评

估方法

图 1为试验卫星监视载荷性能评估框图。在

任务管理终端规划试验卫星监视载荷的观测任务，

并通过测控站将遥测命令注入到试验卫星；试验卫

星执行航空器监视任务，与此同时将接收到的ADS-B

消息数据暂存在监视载荷的内部缓冲器；当试验卫

星经过地面数传站时，试验卫星将暂存的 ADS-B

消息数据及卫星遥测数据通过下行链路传输至地

面数传站，并保存在地面数传站的本地计算机中；

ADS-B消息数据及卫星遥测数据进一步分发到监

视载荷性能评估终端；监视载荷性能评估终端统计
 

试验卫星
监视载荷

ADS-B

消息数据
卫星遥测

数据

监视载荷
性能评估终端

监视覆盖
半径

检测概率 识别概率
位置报告
更新间隔

载荷消息
速率

地面数传站

图 1    监视载荷性能评估框图

Fig. 1    Block diagram of surveillance payload performance evaluation
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得到监视载荷的以下性能指标：监视覆盖半径、检

测概率、识别概率、位置报告更新间隔及载荷消息

速率。

 2.1　监视覆盖半径

{d(n),n = 1, · · · ,N}
d(n)

{d(n),n = 1, · · · ,N}

监视覆盖半径是衡量监视载荷对地球表面空

域监视覆盖范围的技术指标。监视载荷的监视覆

盖半径定义为卫星星下点与航空器位置报告在地

球表面投影点之间球面距离的 95% 分位值。该指

标的统计过程如下：在观测试验中，根据监视载荷

获得的航空器位置报告和当前试验卫星的空间坐

标，计算得到卫星星下点与航空器球表面投影点之

间的球面距离，将试验过程中多次获得的球面距离

记为 ，n 为样本序号，N 为样本总

数， 为第 n 次观测获得的球面距离，对所有球面

距离 按取值由小到大进行排序，并

取其 95% 的分位值得到监视覆盖半径。

 2.2　空天链路检测概率和识别概率

衡量空天链路传输可靠性的技术指标包括检

测概率 (probability  of  detection,  POD)和识别概率

(probability of identification, POI)。检测概率定义为

监视载荷正确接收到航空器位置消息的数量与航

空器理论播发位置消息数量的比率 [3,23]，计算公式

如下：

PPOD =

K∑
k=1

Nrecv,P(k)
/ K∑

k=1

Nsend,P(k) （1）

k = 1,2, · · · ,K
Nrecv,P(k)

Nsend,P(k)

式中： 为航空器序号，K 为监视载荷观

测空域内航空器的数量； 为载荷正确接收

到第 k 架航空器位置消息的数量； 为第 k 架

航空器顶部天线理论播发的位置消息的数量。注

意：此处检测概率的定义与技术规范稍有差异，在

星基 ADS-B系统时，认为监视载荷无法接收到航

空器底部天线播发的消息，因此在计算检测概率时

仅需考虑航空器顶部天线播发的消息，而不考虑航

空器底部天线播发的消息。

识别概率定义为监视载荷正确接收到身份识

别消息的数量与航空器理论播发身份识别消息数量的比

率[3,23]，计算公式如下：

PPOI =

K∑
k=1

Nrecv,I(k)
/ K∑

k=1

Nsend,I(k) （2）

Nrecv,I(k)

Nsend,I(k)

式中： 为载荷正确接收到第 k 架航空器身份

识别消息的数量； 为第 k 架航空器顶部天线

理论播发的身份识别消息的数量。注意：识别概率

定义与技术规范稍有差异。

 2.3　位置报告更新间隔

位置报告更新间隔（update interval, UI）是衡量

T (k, i) i = 1,2, · · · ,Nk

Nk T (k, i)

航空器监视系统性能优劣的核心技术指标。根据

相关技术规范 [24]，使用 95% 航空器 95% 位置报告

更新间隔来表征位置报告更新间隔，其定义为观察

空域内监视载荷接收到 95% 航空器位置报告的

95% 更新间隔。该指标统计过程如下：在试验载荷

观察空域内，第 k 架航空器的第 i 个位置报告记为

， 为航空器位置报告的序号，

为第 k 架航空器位置报告的数目。根据 可

计算得到第 k 架航空器的第 i 个位置报告更新间

隔为

∆T (k, i)= T (k, i+1)−T (k, i) i= 1,2, · · · ,Nk−1（3）

{∆T (k, i), i = 1,2, · · · ,Nk −1}

T95%(k)

对式 (3)给出的第 k 架航空器所有位置报告更

新间隔 按照取值由小到大

进行排序，取其 95% 分位值作为第 k 架航空器

95% 位置报告更新间隔 。

{T95%(k),k = 1,2, · · · ,K}
进一步对所有航空器的 95% 位置报告更新间

隔 按取值由小到大进行排序，

并取其 95% 分位值作为位置报告更新间隔。

 2.4　载荷消息速率

V(t)

t = 1,2, · · · ,T T {V(t)，

t = 1,2, · · · ,T }

观测空域内航空器的数量对监视载荷输出的

消息速率有巨大影响。为了定量评估航空器数量

对监视载荷输出消息速率的影响，引入载荷消息速

率指标。载荷消息速率定义为单位时间内监视载

荷输出 ADS-B消息速率的 95% 分位值（单位：个/s）。
根据 ADS-B消息包含的比特数，易换算得到监视

载荷输出的消息速率。监视载荷的消息速率指标

统计过程如下：在第 n 秒观测时间内，监视载荷输

出 ADS-B消息的瞬时消息速率记为 ，其中，

， 为监视载荷的观测时长，对

按照取值由小到大进行排序，并取其

95% 的分位值作为载荷消息速率。

 3　监视载荷性能评估结果

 3.1　监视载荷的广域监视性能

图 2给出了航空器累积位置分布图（累积观测

时长 168 h 4 min 53 s），其中，绿色点代表航空器的

航迹。可观察到，“北航空事卫星一号”监视载荷

实现了全球空域的累积监视覆盖。

图 3给出了 SDM6284航班的航迹（位于俄罗斯

索利加利奇斯基地区），其中，航迹颜色表征了航空

器的飞行高度。观察日期为 2021年 3月 31日，起

始观测时刻为北京时间 00:12:10，观测时长 8 min 41 s，
航空器飞行高度约 10 973 m，监视载荷共接收 1 621
个 ADS-B消息，其中，位置消息 347个，检测概率

为 66.6%。

图 4给出了 VIV4399航班的航迹（位于墨西哥

第 11 期 刘海涛，等：“北航空事卫星一号”监视载荷的统计性能 2885



比亚埃尔莫萨机场），观察日期为 2021年 4月 1日，

起始观测时刻为北京时间 20:38:51，观测时长为 6 min
18 s，观测期间航空器飞行高度由 23 m爬升至 4 237 m，

监视载荷共接收到 1 282个 ADS-B消息，其中，位

置消息 274个，检测概率为 72.5%。

图 5给出了编号 B7757通用航空器的航迹（位

于中国新疆维吾尔自治区北屯市附近），观察日期

为 2021年 4月 1日，起始观测时刻为北京时间

20:39:02，观测时长为 5 min 54 s，飞行高度为 5 403 m，

监视载荷共接收到 1 503个 ADS-B消息，其中，位

置消息 306个，检测概率为 86.4%。

综合图 2～图 5的结果可得到，“北航空事卫星

一号”监视载荷具备在全球范围对覆盖空域内处于

起飞/降落、离场/进近及巡航各个阶段运输航空器

和通用航空器监视跟踪的能力。

 3.2　监视覆盖半径结果

n j

N

∆

f (x) = α+βexp(−e−z− z+1) α = 7.049×
10−6 β = 1.07×10−3 z = (x− xc)/w xc = 5.916×102

w = 3.361×102

图 6给出了监视覆盖半径的频率直方图（累计

观察时长 168 h），其中， 为落入第 j 个区间的航空

器位置报告的数量， 为航空器位置报告的总数，

为直方图的组距（取值 100 km），拟合得到的概率

密度函数曲线 ，

， ， ， ，

。
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图 6    监视覆盖半径的频率直方图

Fig. 6    Frequency histogram for monitoring coverage radius
 

由图 6可观察到：①当航空器位于半径 400～
700 km的环形空域时，航空器播发的 ADS-B消息

被监视载荷正确接收的概率较高，其中，在 500 km
的距离上，频率直方图达到峰值。②当航空器位于

星下点附近空域时，航空器播发的 ADS-B消息被

监视载荷正确接收的概率较低，原因为：当航空器

位于星下点附近空域时，航空器顶部天线在其垂直

方向是天线波束的零陷方向，因此，航空器顶部天

线发射 ADS-B消息被监视载荷正确接收的概率较

低。③随着距离进一步增大，监视载荷正确接收

 

图 2    航空器累积位置分布图

Fig. 2    Aircraft cumulative position distribution map
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图 3    SDM6284航班航迹（运输航空器，巡航阶段）

Fig. 3    Flight track of SDM6284 (transport aircraft,

cruise phase)
 

 

18.1

18.2

18.0

17.9
−93.1 −92.9

VIV4399航迹
卫星星下点轨迹

经度/(°)

纬
度

/(
°)

−92.7

图 4    VIV4399航班航迹（运输航空器，起飞阶段）

Fig. 4    Flight track of VIV4399 (transport aircraft,

takeoff phase)
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Fig. 5    Track of B7757 general aviation aircraft
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ADS-B消息的概率逐渐降低，当距离超过 2 600 km
后，监视载荷无法接收 ADS-B信号。④根据图 6的

频率直方图，取监视覆盖半径的 95% 分位值可得监

视覆盖半径为 1 710 km。

 3.3　检测概率与识别概率结果

y = 3.854x−0.422 4，30 ⩽ x ⩽ 325

图 7为检测概率与航空器数量的关系曲线，其

中，散点来自于统计数据，曲线由散点通过曲线拟

合得到。可得：①拟合得到检测概率与航空器数量

的关系为 ，即随航空

器数量的增加，检测概率以航空器数量的−0.422 4
次方衰减。②低密度空域（航空器数量小于 100架），

检 测 概 率 大 于 55%； 中 密 度 空 域 （航 空 器 数 量

100～200架），检测概率大于 41%；高密度空域（航

空器数量 200～300架），检测概率大于 35%。
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图 7    检测概率与航空器数量的关系

Fig. 7    Relationship between probability of detection and

aircraft number
 

y = 1.671x−0.157 9，30 ⩽ x ⩽ 325

图 8为识别概率与航空器数量的关系曲线，其

中，散点来自于统计数据，曲线由散点通过曲线拟

合得到。可得：①拟合得到识别概率与航空器数量

的关系为 ，即随着航

空器数量的增加，识别概率以航空器数量的−0.157 9
次方衰减；②低密度空域识别概率大于 81%，中密

度空域识别概率大于 72%，高密度空域识别概率大

于 68%。

综上所述，可得：①空域内航空器数量对检测

概率与识别概率有直接影响。②随着航空器数量

增加，检测概率以航空器数量的−0.422 4次方衰减，

识别概率以航空器数量的−0.157 9次方衰减。③在

高密度空域内，检测概率优于 35%，识别概率优于

68%。④随着航空器数量的增加，检测概率和识别

概率随之下降，主要原因是：当航空器数量增加时，

消息的冲突概率增加，导致航空器正确接收航空器

消息的概率下降。

 3.4　位置报告更新间隔结果

表 2给出了典型空域内航空器位置报告更新

间隔的统计值。

根据表 2给出的统计数据，可得：  ①空域内航

空器数量对航空器位置报告更新间隔有较大影

响。②空域密度较小时，位置报告更新间隔较小；

空域密度较高时，位置报告更新间隔显著增大。原

因为：当空域航空器数量较多时，航空器播发的

ADS-B消息冲突严重，导致正确接收 ADS-B消息的

概率降低，最终导致航空器位置报告更新间隔增大。

y = 0.345 5x0.539 1，25 ⩽ x ⩽

350

图 9为位置报告更新间隔与空域内航空器数

量的关系曲线，其中，散点来自于统计数据，曲线由

散点通过曲线拟合得到。可得：①位置报告更新间

隔与航空器数量的关系为

，即随着航空器数量的增加，位置报告更新间隔

以航空器数量的 0.539 1次方增加；②低密度空域位

置报告更新间隔小于 4.13 s，中密度空域位置报告

更新间隔小于 6.01 s，高密度空域位置报告更新间

隔小于 7.48 s。
综上所述，可得：①航空器数量对位置报告更

新间隔有直接影响；②随航空器数量增加，位置报

告更新间隔以航空器数量的 0.539 1次方增加；③在

高密度空域内，位置报告更新间隔指标仍低于 8 s。
 

表 2    典型空域位置报告更新间隔

Table 2    Typical airspace location report update interval

空域类别 观测日期与时间(UTC) 空域名称 航空器数量/架 位置报告更新间隔/s

低密度空域
2021-03-19，15:46:51—15:50:11 太平洋 29 1.992

2020-12-01，21:06:20—21:09:40 大西洋 48 2.012

中密度空域
2021-03-20，12:03:35—12:06:55 北美 122 3.981

2021-03-30，13:16:50—13:20:10 亚洲 126 3.985

高密度空域
2021-02-27，22:37:50—22:40:20 亚洲 227 6.976

2021-04-01，01:44:45—01:47:15 北美 313 7.003
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图 8    识别概率与航空器数量的关系

Fig. 8    Relationship between probability of identification and

aircraft number
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 3.5　载荷消息速率结果

y = 3.367x−7.015, 10 ⩽ x ⩽ 350

图 10为载荷消息速率与航空器数量的关系曲

线，其中，散点来自于统计数据，曲线来自于散点的

曲线拟合。可得：①曲线拟合得到载荷消息速率与

航空器数量的关系为  ，
即载荷消息速率与航空器数量呈线性关系；②低密

度空域载荷消息速率低于 330个/s，中密度空域载

荷消息速率小于 666个/s，高密度空域载荷消息速

率小于 1 003个/s。
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图 10    载荷消息速率与航空器数量的关系

Fig. 10    Relationship between payload message rate and

aircraft number
 

 4　结　论

针对“北航空事卫星一号”监视载荷性能评估

的问题，本文提出了星基 ADS-B监视载荷的性能

指标及统计方法，并利用“北航空事卫星一号”在

轨观测数据，统计得到了“北航空事卫星一号”监

视载荷的性能指标。研究结论如下：

1） “北航空事卫星一号”监视载荷具备了在全

球范围内对运输航空器及通用航空器监视跟踪的

能力。

2） 监视覆盖半径达 1 710 km，检测概率大于 35%，

识别概率大于 68%，位置报告更新间隔小于 8 s。
本文研究结论对中国未来星基 ADS-B系统的

建设具有重要指导意义。
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Statistical performance of surveillance payload of Beihang
Aeronautical Satellite-1

LIU Haitao1，*，YANG Ning1，LI Dongxia1，LI Xueyuan2，ZHANG Xuejun2，AN Qiang3，ZHANG Zhi’en3

(1.   Tianjin Key Lab for Advanced Signal Processing，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China；

2.   College of Electronic Information Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China；

3.   Sichuan Jiuzhou Air Traffic Control Technology Co.，Ltd.，Mianyang 621000，China)

Abstract： Beihang  Aeronautical  Satellite-1  is  a  scientific  experiment  satellite  for  wide-area  aeronautical
surveillance.  The surveillance  payload’s  performance index and statistical  methods  are  first  put  forward in  order  to
assess  the  surveillance  payload ’s  performance  on  Beihang  Aeronautical  Satellite-1.  The  radius  of  surveillance
coverage, probability of detection, probability of identification, update interval of position report, and message rate of
the surveillance payload are presented using in-orbit test data from Beihang Aeronautical Satellite-1. According to the
statistical findings, the surveillance coverage radius is 1 710 kilometers, the likelihood of detection is higher than 35%,
the likelihood of identification is higher than 68%, and the time between location report updates is less than 8 seconds.

Keywords： scientific  experiment  satellite；Beihang  Aeronautical  Satellite-1； space-based  aircraft  surveillance；
ADS-B receiver；performance index
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基于 VMD-MA的 GNSS-MR雪深反演方法

胡媛1，袁鑫泰1，刘卫2，*，江志豪1，洪学宝3

(1.   上海海洋大学 工程学院，上海 201306； 2.   上海海事大学 商船学院，上海 201306；

3.   北京航空航天大学 前沿科学技术创新研究院，北京 100191)

摘　　　要：针对利用全球卫星导航系统多径反射 (GNSS-MR)技术反演雪深过程中信噪比

(SNR)序列趋势项分离不佳和反演结果波动较大的问题，提出一种基于变分模态分解 (VMD)和移动

平均 (MA)的雪深反演方法。VMD算法通过自适应高通滤波有效分离 SNR序列的趋势项，MA
算法对初始反演结果进行平滑处理从而减少随机波动。选用瑞典 KIRU站 2021年前 5个月

GLONASS不同频段的 SNR观测值开展实验，研究所提方法的可行性。结果表明：基于 VMD算法

的反演结果与气象站原位雪深相关系数超过 0.95，均方根误差 (RMSE)最低约 5 cm，较传统算法减

少近 40%；经 MA算法平滑处理后，反演精度进一步提高。考虑到 GNSS站和气象站之间的差异

性，选取 GPS SNR反演结果作为参考数据源，不同参考数据源取得了一致的实验结论,验证了所提

方法的可行性和有效性。
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雪水资源作为地球生态环境的重要组成部分，

与人类生存和社会发展密切相关。高精度、快速获

取雪深数据，不仅有利于地表气候和水文研究，也

有利于融雪径流预报和雪灾预防[1]。传统的雪深测

量方法在时间和空间上存在局限，而且维护成

本高。全球卫星导航系统 (global navigation satellite
system，GNSS)具有全天候、多信号源、低成本和

高精度等特点，除了提供定位、授时等服务外，基于

多路径效应的 GNSS多路径反射 (GNSS multipath
reflectometry，GNSS-MR)技术还可以通过信噪比

(signal-to-noise ratio，SNR)数据的调制频率进行环

境参数的反演 [2-3]。目前，GNSS-MR技术已通过实

验验证，用于监测 GNSS接收机附近的雪深变化[4]。

1993年，Martin-Neira[5] 提出了无源反射测量和

干涉测量系统 (passive reflectometry and interferometry
system，PARIS)概念，即利用 GPS反射信号监测海

平面高度的可能性，掀起了利用卫星信号进行环境

监测的研究热潮。Bilich等 [6] 深入研究了 GPS SNR
中反射分量与反射环境的关系，并建立了 SNR与

反射分量的映射关系。2009年，Larson等 [7] 首次使

用 GPS接收机进行雪深测量。Nievinski和 Larson[8]

提出了 SNR观测值的经验公式，并分析了不同相干

性对 SNR、载波相位和代码伪距可观测值的影响。

在此基础上，Larson和 Nievinski[9] 在地球范围板块

边界天文台的 6个 GNSS观测站开展实验，分析了基

于卫星反射信号进行雪深监测的技术条件。Tabibi等[10]

使用 GPS-L5和 GPS-L2C观测值进行雪深反演，未

发现可检测的偏差。Jin等[11] 利用 L2P SNR观测值

对阿拉斯加雪深变化进行反演实验，并与 L1 C/A
SNR结果进行对比，对不同仰角和采样率的数据进

行系统的反演实验，探索了仰角和采样率对结果的

影响。Tabibi等 [12] 对 GPS和 GLONASS的信号进

行合成观测，发现在 GNSS-MR雪深反演中缺乏可

检测的系统偏差。目前，雪深反演的研究重点仍然
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是提高反演精度，关键之一在于 SNR观测值的处

理。传统 GNSS-MR模型中采用经典的最小二乘拟

合 (least-squares fitting，LSF)算法 [13] 进行 SNR观测

值的拟合和分离。从数学上分析，LSF算法以残差

平方和最小的原则得到拟合多项式。由于多项式

本身的限制，拟合曲线与实际 SNR观测值的拟合

效果有限。此外，在无强烈暴风雪等气象的影响

下，雪深并不存在突变，而反演结果不可避免地会

出现随机波动，造成与原位雪深之间更大的反演

误差。

针对上述问题，本文引入了用于信号分离的变

分模态分解  (variational  mode decomposition，VMD)
算法和平滑随机波动的移动平均 (moving average，
MA)算法。VMD是一种具有自适应高通滤波特性

的信号处理方法，其适应性体现在根据最佳中心频

率有效地将原始信号分解成确定分解层数的固有

模态函数 (intrinsic mode function， IMF)。此外，MA
算法对原序列有修匀或平滑的作用，能够有效地减

弱随机波对反演精度的影响。本文使用瑞典 KIRU
站 2021年前 5个月 GLONASS不同频段的 SNR观

测值开展雪深反演实验，气象站提供的原位雪深作

为参考数据用于验证本文方法的可用性。

 1　GNSS-MR雪深反演原理

GNSS-MR雪深反演模型采用一根右旋圆极化

（right  hand circular  polarization，RHCP）天线同时接

收直射和反射信号，如图 1所示。直射信号和反射

信号干涉形成复合信号信噪比：

S SNR = Pd+Pr+2
√

PdPr cosϕr （1）

Pd Pr

Pd+Pr 2
√

PdPr cosϕr
ϕr

式中： 和 分别为直射信号功率和反射信号功

率； 表示 SNR的趋势项成分； 表

示由干涉引起的多径振荡分量； 为直射信号和反

射信号存在的路径差引起的相位差，表达式为

ϕr =
2π
λ
δ =

4πh
λ

sine （2）

λ h

e

δ

其中： 为卫星信号的波长； 为天线相位中心到反

射面的垂直高度，称为反射器高度； 为卫星仰角，

即卫星直射信号与反射面之间的夹角； 为路径差。

ϕr对相位差 进一步分析可得

2π f =
dϕr
dt
=

4π
λ

h （3）

f式中： 为 SNR观测值的多径振荡频率。

f f

从式（3）中可知，反射器高度 h 可由多径振荡

频率 求得，而多径振荡频率 可通过多径振荡项

进行频谱估计提取。雪深可以通过天线到地面的

距离 H 和反射器高度 h 计算。

 2　VMD-MA雪深反演方法

 2.1　变分模态分解算法

SNR观测值由趋势项和多径分量组成，其中无

用的趋势项需要去除。传统的 GNSS-MR雪深反演

模型采用 LSF算法对 SNR观测值的趋势项进行拟

合再分离。目标函数一般采用二阶多项式，拟合效

果有限。考虑到 SNR观测值的复杂性，本文采用

VMD算法对原始 SNR观测值进行分解，实现趋势

项的拟合和分离，提高反演精度[14]。

VMD是21世纪初期由Dragomiretskiy和Zosso[15]

提出的非递归、自适应的信号分离方法，能够在消

除迭代过程中的端点效应和虚假分量的基础上，将

原始信号分解成多个不同频率的调幅调频信号：

X(t) =
N∑

i=1

ui(t)+ r(t) （4）

X(t) r(t)

ui(t)

式中： 为输入的原信号；N 为分解层数； 为残

差项； 为分解得到的第 i 个 IMF分量，表达式为

ui(t) = Ai(t)cos(φi(t)) （5）

Ai(t) φi(t)其中： 为瞬时幅度； 为瞬时相位。

VMD算法的分解层数 N 直接影响了分解精度，

过小会出现分解不完全，过大则会导致高频模态过

多。最佳的分解层数 N 可以基于峭度确定。通过

相关系数法找到相关系数最大的分量，以峭度为优

化对象，选取峭度最大时对应的 N 为最佳分解层

数 [16]。通过前期的实验，本文选取了分解层数 N 为

4的 VMD算法进行 SNR观测值的处理。VMD算

法分解原始 SNR得到的 IMF1～IMF4分量（见图 2）
按照中心频率自高到低排序。IMF1～IMF4分量与

原始 SNR的相关系数分别为 0.08、0.18、0.30、0.95。
明显地，IMF4分量与原始 SNR最为一致，因此选取
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图 1    GNSS-MR雪深反演几何关系

Fig. 1    Geometry diagram of GNSS-MR snow depth inversion
 

第 11 期 胡媛，等：基于 VMD-MA的 GNSS-MR雪深反演方法 2891



该分量作为趋势项。

图 3展示了 LSF算法得到的趋势项和 VMD算

法中 IMF4分量与原始 SNR的拟合效果。可以观

察到，相比于 LSF算法，IMF4分量更大程度地保留

了原始 SNR的局部特征。其余分量（IMF1～IMF3）

重构可得到多径分量，高质量的多径分量有利于频

谱估计提取频率，提高反演精度。对多径分量进行

频谱估计求得谱峰值所对应的振荡频率，从而求得

反射器高度，如图 4所示。同样地，LSF算法得到

的多径分量和 LSP谱估计结果也被引入作为对比。

在图 4中可以较明显地看到，基于 VMD算法得到

的 LSP谱估计结果的谱峰值更大，有利于振荡频率

的准确提取。

 2.2　移动平均算法

在 GNSS-MR中有 2个已经确定的造成反射器

高度误差的原因：大气折射[17] 和地形偏差[18]。因为

雪深度变化缓慢，所以在实际应用中很少对上述

2种误差来源进行讨论。但如果对雪深反演结果和

原位雪深进行观察，会发现反演结果相对于原位雪

深有较多的随机波动，对整体的变化趋势有所影

响。MA算法指采用逐项递进的办法，将序列中若

干项数据进行算术平均所得到的一系列平均数，该

算法能对反演结果中异常值进行约束，减小其对整

体的影响。已知初始雪深反演结果序列 D：

D = [d1,d2,d3, · · · ,dn] （6）

式中：d 为雪深；n 为时间，d。
对序列 D进行移动平均，其表达式为

dave =
1
l

i+l∑
i

di i = 1,2, · · · ,n− l （7）

式中：dave 为得到的窗口平均雪深； l 为窗口长度。

利用短周期内的雪深反演结果作为约束能够减少

一定程度的随机波动。经过前期的不断尝试，窗口

长度 l 取 3～5都能达到提高反演精度的目的，其

中，l 取 4时结果最优。因此，本文实验中窗口长度

设置为 4。
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图 2    N=4时的 VMD分解结果

Fig. 2    Result of VMD decomposition when N=4
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图 3    SNR趋势项拟合效果对比

Fig. 3    Comparison of fitting effects of SNR trend terms
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Fig. 4    SNR multipath components and LSP spectrum estimation

results for different algorithms
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 2.3　VMD-MA雪深反演方法流程

基于 VMD算法和 MA算法的 GNSS-MR雪深

反演流程如图 5所示。首先，由 GNSS天线获得观

测区域的 SNR观测值，根据相关的轨道参数进行

数据处理，设置 SNR观测值的仰角和方位角范围。

然后，利用 VMD算法对选定的 SNR观测值进行信

号分离，得到振荡项。振荡项借助 LSP谱估计可提

取其振荡频率，从而得到初始的雪深反演结果。初

始的反演误差可通过与原位雪深比较得到，利用

MA算法对初始反演误差进行平滑处理可达到提高

精度的效果。
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SNR数据 

有效信号筛选

SNR趋势项分离 VMD

LSP

频谱估计

MA

雪深
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图 5    基于 VMD-MA的 GNSS-MR雪深反演模型

Fig. 5    GNSS-MR snow depth inversion model based on

VMD-MA
 

 3　数据处理和结果分析

实验观测站点为位于瑞典基律纳的 KIRU站

(67.857°N,  20.968°E,  309.900  m)，采用 SEPT  POLA
RX5-5.4.0 GNSS接收机和 SEPCHOKE_B3E6-SPKE
天线以 30 s的采样间隔记录观测，天线高度约为 1 m。

附近的 ESRANGE气象站 (约 5 km)提供了分辨率

为 1  d的 原 位 雪 深 数 据 。 2021年 1—5月 KIRU
站处于降雪时期，雪深变化约 0.9 m，且周围障碍物

少（见图 6），适用于 GNSS-MR雪深反演实验。

 3.1　数据处理

选取实验期间 KIRU站接收的 GLONASS 各频

段 SNR观测值进行雪深反演，表 1为所使用的各

SNR观测值特性。与 GPS不同，GLONASS使用频

分多址体制，每颗卫星的信号频率不同，但每组频

率的伪随机码相同。表 1中，频率表达式中的 k（取
值 1～24）为每颗卫星的频率编号，由于卫星发射的

载波频率不同，GLONASS具有更强的抗干扰能

力。由于多径效应，实验观测站周围的环境和地面

条件会影响 SNR数据的质量。根据菲涅耳反射区

理论 [9]，GNSS天线在第一菲涅耳区接收到的反射

信号可以获得介质层的最大信号能量。由于卫星运

行轨迹的不同，需要根据反射区域的需要来选取适

当的 SNR观测值。图 7为 2021年DOY 1 GLONASS
各卫星轨迹。考虑到具有明显多径振荡的低仰角

范围的 SNR观测值（参见图 3 中黑线）更适用于雪

深反演，同时，为了确保所选的 SNR观测值的质量

和数量及前人的经验 [19]，本文选取仰角为 2°～20°、
方位角为 30°～  330°的 SNR观测值开展雪深反演

实验。

 3.2　实验和精度分析

为了验证 VMD算法对 GLONASS各频段 SNR
观测值趋势项进行拟合、分离的可行性，选取实验

期间 GLONASS的 3种类型的 SNR(S1C、S1P、S2P)
数据进行实验。气象站提供的原位雪深被用于验

证反演精度。为了分析各频段信号之间的差异性

及验证 VMD算法的优越性，在同一实验条件下，本

文 VMD算法与经典 LSF算法得到的雪深结果进行

对比，并通过平均绝对误差、均方根误差和相关系

数 3项评价指标对不同模型得到的反演结果进行

对比分析，结果记录在表 2中。

 

表 1    GLONASS 收集的 SNR的频段、频率和通道/代码

Table 1    Frequency band, frequency, and channel/code of

SNR types collected from GLONASS

频段 频率/MHz 通道/代码 SNR类型

G1 1 602+9k/16
C/A S1C
P S1P

G2 1 246+9k/16 P S2P

 

图 6    KIRU站周围环境

Fig. 6    Environment of KIRU station
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从表 2中可以看到，无论是经典算法还是 VMD
算法，各频段信号呈现的反演精度结果一致 (S1C >
S1P > S2P)，而且 S2P相比于 S1C和 S1P存在系统

偏差。相比于 S1C和 S1P，S2P得到的雪深反演结

果与原位雪深之间的平均绝对误差和均方根误差

接近前两者的 2倍，即使 VMD算法使得反演精度

得到一定的提升，但其平均绝对误差和均方根误差

也达到了 9.9  cm和 11.5  cm。分析 VMD算法对

3种 SNR观测值的雪深反演结果精度的效果，虽然

在误差上三者存在差距，但三者与原位雪深的相关

系数均不小于 0.95。相比于 VMD算法，S1C、S1P
和 S2P的均方根误差分别减少了约 29%、41% 和 41%，

精度提升效果显著，说明 VMD算法在 SNR观测值

信号分离方面的效果较好。选用 MA算法对反演

误差进行平滑处理，如图 8所示。图 8展示了基于

VMD算法得到的不同 SNR观测值的反演误差及

MA算法的平滑结果。在 MA算法中，窗口长度取

4，平滑后的结果记录在表 2中。从表 2可以明显

地看出，不同算法、不同 SNR观测值平滑处理后的

雪深反演精度均有所提升，其中提升效果最显著的

是基于 VMD算法的 S1P，均方根误差减少了约

35%，相关系数达到 0.98。
通过进一步分析雪深反演误差，发现误差值波

动较大时 MA算法的平滑效果更好，如 S1P的误差

波动较大，平滑处理后的精度反超 S1C。S2P反演

结果相对于准确值中心波动情况较小，但对比平滑

前后与原位雪深之间的相关系数，基于经典算法和

VMD算法的相关系数分别从 0.86提升到 0.89和

从 0.95提升到 0.97。图 9为各雪深反演结果与原

位雪深的对比情况。可以明显看到，在各 SNR观测

值中平滑处理后的雪深反演结果序列明显与原位

雪深更具有一致性。此外，通过仔细观察图 8、图 9
和表 2可以发现，G1频段的误差（平均绝对误差和

均方根误差）相对更小且相关系数更高，G2频段

(S2P)的误差相对较大，且雪深反演结果序列更发散。

在上述实验结果分析中，参考数据源选取了与

KIRU站相距约 5 km的气象站记录的原位雪深。

考虑到反演区域和测量区域的差异性会引起两地

 

表 2    雪深反演结果评价比较

Table 2    Evaluation and comparison of snow depth inversion results

算法
平均绝对误差/cm 均方根误差/cm 相关系数

S1C S1P S2P S1C S1P S2P S1C S1P S2P

无平滑处理LSF算法 6.9 7.5 11.4 7.3 10.1 19.6 0.94 0.94 0.86
平滑处理LSF算法 4.2 7.4 11.0 4.8 10.0 19.4 0.98 0.95 0.89

无平滑处理VMD算法 5.2 5.9 9.9 5.2 6.0 11.5 0.97 0.97 0.95
平滑处理VMD算法 4.1 3.8 7.4 4.1 3.9 9.4 0.98 0.98 0.97
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图 7    KIRU站 2021年 DOY 1的 GLONASS卫星轨迹

Fig. 7    Trajectories of GLONASS satellites of KIRU station on DOY 1, 2021
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降雪量的不同，本文引入了已被广泛验证的 GPS
S1C SNR结果作为另一个参考数据源，结果记录在

表 3中。此时的 VMD算法仍然具有较大的优势，

相比于 LSF算法其反演精度有所提升。从表 3可
 

表 3    雪深反演结果评价比较 (以 GPS SNR为参考数据源)

Table 3    Evaluation and comparison of snow depth inversion results (taking GPS SNR as reference data source)

算法
平均绝对误差/cm 均方根误差/cm 相关系数

S1C S1P S2P S1C S1P S2P S1C S1P S2P

无平滑处理LSF算法 10.1 12.3 16.2 10.9 14.9 23.9 0.912 0.89 0.79

平滑处理LSF算法 8.6 12.2 15.8 9.5 14.8 23.7 0.95 0.9 0.83

无平滑处理VMD算法 6.6 7.6 10.1 6.7 7.6 10.9 0.96 0.95 0.93

平滑处理VMD算法 6.1 6.4 8.1 6.2 6.4 9.1 0.97 0.97 0.95
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以看到，基于 VMD算法的反演结果与参考数据的

相关系数均超过 0.93，且均方根误差降低约 30%。MA
算法的平滑处理也有良性效果。对比表 2和表 3
可以发现，不同参考数据源具有一致的实验结论。

 4　结　论

本文提出结合 VMD和 MA进行 GNSS-MR雪

深反演实验，对相关原理进行了介绍，并利用瑞典

KIRU站的 GLONASS S1C、S1P和 S2P SNR值开展

雪深反演实验，结果表明：

1） 与经典算法相比，基于 VMD算法的 S1C、
S1P和 S2P的雪深反演结果与原位雪深的均方根误

差分别减少了约 29%、41% 和 41%，且相关系数都

超过 0.94，精度提升效果显著。

2） 对初始雪深反演结果序列进行 MA能一定

程度上提高精度，包括降低反演误差和提高与原位

雪深的一致性，且该算法具有较高的普适性。通过

分析反演误差分布和提升效果之间的关系发现，对

于反演结果随机波动较大的平滑效果更佳。结合

VMD算法和 MA算法的反演精度为：平均绝对误

差最高为 3.8 cm，均方根误差最高为 3.9 cm，相关系

数最高为 0.98。

3）  GLONASS  G1频段 (S1C、 S1P)和 G2频段

(S2P)的 SNR观测值均可用于 GNSS-MR雪深反

演，但反演精度有所差别。相比于 G2频段 (S2P)，

实验中 G1频段 (S1C、S1P)的 SNR观测值更适合

用于雪深反演，其原因还需进一步研究。

本文提出的结合 VMD和 MA进行 GNSS-MR

雪深反演是可行、有效的，为使用 GNSS-MR技术

进行区域性的高精度雪深反演提供了重要参考。

但本文仅使用了单一星座的 SNR观测值进行雪深

反演，为进一步提高时空分辨率和反演精度，多模

多频的 GNSS-MR技术策略值得进一步研究。

致谢　感谢国际 GNSS 服务中心（https://www.
igs.org/network）提供的 GLONASS 观测数据和美国

国家气候数据中心（https://gis.ncdc.noaa.gov/）提供

的原位雪深数据。
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GNSS-MR snow depth inversion method based on variational mode
decomposition and moving average

HU Yuan1，YUAN Xintai1，LIU Wei2，*，JIANG Zhihao1，HONG Xuebao3

(1.   College of Engineering Science and Technology，Shanghai Ocean University，Shanghai 201306，China；

2.   Merchant Marine College，Shanghai Maritime University，Shanghai 201306，China；

3.   Research Institute for Frontier Science，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstract： To address  the  problem of  poor  separation  of  the  signal-to-noise  ratio  (SNR)  sequence  trend  items
and  the  significant  fluctuation  of  inversion  result  in  the  process  of  retrieving  snow  depth  using  global  navigation
satellite  system  multipath  reflectometry  (GNSS-MR),  a  snow  depth  inversion  method  based  on  variational  mode
decomposition  (VMD)  and  moving  average  (MA)  was  proposed.  The  VMD algorithm  can  effectively  separate  the
trend terms of the SNR sequence through adaptive high-pass filtering,  and the MA algorithm can smooth the initial
inversion results to reduce random fluctuations. The SNR observations of different frequency bands of GLONASS in
the first five months of 2021 from the KIRU station in Sweden were selected to conduct the experiments to investigate
the feasibility of the new method. The results show that the correlation coefficient between the inversion results based
on the VMD algorithm and the in-situ snow depth of the climate station exceeds 0.95, and the root mean square error
(RMSE)  is  at  least  about  5  cm,  which  is  nearly  40%  less  than  the  traditional  method.  The  inversion  accuracy  after
smoothing using the  MA method can be  further  improved.  Considering the  differences  between GNSS stations  and
climate station, the GPS SNR inversion results are selected as another reference data source. Consistent experimental
conclusions were obtained from different reference data sources, which verified the feasibility and effectiveness of the
new method.

Keywords： global  navigation  satellite  system  multipath  reflectometry； GLONASS； snow  depth； variational
mode decomposition；moving average
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基于快速仿射模板匹配的 AMCL算法

张淑芳*，李亚阳，张涛
(天津大学 电气自动化与信息工程学院，天津 300072)

摘　　　要：自主定位是移动机器人的重要任务，机器人绑架问题是定位技术中的难点。基于

粒子滤波的自适应蒙特卡罗定位 (AMCL)算法能够解决机器人绑架问题，但其在定位恢复过程中需

要在全局地图中放入新粒子，恢复效率低。通过对自适应蒙特卡罗定位算法的研究，结合图像学中

模板匹配思想，提出了一种基于快速仿射模板匹配的自适应蒙特卡罗定位 (AMCL-FM)算法。该算

法利用全局代价地图与局部代价地图估计出机器人的真实位置，并在估计出的位置放置新的粒子，

提高定位恢复能力。与传统的自适应蒙特卡罗定位算法相比，所提算法定位精度提升了 61.13%，定

位恢复效率提升了 69.23%。

关　键　词：移动机器人；自主定位；自适应蒙特卡罗定位；机器人操作系统；模板匹配
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定位是机器人的基本感知任务。根据机器人

的初始状态、定位过程中所能够获得的信息的类型

及定位难度，可将定位问题划分为三大类：位置跟踪[1]、

全局定位[2] 和机器人绑架问题[3]。机器人绑架问题

可看成一种特殊的全局定位问题，也是难度最高的

定位问题，其是指机器人在运行过程中被人为或其

他外界因素强制瞬移到其他位置，此时机器人推断

出的位置信息可能依旧是在被移动之前的位置，而

机器人会将这一位置信息当做自身的真实位置，这

就产生了一种错误的认知。因此，机器人绑架问题

可以用来衡量定位算法的好坏。

用概率法 [4] 对机器人的运动和感知进行建模

具有很好的鲁棒性，包括卡尔曼滤波 (Kalman filtering，

KF)[5]、直方图滤波 [6]、粒子滤波 (particle filter， PF)[7]

等技术。自适应蒙特卡罗定位（adaptive Monte Carlo

localization, AMCL）算法是粒子滤波算法中的翘楚，

其虽然能够解决机器人绑架问题，但由于在定位恢

复过程中新生成的粒子位置是随机的，导致定位恢

复的效率较低。近年来，研究人员对 AMCL算法进

行了改进，提升了定位精度和效率。文献 [8]提出

了一种使用自适应样本的改进蒙特卡罗定位

（Monte Carlo localization，MCL）算法，通过采用预缓

存技术来减少在线计算负担，解决多机器人定位问

题及单机器人定位问题。文献 [9]提出了深度多模

态观测模型，将地图和 2D激光扫描作为输入并输

出位姿的条件多模态概率分布，解决了在空旷环境

中定位效率低下的问题。文献 [10]提出了一种融合

MCL和卷积神经网络（convolutional neural networks，

CNN）的端到端混合定位算法，使用 CNN对机器人

进行位置估计以生成新的粒子。文献 [11]提出了

一种优化的 AMCL算法，结合二维激光信息、测距

仪信息，提高在容易定位失败的地形中的定位精

度。文献 [12]提出了一种增加扫描匹配 (scan matching，

SM)和离散傅里叶变换 (discrete  Fourier  transform，

DFT)的优化 AMCL算法，将传统 AMCL算法的加

权均值输出作为 SM的初始值，通过构建激光雷达

观测点与先验地图的匹配函数模型，利用高斯牛顿

的方法优化求解，最终通过  DFT滤波滤除位置处
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的小抖动，提升整个定位系统的稳定性和鲁棒性。

文献 [13]提出了一种基于文本信息和激光扫描数

据的机器人定位新算法 text-mcl，解决了 AMCL算

法在相似和重复的几何环境中无法定位机器人的

问题。AMCL算法存在遭遇绑架时定位恢复效率较

低的现象，如何提升恢复准确定位的效率仍是一个

值得深入研究的问题。

本文在 AMCL算法的基础上，提出了基于快速

仿射模板匹配（fast affine template matching, FM）[14]

的 AMCL算法 AMCL-FM，有效解决了 AMCL算法

在注入随机粒子后收敛较慢的问题。

 1　算法描述

 1.1　传统的 AMCL算法

ωslow ωfast

1−ωfast/ωslow

ωslow ωfast

1−ωfast/ωslow

AMCL算法 [15] 框图如图 1所示。先初始化粒

子群分布，再使用运动模型更新粒子位姿，并使用

测量模型更新粒子权重。AMCL算法定义了 2个

变量 和 ，分别表示粒子权重的长期似然平

均估计和短期似然平均估计，使用 表示

增加随机粒子的概率。当机器人遭到绑架时，处于

绑架前位置的粒子在某次迭代中会被抛弃，这将导

致粒子的平均权重突然降低， 和 也会下降，

且下降得更快，因此，用于增加随机粒子的概率

将会变大，此时会随机全局注入更多的

粒子，随着机器人的移动粒子也会更新，使得定位

重新恢复。

 
 

运动模型
更新粒子位姿

初始化
粒子群分布

测量模型
更新粒子权重

随机全局
注入粒子

图 1    AMCL算法框图

Fig. 1    Block diagram of AMCL algorithm
 
 1.2　AMCL-FM算法

本文提出的 AMCL-FM算法在 AMCL算法的

基础上，以局部代价地图作为模板图像，全局代价

地图作为目标图像，在导航定位过程中使用快速仿

射模板匹配算法计算出局部地图在全局地图中的

位置，估计出移动机器人所处的位置。具体流程如

图 2所示。

η 0 ⩽ η ⩽

1

AMCL-FM算法引入随机因子 ，且满足

，用于控制新增粒子的随机性。启动算法时，首

先，初始化粒子权重的长、短期似然平均估计和粒

子群分布。然后，判断机器人的位姿变化是否达到

设定的阈值，达到阈值时，使用运动模型更新粒子

的位姿，再使用测量模型更新粒子的权重，并计算

粒子的平均权重和权重的长、短期似然平均估计；

当粒子的平均权重突然降低时，粒子权重的短期似

然平均估计下降得比长期似然平均估计快，此时长

期似然平均估计将会大于短期似然平均估计，需要

重新注入粒子。

p p < η

T
probot p ⩾ η

probot
η = 0

η = 1

每次注入粒子时，先获取概率值 ，当 时，

使用快速仿射模板匹配算法获取局部代价地图到

全局代价地图的仿射变换矩阵 ，再估计出机器人

的当前位姿 ；当 时，随机生成一个位姿作

为机器人的当前位姿，最终在 处放置新的粒

子。显然，当 时，AMCL-FM算法就是原始的

AMCL算法；当 时，新生成粒子的位置将不再

是随机的，而是完全根据快速仿射模板匹配算法匹

配出来的位置。在需要新增加粒子时，先估计出机

器人的当前位置，再在该位置放置新粒子。

[c1, c2, c3, c4] ci = (xi,yi)

ci

在得到仿射变换矩阵 T之后，利用矩阵计算可

以求出局部代价地图的 4个顶点在全局代价地图

中的位置，将局部代价地图的 4个顶点表示为

，其中， ，为了引入齐次坐标并

便于矩阵计算，对 做进一步处理得到

 

运动模型更新粒子位姿

计算平均权重和长、
短期似然平均估计

获取概率值p

获取全局、局部代价地图

N

结束

开始

初始化粒子权重的长、短期
似然平均估计和粒子群分布

位置变化达到阈值?

Y

N

测量模型更新粒子权重

长期似然平均估计>

短期似然平均估计?

Y

p<η?

Y

计算仿射变换矩阵

计算机器人位置作为
新粒子位置

获取随机位置

放置新粒子

抛弃权重
较低的粒子

N

图 2    AMCL-FM算法流程

Fig. 2    Flow chart of AMCL-FM algorithm
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pi = (ci|I1)T = (xi,yi,1)T （1）

求得机器人在全局代价地图中的坐标为[
p′1, p

′
2, p

′
3, p

′
4

]
= T
[

p1, p2, p3, p4

]
（2）[

p′1, p′2, p′3, p′4
]

式中： 为局部代价地图顶点在全局代价

地图中的坐标。

若将机器人设置在局部代价地图的中心位置，

则根据仿射变换的性质，机器人在全局代价地图图

像中的位置可以表示为

ppixel = (x̄, ȳ) =
1
4

(
4∑

i=1

xi,

4∑
i=1

yi

)
（3）

ppixel式中： 为像素坐标。对粒子进行更新时需要的

是机器人相对于地图原点的坐标位置，即世界坐标。

图 3为使用 gmapping算法 [16] 建立的环境地图

中图像坐标系与世界坐标系的关系。
 
 

x

y

P0 (X0, Y0)

P (XP, YP)

O w

h

X

Y

O′ ÿ
y

x

图像坐标系

世界坐标系

图 3    世界坐标系与图像坐标系

Fig. 3    World coordinate system and pixel coordinate system
 

γ

P0 = (X0,Y0)

在完成 SLAM建图操作后，使用 map_server节
点保存的全局代价地图包含 pgm图像文件和

yaml地图参数文件，从中可以得到地图的分辨率

和 地 图 左 下 角 在 世 界 坐 标 系 中 的 绝 对 位 置

，其中，分辨率的单位为像素/m，描述了

地图图像中一个像素点代表现实世界中的实际大

小。利用这 2个参数及机器人在全局代价地图图

像中的像素坐标，可以求得机器人在世界坐标系中

的位置。

w h P0

(0,h)

ppixel = (x̄, ȳ)

P = (XP,YP)

设地图的宽和高分别为 和 ，则 点在图像坐

标系下可表示为 ，待求点 P 的像素坐标为

。设机器人在世界坐标系的绝对坐标为

，根据环境地图分辨率定义可得

x̄−0
XP−X0

=
ȳ−h

YP−Y0
= γ （4）

因此，可以求得机器人实际位置为
XP =

1
γ

x̄+X0

YP =
1
γ

ȳ+Y0−
h
γ

（5）

当需要放置新的粒子时，只需利用式 (5)计算

出机器人的实际位置，并将该点加入粒子位姿集合

即可。对粒子群而言，可以先对粒子位姿进行坐标

转换，转换成机器人的位姿，再根据各粒子的权重

对转换后的位姿求加权和作为机器人最终的位姿

估计。显然，粒子分布得越密集，估计出的机器人

位姿越准确。

 2　实　验

 2.1　实验环境搭建

为进行本文算法的训练与验证，基于动力学仿

真软件Gazebo搭建了移动机器人仿真模型，如图 4(a)
所示。同时，为了在真实环境中对本文算法进行验

证实验，在硬件方面选用了第三方基于 Jetson Nano
的冰达机器人作为实验平台，如图 4(b)所示。本文

所用的最小粒子数为 500，最大粒子数为 5 000，长
期平均权重滤波衰减频率为 0.001, 短期平均权重

滤波衰减频率为 0.1。
 
 

(a) 仿真环境模型 (b) 真实环境模型 

图 4    机器人模型

Fig. 4    Robot model
 

 2.2　实验结果分析

 2.2.1　仿真环境实验结果分析

实验使用的 Gazebo仿真环境及其全局静态地

图如图 5所示。

图 5(a)中，蓝色区域表示激光雷达所能扫描到

的区域。图 5(b)中，白色区域代表可行域，黑色区

域表示障碍物，灰色区域表示未知区域。下面分别

对机器人在无绑架事件和发生绑架事件时进行实

验，验证本文算法的有效性。
 
 

(a) Gazebo环境 (b) 全局静态地图

图 5    实验环境

Fig. 5    Experimental environment
 

1） 机器人无绑架实验

(0,0,0)将机器人的实际位姿初始化为 ，此时不
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会发生绑架事件。图 6(a)为初始状态机器人的位

置及粒子分布，其中，绿色部分为粒子群。图 6(b)
为控制机器人运动一段距离后的状态，紫色曲线表

示机器人的行进轨迹。

图 7为记录的机器人在运动过程中的位置数

据，根据位置数据绘制的图像。图 7(a)表示运动过

程中里程计发布的位置、Gazebo发布的位置及AMCL-
FM算法发布的位置之间的关系，可以看出，AMCL-
FM算法发布的位置与实际小车的位置基本一致。

图 7(b)为 AMCL-FM算法发布的位置与 Gazebo发

布的位置之间的误差变化曲线，定位误差基本保持

在 0.03 m以内。
 
 

(a) 初始状态 (b) 粒子收敛状态

图 6    无绑架实验

Fig. 6    No kidnapping experiment
 
 
 

(a) 定位轨迹
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图 7    AMCL-FM算法定位结果

Fig. 7    AMCL-FM positioning result
 

2） 机器人绑架实验

(0,0)机器人的初始位姿和粒子群的中心为 ，控

(−2,4)

(0,0)

制机器人运动至  m，使用 Gazebo软件将机器

人的位置重置为 ，此时发生了机器人绑架事

件，绑架前后 AMCL/AMCL-FM算法粒子群分布及

定位恢复的过程如图 8所示。图中：绿色部分为分

散的粒子群，紫色部分为机器人的扫描范围。可以

看出，当发生机器人被绑架时，AMCL-FM/AMCL
算法得到的机器人位置不再准确，粒子群分散开

来；在定位恢复过程中，粒子开始聚集，最终变成

一簇。
 
 

(a) 初始状态 (b) 遭遇绑架

(c) 开始恢复 (d) 完全恢复

图 8    定位恢复实验

Fig. 8    Positioning recovery experiment
 

对 AMCL算法与 AMCL-FM算法的实验结果

进行比对。图 9为 2种算法在定位过程中的轨迹

示意图。其中，图 9(a)为机器人运动过程中里程计

发布的位置、Gazebo发布的位置及 AMCL算法发

布的位置之间的关系；图 9 (b)为机器人运动过程

中里程计发布的位置、Gazebo发布的位置及AMCL-FM
算法发布的位置之间的关系。整个运行轨迹为：移

动机器人从 b 点出发，运动到 a 点。此时，机器人

遭遇绑架，被重置到 b 点，而 AMCL/AMCL-FM算

法计算出来的机器人的位置在 c 点，2种算法得到

的机器人位置均不准确。随后，机器人从 b 点沿着

轨迹 2向 d 点运行，在运动过程中，利用AMCL/AMCL-
FM算法计算出的机器人位置逐渐趋近于 Gazebo
位置，机器人的定位得到恢复。从图 9可以看出，

机器人在遭遇绑架时，AMCL-FM算法计算出来的

机器人的位置 (c 点) 更靠近机器人的真实位置 (b 点)，
且图 9(b)中离散的红点要更少更集中。因此，AMCL-
FM算法的定位恢复效果更好。

表 1计算了 AMCL/AMCL-FM算法发布的机

器人位置与 Gazebo发布的位置之间的匹配度，即

红色轨迹与蓝色轨迹之间的匹配度，该匹配度即为

AMCL/AMCL-FM算法的定位精度。计算公式为
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S =
n∑

i=1

√
(xAi− xGi)+ (yAi− yGi)

/
n （6）

S xA yA
xG yG

n

式中： 为匹配度； 和 分别为 AMCL-FM算法发

布的机器人位置的 x 和 y 坐标； 和 为 Gazebo发

布的位置； 为 AMCL-FM算法发布的总消息数。

从表 1可以看出，AMCL-FM算法的定位精度

更高，平均定位精度提升了 61.13%。

图 10为 2种算法在发生绑架事件时定位误差

的变化情况。可以看出，在 AMCL算法发布的大约

前 48个消息的过程中，定位误差较小；在发布第

48个消息时机器人被绑架，定位误差突然变大；随

着机器人的移动，定位误差逐渐下降，经过若干个

消息后，误差趋于零，定位得到了恢复。

表 2给出了机器人恢复定位所用时间。计算

可得，AMCL-FM算法的定位恢复效率相较于传统

的 AMCL算法提升了 69.23%。

 2.2.2　真实环境实验结果分析

图 11(a)为实验所使用的移动机器人 (以下均

称为小车)及真实室内环境，具有办公桌、椅子等障

碍物。使用 SLAM技术建立的室内环境地图如

图 11 (b)所示，其中，黑色区域对应图 11 (a)中的障

碍物。

在真实环境进行了小车无绑架与小车绑架实验，

实验结果展示了实验过程中粒子群分布的变化情况。

1） 小车无绑架实验

在小车无绑架实验中，将小车放置在建图时的

原点位置，启动 AMCL-FM算法，图 12(a)为粒子群

初始分布，图 12(b)为小车的移动过程中定位收敛
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图 10    定位误差变化情况

Fig. 10    Changes in positioning error
 

 

(a) 真实室内实验环境 (b) 环境地图

图 11    真实室内实验环境

Fig. 11    Real indoor experimental environment
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图 9    定位轨迹对比

Fig. 9    Comparison of positioning trajectory
 

 

表 1    匹配度比较

Table 1    Match comparison

算法名称
匹配度

平均值
实验1 实验2 实验3 实验4 实验5

AMCL 0.070 5 0.063 9 0.062 8 0.067 7 0.072 1 0.067 4

AMCL-FM 0.023 0.025 0.029 0.021 0.033 0.026 2

 

表 2    恢复定位所用时间
 

Table 2    Time to restore positioning s　

算法名称
恢复定位时间

平均值
实验1 实验2 实验3 实验4 实验5

AMCL 2.7 2.8 2.3 2.5 2.7 2.6

AMCL-FM 0.6 0.9 0.7 0.8 1.0 0.8
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示意图。图中：绿色部分为粒子群。

2） 小车绑架实验

实验发现，  AMCL算法在小车被绑架之后，粒

子不会自动散开，无法进行重定位。而 AMCL-FM

算法则会在被绑架的位置处散开一定的粒子，可以

进行重定位。图 13为启动 AMCL-FM算法时小车

遭遇绑架及定位恢复的过程。图中：绿色部分为粒

子群，紫色部分为机器人的扫描范围。图 13(a)为

小车刚开始的状态，此时小车位于图 13(a)中的

a 点，且粒子处于分散状态。图 13(b)为小车运动

至 b 点的状态，此时粒子收敛。随即将小车从 b 点

搬回至 a 点，即小车遭遇绑架，图 13(c)为小车被搬

回 a 点时 AMCL-FM算法计算出的小车的位置及

粒子分布情况。图 13(d)、(e)分别为小车定位恢复

过程中的状态，最终图 13(f)为小车定位完全恢复

的状态。其中，对图 13(c) 、(f)的局部区域进行了

放大，以便更清晰地观察到粒子的分布情况。整个

过程说明本文算法能够解决小车在真实环境中遭

遇绑架时的定位恢复问题。

图 14为真实环境中发生绑架时 AMCL-FM算

法的轨迹与误差，其中，图 14(a)的蓝色轨迹是小车

的理想运行路线。图 14(a)中的 a、b、c 点分别对应

图 13中的 a、b、c 点。图 14(b)显示了真实环境中

小车遭遇绑架时的定位误差变化过程，可以看出，

小车刚开始定位误差较大，运动一段时间后定位误

差下降，而后小车遭遇绑架，定位误差急剧增大，之

后继续运动定位误差减小并逐渐恢复定位，与仿真

实验结果匹配。
 
 

(a) 定位轨迹
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图 14    真实环境绑架实验轨迹与误差

Fig. 14    Trajectory and error of kidnapping experiment in

real environment
 

综上所述，本文算法相比原始的 AMCL算法定

位精度提升了 61.13%，定位恢复效率提升了 69.23%，

能很好地解决室内机器人位置跟踪和遭遇绑架时

的定位恢复问题，适合于实际应用。

 3　结　论

1） 与传统的 AMCL定位算法，本文提出的定

位算法定位精度提升了 61.13%，定位恢复效率提升

了 69.23%。

2） 提出在机器人遭遇绑架时使用快速仿射模

板匹配算法预先估计机器人的位姿，解决了传统

 

(a) 粒子群初始分布 (b) 定位收敛

图 12    真实环境小车无绑架实验结果

Fig. 12    Real environment car without kidnapping

experiment results
 

 

(a) 小车开始状态 (b) 小车运动至b点

(c) 小车遭遇绑架

(d) 定位恢复阶段1 (e) 定位恢复阶段2

(f) 定位完全恢复

a

a

a

c

c

b

图 13    真实环境绑架实验过程

Fig. 13    Process of kidnapping experiment in real environment
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AMCL算法定位恢复较慢的问题。

3） 若环境地图不断增大，该算法进行全局代价

地图与局部代价地图匹配时所耗费的时间将会增

加，准确性也可能下降，定位恢复的效率会受到一

定的影响，可以做进一步研究提升模板匹配的速率

与准确性，或者将其他定位算法和该算法融合，以

实现环境地图不断增大情况下的算法性能。
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Adaptive Monte Carlo localization algorithm based on
fast affine template matching

ZHANG Shufang*，LI Yayang，ZHANG Tao

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

Abstract： Autonomous positioning is an important task of mobile robots, and the problem of robot kidnapping
is  a  difficult  point  in  positioning  technology.  The  adaptive  Monte  Carlo  localization  (AMCL)  algorithm  based  on
particle  filtering  can  solve  the  problem  of  robot  kidnapping,  but  it  needed  to  put  new  particles  on  the  global  map
during the positioning recovery process,  resulting in  low recovery efficiency.  An adaptive Monte Carlo localization
technique based on fast  affine template matching (AMCL-FM) is  proposed through research on the adaptive Monte
Carlo localization algorithm and the idea of template matching in image science. The algorithm uses the global cost
map and the local  cost  map to estimate the true position of the robot and then places new particles at  the estimated
position, which improves the effectiveness of the new particles. This algorithm’s positioning accuracy and positioning
recovery  effectiveness  are  both  up  61.13%  and  69.23%  from  adaptive  Monte  Carlo  localization  algorithm,
respectively.

Keywords： mobile robot；autonomous localization；adaptive Monte Carlo localization；robot operating system；

template matching
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对比阈值效应对跑道视程测量的影响

庄子波1，王文惠2，台宏达3，*，王晶3

(1.   中国民航大学 飞行分校，天津 300300； 2.   中国民航大学 安全科学与工程学院，天津 300300；

3.   中国民航大学 空中交通管理学院，天津 300300)

摘　　　要：针对传统的日间跑道视程 (RVR)计算过程中忽略人眼对比阈值的影响问题，理论

分析人眼对比阈值的大小及偏差对 RVR测量范围和精度的影响，分别测量与飞行一线密切相关的

飞行、管制、应用气象 3类专业学员的对比阈值，探究不同光环境下对比阈值的差异性对 RVR
测量的精度及对飞行运行中可接受的误差范围的影响。实验结果表明：相较于管制、应用气象学员

2类实验对象，飞行学员的对比阈值更小，具有更好的能见度水平。背景亮度会影响对比阈值，亮

度越大，对比阈值越小，对 RVR观测有利，但是背景亮度增大或者添加眩光都会使实验对象之间

的对比阈值差异增大，引起更大的 RVR误差。该误差在大气状况良好时是可以接受的，但是在

RVR小于 800 m的低能见度状况下超出了规定范围，尤其是在 RVR为 400 m或 800 m这种航空运

行的关键节点，会对飞行活动产生影响，应考虑将对比阈值引起的偏差进行修正，以保证低能见度

条件下的飞行安全和运行效率。

关　键　词：能见度；对比阈值；对比敏感度；跑道视程；背景亮度；眩光

中图分类号：V321.223
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）11-2906-07

  
能见度是衡量大气浑浊程度的物理量，也是影

响民航运行安全和效率的重要气象要素[1]。跑道视

程（runway visual range，RVR）作为能见度在航空领

域的特殊应用，是决策机场能见度条件是否达到飞

机起降要求的关键因素，也是低能见度条件下衡量

机场起降风险的最直接指标之一。国际民航组织

（International  Civil  Aviation  Organization， ICAO）将

RVR定义为：在机场跑道中心线上，飞机上的飞行

员能看清跑道地面标志，或能看清跑道边灯或其中

心线灯的距离[2]。

日光条件下，仪器测量 RVR的主要理论依据

是 Koschmieder定律，其将人眼对比阈值与目标物

亮度对比度相联系，作为是否“可见”的判别标

准。相较于人工目视观测，仪器测量结果具有更好

的一致性，也能实现快速更新 RVR变化信息的要

求。但是，仪表估计出的 RVR大小与航空器运行

过程中从业人员实际观测到的结果之间可能存在

很大偏差。世界气象组织 [3]（World Meteorological

Organization，WMO）在 1990年对测量能见度的方

法进行比较，其中包括 2种人工目视观测和 25种

仪器测量，通过对测量结果的比较发现，白天目视

估计比仪器测量得到的能见度值高出约 15%。

目前，众多学者的研究从仪器测量散射系数精

度的角度出发，尝试以提高仪器的可靠性来提高其

观测的准确度。例如，李浩和孙学金 [4] 分析了气溶

胶性质不确定性和仪器光电机技术性能变化 2方

面的误差源及不确定度。熊兴隆等 [5] 针对激光大

气透射仪的测量精度受到多次散射影响的问题，提

出了综合基线长度、接收机视场角及多次散射影响

的误差分析模型。Kim[6] 同时进行 3种能见度测
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量：基于图像、基于人眼和基于光学的能见度测量，

对 3组测量数据之间的相关性进行分析，确定每种

方法的不确定性和误差。Wang等 [7] 详细分析了仪

器的增益和零漂移误差及固有亮度对比度对大气

能见度测量误差和精度的影响。但是，能见度是一

种复杂的心理-物理现象[8]，仅从能见度测量仪器一

端进行优化不足以满足对航空日益增加的航班运

行效率和运行安全对低能见度下的运行需求。人

眼对比阈值是影响RVR观测的另一个重要指标，目前，

对比阈值对 RVR测量精度和误差的相关报道较少。

现有研究证实了对比阈值会受到年龄 [9-10]、工

作负荷 [11]、背景亮度和眩光 [12] 等诸多因素的影响，

且具有个体差异[3]。但是，在现行测量能见度和 RVR
方法中却未考虑对比阈值这些特性，而是直接使用

定值 0.05作为对比阈值进行计算 [2]，势必增加 RVR
测量的不确定性和民航运行的安全风险。

本文从日间 RVR测量原理出发，理论分析对

比阈值的大小及其偏差对 RVR的影响。测量年龄

分布在 19～21岁之间民航相关专业学生的对比敏

感度，其中，管制学员、应用气象学员、飞行学员各

40名，计算得到其对比阈值，分析视觉阈值的差异

性在不同能见度条件下和不同光照条件下对航空

运行的影响，尤其是在低能见度条件下对航空运行

安全的影响，为进一步精细化测量 RVR提供依据。

 1　日间 RVR测量的基本原理

日间测量 RVR的主要理论依据是 Koschmieder
定律，其建立了位于远处的观测者在地平天空下看

到的目标物的视亮度对比 C 与其固有亮度对比 C0

之间的关系：

C =C0e−σd （1）

σ式中： 为消光系数；d 为目标物与观测者之间的

距离。

亮度对比度 C 是目标物的亮度与其背景亮度

之差与背景亮度的比值，表达式为

C =
Lb−Lh

Lh
（2）

式中：Lh 为天空背景亮度；Lb 为目标物亮度。

ε

由式（1）可知，随着观测者和目标之间距离

d 的增加，C 不断减小，使得区分目标物变得越来越

困难。日间 RVR表示为：当 C 降低到对比阈值

时，人眼恰好可以准确区分目标，此时的距离 d 就

是 RVR的大小 R。

R = − lnε
σ

（3）

ε对比阈值 是人眼能察觉的最小亮度对比值，

ε即可区分目标物与其背景的值。 是无量纲量，通

常情况下不会直接测量，一般通过测量人眼对比敏

感度 CS 间接计算。

ε

ε

对比敏感度 CS 是指人眼分辨边界模糊物体的

能力，与 大小呈倒数关系。利用仪器测量受试者

的对比敏感度，可以得到相应的 ，计算公式为

ε = 1
CS

（4）

对比敏感度越大，表示人眼能分辨的背景与目

标物亮度差值越小，人眼的视觉功能越好。

 2　对比阈值对 RVR的影响分析

 2.1　对比阈值对 RVR大小的影响

ε

ε

ε

σ

σ

ε

现行的日间 RVR计算公式中的对比阈值 使用

ICAO的推荐值 0.05，但 的大小因人而异，Middleton[13]

对飞行员进行 1 000次测量，实验结果得到的个体

值从 0.01到 0.2不等。选取 3个消光系数 值代表

不同的大气浑浊程度（ 越大，则空气越浑浊），拟

合 RVR随 变化情况。

ε

σ

ε

ε

由图 1可知，在消光系数一定的条件下， 取值

不同，对应获得的 RVR具有较大差异，且大气状

况越好，这种差异越显著。在 =0.002 5时，按照

=0.05计算得到的 RVR理论值为 1 198 m。但是，

如果将个体的 分布代入计算，从 0.01逐渐增至

0.2，相应得到的 RVR值从 1 842 m下降到 644 m，

减小 1 198 m（约为 1 842 m的 65%）。
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图 1    RVR随对比阈值的变化

Fig. 1    RVR changes with contrast threshold
 

 2.2　对比阈值对 RVR偏差的影响

dε

对式（3）进行求导，可以得到对比阈值的测量

偏差 对 RVR的影响，表示为

dR = − 1
σε

dε （5）

根据式（3）有

1
σ
= − R

lnε
（6）
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将式（6）代入式（5），可以得到

dR =
R

ε lnε
dε （7）

dε

ε

ε

ε ε

ε ε

ε

ε ε

取 =−0.01，RVR为 800  m，代入式 (7)，拟合

取值从 0.01逐渐增加到 0.2时，得到的 RVR绝对

误差随对比阈值的变化曲线，如图 2所示。可以看

出， 本身的偏差会引起 RVR的测量误差，在

=0.2时，0.01的 负偏差会带来 25 m的 RVR绝对

误差，但是相同的 偏差下， =0.05时， RVR绝对误

差增加至 53 m， =0.01时，RVR绝对误差为 174 m。

越小，相同大小的 误差对 RVR测量精度的影响

越大。
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图 2    RVR绝对误差随对比阈值的变化

Fig. 2    Absolute error of RVR changes with

contrast threshold
 

 3　人眼对比敏感度测量实验

 3.1　实验对象

在执行飞行任务过程中，气象观测员和管制人

员是航空气象情报与服务的提供者，而飞行员是航

空气象情报的实际使用者，他们之间视觉功能的差

异，会导致在相同的大气条件和环境下，对目标物

可见与否的判别不同，某些低能见度或能见度满足

飞行条件临界点的状况下，甚至会影响飞行安全和

航空运行效率。因此，实验选取这 3类人群作为研

究目标。同时，为排除年龄、用眼强度和工作负荷

等因素的干扰，实验对象的选取应尽可能满足年龄

相近、生活作息相似的要求。

本文实验选取年龄分布在 19～21岁的管制学

员、应用气象学员和飞行学员各 40名，共 120人，

要求视力正常（裸眼视力≥1.0），或矫正视力大于

1.0且佩戴眼镜进行实验，均排除一切影响视觉功

能的器质性疾病或活动性炎症。

 3.2　实验方法

应用温州雷蒙光电科技有限公司研制的 RM800
型对比敏感度仪（见图 3），采用空间光栅产生衍射

条纹作为视标，通过改变条纹的空间频率、亮度对

比度及方向来测试受试者的对比敏感度，如图 4
所示。

背景亮度为 L=85 cd/m2 和 L=3 cd/m2，分别对应

于白天和黄昏的亮度水平，每个亮度水平上可以添

加亮度为 20 000 cd/m2 的眩光，组合得到 4个等级

的测试环境，如表 1所示。

受试者依次在 4个不同环境下进行对比敏感

度测试，在每次测试开始前，需要进行 5 min的暗适

应，且每个测试环境下的连续测试时长不超过 30 min，
以避免产生疲劳。

测试开始后，仪器会随机改变条纹的方向，测

试者以问询的方式，从光栅条纹对比度最大的视标

开始，依次检查。受试者能够正确回答的对比度最

小的视标所对应的对比敏感度数据即为测量值，反

复试验可确定出最具代表性的阈值数据[14]。

 
 

头靠

注视窗口

图 3    RM800型对比敏感度仪

Fig. 3    RM800 contrast sensitivity instrument
 

 
 

图 4    对比敏感度检测视标示意图

Fig. 4    Contrast sensitivity test depends on label intention
 
 
 

表 1    测试等级

Table 1    Test grade

测试等级 眩光 背景亮度/(cd·m−2)

1 OFF 3

2 ON 3

3 OFF 85

4 ON 85
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 3.3　光栅空间频率的选取

仪器测量视标有 6个空间频率，分别为 0.8，3，
6，11.9，18.9，23.8周/(°)。空间频率指每度视角内图

像或刺激图形的亮暗作正弦调制的栅条周数，表示

条纹的粗细。条纹越粗，频率越低，反之，则频率越

高 [15]。每个空间频率都有一个对比阈值，即人所能

分辨的最低对比度。为使实验数据最接近 RVR观

测时的真实值，应结合实际需要选取视标的空间

频率。

WMO规定，水平能见度观测时所选取的目标

物的大小要适度，在观测者眼中目标物的对角不应

小于  0.5°。对角小于  0.5° 的目标物相比同样环境

下更大一点的物体，即使在较短距离下也会变得不

可见。然而，这类目标物的对角又不应超过 5°[3]。
当观测目标物的视角在 0.5°～5.0°之间时，所

对应的空间频率在 0.1～1周/(°)范围内。因此，本

文实验选取 0.8周/(°)视标的实验数据作为主要分

析依据。

 4　实验结果与讨论

将实验测得的人眼对比敏感度数据代入式（4）
计算对比阈值ɛ。根据专业分组，参考张海良等 [16]

在 2015年对民航飞行员进行的对比敏感度调查与

分析，选取显著性水平 0.01为统计学检验依据，组

间两两比较选用 SNK法，利用 SPSS软件对实验数

据进行统计分析。各组数据均服从正态分布，且实

验组之间具有方差齐性。数据显示，飞行学员与管

制学员、管制学员与应用气象学员之间的对比敏感

度数据没有显著差异（P>0.01）。而在白天、白天有

眩光和黄昏有眩光 3种测试环境下，飞行学员与应

用气象学员的对比阈值数据差异具有统计学意义

(P<0.01)。应用 PASS软件，对实验数据进行样本量

和检验效能计算。在样本量为 40的情况下，各

组实验数据检验效能均大于 90%（检验效能大于

0.9），据此认为该样本量满足了统计的准确性和可

靠性，统计分析得出的结论是可信的[17]。

每组受试者的对比阈值平均值如表 2所示。

整体来看，3组实验对象的ɛ值都小于 ICAO规定值

0.05，其中，飞行学员的对比阈值ɛ最小。通过改变

实验环境的亮度，实验对象的ɛ大小也随之发生变

化。环境亮度越大，ɛ越小，添加眩光也会使ɛ减小。

dR

将实验测得的ɛ值代入式（3），计算得到的 RVR
看作是目视观测的真实值，与 ICAO推荐的理论值

之间的偏差 的情况如图 5所示。可以发现，目视

观测 RVR的数据较理论值都呈现正偏差，且消光

系数越小，这种正偏差越大。明暗环境对 RVR目

视观测的影响在飞行学员、管制学员和应用气象学

员中具有相似的变化趋势。环境亮度增加，RVR的

目视观测值增加；添加眩光也能够增加 RVR的观

测。如果仅从ɛ值对日间 RVR大小的影响来看，明

亮的环境、增加眩光都是有增益效果的。

 

表 2    应用气象学员、管制学员和飞行学员的

对比阈值平均值

Table 2    Average of contrast thresholds for meteorological

trainees, air traffic control trainees and flight trainees

测试环境 飞行学员 管制学员 应用气象学员

白天 0.016 9±0.000 3 0.018 2±0.000 4 0.018 8±0.000 3

黄昏 0.018 2±0.000 3 0.018 7±0.000 4 0.019 4±0.000 4

白天有眩光 0.014 4±0.000 3 0.015 2±0.000 4 0.017 2±0.000 4

黄昏有眩光 0.016 8±0.000 4 0.017 5±0.000 3 0.018 7±0.000 3
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图 5    目视观测 RVR较理论值的偏差

Fig. 5    Deviation of visual RVR from theoretical value
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从统计学角度来看，飞行学员和应用气象学员

之间的对比阈值数据是有显著差异的，而在实际应

用中，更加关注的是这种差异在 RVR观测中如何

表现，是否会对飞行作业产生影响。将表 2的对比

阈值数据代入式（7）中，计算得到飞行学员相较于

应用气象学员观测 RVR的绝对误差如图 6～图 8
所示。结合具体的航空运行标准，RVR的报告范围

为 10～2 000 m，分辨率为 1 m，测量的精度要求通

常分为 3个部分：

1） RVR≤400 m时，最大允许误差为 10 m。

2） 400 m<RVR≤800 m时，最大允许误差为能

见度的 25 m。

3） RVR>800 m时，最大允许误差为RVR的 10%。

ε

ε

总体来看，背景亮度增加或者添加眩光，都会

使 差异增大，进而增加 RVR的绝对误差。图 6给

出了 RVR大于 800 m时不同人群目视观测 RVR的

绝对误差，可以看出，误差全部落在可接受的范围

内。图 7和图 8分别给出 RVR在 400～800 m和小

于 400 m的误差情况，随着 RVR的增加， 差异引

起 RVR绝对误差增大，在背景亮度大且有眩光的

环境下，甚至会出现误差超出规定范围的情况。

ε

ε

明亮的背景虽然能够使 减小，增大 RVR的目

视观测范围，但是也会导致 差异增大，带来更大的

RVR误差。尤其是低能见度条件下，航空运行对RVR
测量精度的要求更高，因此需要对由人眼对比阈值偏

差引起的 RVR绝对误差进行修正，以满足飞行需要。

 5　结　论

本文从日间 RVR探测的理论出发，结合试验

测量得到的对比阈值真实数据，分析不同光环境下

实验对象之间的对比阈值差异，以及这种差异带来

的对 RVR测量范围和精度的影响。

1） 在飞行学员、管制学员和应用气象学员这

3组实验对象中，飞行学员的对比阈值是最小的，且

与应用气象学员的数据有显著性差异。需要强调

的是，实验测量的对比敏感度本身是一个个性化的

指标，根据生理、心理状态的不同具有个体差异。

由于职业准入的要求，使得飞行员群体在统计数据

上呈现不同，其本质还是个体差异的集中体现。但

是针对跑道视程误差分析的实际需求来说，不同人

群之间的统计数据显然更具普适性和应用价值。

2） 环境亮度增加或者添加眩光，都会使人眼对

比阈值减小，相应计算得到的 RVR值更大，这对

RVR的观测是有利的。但是，背景亮度增大也使实

验对象之间的对比阈值的差异更大，带来更大的 RVR
误差。

3） 由对比阈值差异导致的 RVR误差在 RVR
大于 800 m时，都落在了可接受误差范围内，然而，

在 RVR小于 800 m的低能见度条件下，  RVR误差

超出了规定范围，变得不可忽略，应当加以修正。

ICAO推荐的 0.05的人眼对比阈值在实际应用

过程中具有局限性，可以进一步探究光环境对人眼

对比阈值的具体数值影响，对优化 RVR和能见度

测量具有重要意义。
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Influence of contrast threshold effect on runway visual range measurement
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2.   College of Safety Science and Engineering，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China；

3.   College of Air Traffic Management，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China)

Abstract： The influence of eye contrast threshold is neglected in the traditional calculation of daytime runway
visual range (RVR). Therefore, this paper first theoretically analyzes the influence of the human eye contrast threshold
on  RVR  measurement  range  and  accuracy.  Then,  experiments  are  designed  to  measure  the  contrast  thresholds  of
students  majoring  in  flight,  control  and  applied  meteorology,  which  are  closely  related  to  the  front  line  of  flight,
respectively,  to  explore  the  differences  of  contrast  thresholds  in  different  light  environments  and  their  influence  on
RVR. According to the experimental findings, flying cadets have a lower contrast threshold and better visibility than
the  other  two  types  of  testing  objects.  At  the  same  time,  the  background  brightness  will  also  affect  the  contrast
threshold.  The contrast  threshold decreases with increasing brightness,  which is advantageous for RVR observation.
When the RVR is between 400 and 800 meters, which is the important node of aviation operations and will have an
impact  on  flight  activities,  this  mistake  is  acceptable.  However,  when  the  RVR  is  less  than  800  meters  in  bad
visibility, it is beyond the specified range. The deviation caused by the contrast threshold should be corrected to ensure
flight safety.

Keywords： visibility；contrast threshold；contrast sensitivity；runway visual range；background brightness；glare
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高马赫数内埋武器舱被动流动控制措施

张培红1，陈洪杨1，张杰1，罗磊1，周方奇2，*，贾洪印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.   中国空气动力研究与发展中心 高速空气动力研究所，绵阳 621002)

摘　　　要：高马赫数 (Ma>2)武器舱剪切层更强、更稳定，其噪声产生机制与通常的亚、

跨、超声速武器舱流动不同，导致用来抑制空腔噪声的流动控制措施也不同。分别采用数值模拟和

风洞试验 2种手段，研究了圆柱形机身和马赫数对空腔流动特性的影响，以及前缘锯齿、前缘立

柱、前缘横柱、前缘挡板等不同被动流动控制措施对高马赫数武器舱声压级特性的影响，为高马赫

数武器舱的流动控制措施设计和研究提供参考。研究表明：圆柱形机身对空腔底部的压力分布会产

生影响，压力分布的不均匀性增大，后壁附近的压力峰值增大；对通常的亚、跨、超声速武器舱流

动较为有效的被动流动控制措施，对高马赫数空腔流动效果不明显，甚至会加大武器舱内的噪声等

级，需要开展更为深入的研究，以设计更为有效的流动控制措施。

关　键　词：武器舱；数值模拟；风洞试验；流动控制；声压级
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内埋武器舱通常是典型的开式空腔，其流动伴

随着剪切层波动、激波/膨胀波/边界层干扰、分离

涡运动等复杂流动现象，会产生强烈的压力脉动和

噪声[1-2]。相关研究表明，内埋武器舱内部的噪声等

级最大可达到 170～180 dB[3]，如此高的噪声等级可

能会对舱内武器的结构或电子元器件造成损坏，严

重影响武器投放安全和作战效能。因此，长期以

来，国内外学者针对空腔流动噪声的抑制，开展了

大量流动控制措施的研究。通常的流动控制措施

可分为主动流动控制和被动流动控制 [4-6]。主动流

动控制措施 [7-8]，如质量射流、前缘吹气、等离子体

技术等，具有适用范围广、能适应各自复杂飞行环

境的优点，但使用时需要较大的外部能量输入，工

程应用受到大大限制 [9]。被动流动控制 [4,9]，如扰流

板、扰流柱、斜坡、导角等，通常通过改变几何外形

来控制流动，不需要外部能量输入，由于结构简单、

工程易实现，研究最早，一直是空腔流动研究领域

的热点。

国外很早就开始内埋武器舱的被动流动控制

措施研究。Norton[10] 和 Rossiter[11] 分别在 1952年

和 1962年开展了前缘扰流片对武器舱内噪声进行

抑制的相关研究，分析了扰流片影响腔内噪声频率

和等级的机理。Rossiter和 Kurn[12] 通过试验研究了

不同的前缘扰流装置，发现这些装置在亚声速条件

下都可以有效降低腔内压力波的幅值。Shaw等 [13]

以 F-111飞机武器舱缩比模型为研究对象，分析了

不同类型前缘锯齿扰流装置措施的降噪效果。

Smith等[9] 基于 F-111飞机武器舱缩比模型，研究了

前缘圆柱的控制效果。Ukeiley等 [14] 对比分析了圆

柱扰流措施和传统扰流措施在降噪机理上的不

同。Saddington等[15] 通过试验对比分析了多种被动

控制措施的降噪效果。Ross和 Peto[16] 认为倾斜后
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壁通过将剪切层碰撞反射出空腔，从而破坏振荡回

路，抑制噪声。Baysal等 [17] 基于非定常雷诺平均

Navier-Stokes（unsteady Reynolds averaged Navier-Stokes，
URANS）方法研究了前缘扰流装置和倾斜后壁的影

响。Lawson和 Barakos[18] 采用分离涡模拟（detached-
eddy simulation，DES）方法研究了不同被动控制措

施在跨声速条件下的影响。Ashworth[19] 采用 DES
方法分析了前缘锯齿降噪的控制机理。美国在 B-1
飞机上开展了一系列飞行试验 [20]，以验证前缘扰流

板控制措施的有效性，并把前缘扰流板应用于 B-2
飞机的武器舱流动控制中[21]。

近年来，国内在有关内埋武器舱被动流动控制

措施研究方面开展了大量研究工作。吴继飞等 [22]、

杨党国[23] 通过风洞试验和动态压力测量，研究了内

埋武器舱的流动控制机理和噪声抑制方法。罗柏

华等 [24] 通过试验研究了亚声速空腔流动的控制措

施。谢露等 [25] 通过开展静压分布和动态脉动压力

特性风洞试验，研究了亚声速武器舱流动压力特性

和流动控制方法。冯强和崔晓春 [26] 通过试验研究

验证了前缘扰流片对飞翼布局武器舱流动控制的

效果，可以有效降低开舱附加阻力和舱内噪声。周方奇

等 [27] 通过高速风洞试验研究了前缘直板扰流对马

赫数 0.9和 1.5空腔流动的降噪效果。刘瑜等 [28] 基

于延迟分离涡模拟（delayed detached-eddy simulation,
DDES）方法研究了前缘锯齿扰流片对跨声速空腔

噪声的抑制效果。

国内外对内埋武器舱流动控制措施的研究大

多集中在亚声速、跨声速和马赫数小于 2的超声速

来流条件，而对马赫数大于 2的高马赫数内埋武器

舱流动控制措施研究较少。高马赫数（Ma>2）武器

舱剪切层更强、更稳定，其噪声产生机制与通常的

亚、跨、超声速武器舱流动不同，对通常的亚、跨、

超声速武器舱流动较为有效的被动流动控制措施，

对高马赫数空腔流动是否还有效果，需要开展相关

研究。

基于笔者项目组建立的面向非结构混合网格

的改进延迟分离涡模拟（improved delay detached-eddy
simulation, IDDES）和 HLLE++格式，采用风洞试验

和数值模拟 2种手段，开展相关研究。首先，通过

数值模拟结果和风洞试验结果对比，验证了数值方

法的可靠性和有效性。然后，采用数值模拟手段，

研究了圆柱形机身对空腔流动特性的影响。最后，

基于风洞试验结果分析了前缘锯齿、前缘立柱、前

缘横柱、前缘挡板等不同被动流动控制措施对高马

赫数武器舱声压级特性的影响，为高马赫数武器舱

的流动控制措施设计和研究提供了参考和指导。

 1　数值方法

DES方法在薄边界层区域采用 RANS湍流

模型求解，在其他区域采用大涡模拟（large  eddy
simulation, LES）方法求解，本质上是 RANS和 LES
方法的混合方法，兼顾了 RANS和 LES这 2种模型

的优点，可以较好地模拟大分离非定常流动。传统

DES方法在求解存在厚边界层流动时，会得到过早

分离的错误计算结果，针对这一缺陷，通过不断完

善和改进，逐渐发展出 DDES方法、 IDDES方法。

IDDE[29] 方法通过将只与网格尺度有关的亚格子尺

度重新定义，可以实现在不同流动区域或针对不同

流动类型自动切换为合适的模型。具体为：取 DES
的长度尺度为

lIDDES = fd(1+ fe)lRANS+ (1− fd)lLES （1）

式中：{ lRANS = d
lLES =Cdes∆IDDES

（2）

∆IDDES定义为

∆IDDES =min{Cw max(d,∆),∆} （3）

模型中的函数定义如下：

fd =max{(1− fdt), fb} （4）

fdt = 1− tanh[(Cdt1rdt)Cdt2 ] （5）

fb =min{2exp(−9α2),1.0} （6）

fe =max{( fe1−1),0} fe2 （7）

fe1 =
{

2exp(−11.09α2) α ⩾ 0
2exp(−9α2) α < 0 （8）

fe2 = 1.0−max( ft, fl) （9）

ft = tanh[(C2
t rdt)3] （10）

fl = tanh[(C2
l rdl)10] （11）

rdt =
νt√

Ui, jUi, jκ2d2
（12）

rdl =
ν√

Ui, jUi, jκ2d2
（13）

α = 0.25−d/hmax （14）

模型中的常数定义为

Cw = 0.15,Cdt1 = 8.0,Cdt2 = 3.0 （15）

Ct = 3.55,Cl = 1.63 （16）

fd lRANS

lLES fe

ν νt

∆ Ui, j i j

κ hmax =max(∆x,∆y,∆z)

式中： 为混合函数； 为 RANS模拟区域的长

度； 为 LES模拟区域长度；Cdes 为 DES常数； 为

修正系数，用来修正交界面处由于相互作用力而过

渡损耗的雷诺应力； 为黏性系数； 为湍流黏性系

数 ； 为 网 格 尺 度 ； 为 方 向 的 速 度 分 量 在

方向的导数； 为卡门常数； ；
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d为网格点到壁面的距离。

HLLE++格式可以兼具 Roe格式的数值精度和

HLLE+格式的稳定性，其表达式如下：

FI+1/2=
b+FL−b−FR

b+−b−
+

b+b−

b+−b−

{
(WR−WL)−

∑
p

δpα̃p R̃p

}
（17）

FL FR b−

b+ R̃p

WR WL α̃p

WR−WL R̃p

式中： 为左侧通量； 右侧通量； 为左侧波速；

为右侧波速； 为 Roe平均通量雅可比的右特征

向量； 和 分别为左侧变量和右侧变量； 为

到 投影的系数；p 为特征向量的数量。

 2　试验模型及设备

试验模型为某飞行器机身和武器舱简化模型。

整个飞行器腹部为弧面，弹舱由中部隔板分隔为左

右 2个舱体，如图 1所示。为模拟来流附面层对武

器舱流动特性的影响，模型头部为楔形，楔形头部

锥面与轴线夹角为 30.6°。模型总长度为 684.7 mm，

截面近似为半圆形，直径约 136 mm。模型楔形头

部长度为 100 mm，前缘等值段长度为 150 mm。试

验弹舱位于模型单侧，长度约为 354.7 mm，内侧最

大深度约为 66.7 mm，最大开口宽度约为 76 mm。

武器舱后壁布置有后缘修型垫块，厚度为 16.67 mm，

垫块上缘向下倾斜角度约 51.8°。具体尺寸参数

如图 2所示。

试验在中国空气动力研究与发展中心高速空

气动力研究所 FL-32风洞全模试验段进行，图 3为

风洞结构轮廓示意图。FL-32风洞系是一座直流、

下吹/引射式、暂冲型跨超声速风洞。风洞采用了

与超声速试验段一体化设计和变喷管截面位置的

全挠性壁喷管技术、并联开槽多喷嘴吸入引射技

术、大收缩比稳定段方案及双层烧结丝网降噪技术

等先进技术和设计方案，为保证风洞具有优良的流

场品质提供了重要的技术支撑，主要服务于高速飞

行器气动布局优化、流动显示与测量、特殊气动问

题研究、跨超声速流动机理研究和新试验技术研究

等领域。其主要技术性能指标如下：①试验段尺

寸：0.6 m（宽）×0.6 m（高）。②马赫数范围：0.3～4.5。

③迎角范围：−12°～28°。④侧滑角范围：−10°～10°。

⑤试验段核心流马赫数的均匀性等其他性能指标

均满足 GJB 1179—91要求[30]。

试验时，在弹舱底面和前后壁中心线上间隔布

置静压和脉动压力测点，其中，底面 9个脉动压力

测点和 8个静压测点，前壁 3个脉动压力测点和

2个静压测点，后壁 2个脉动压力测点和 2个静压

测点。脉动压力测点沿流向编号为 1号～14号，静

压测点沿流向编号为 1号～12号。脉动压力测点

孔径为 1.7 mm，静压测点孔径为 1.2 mm。测压点位

置分布如图 1所示。

 

图 1    风洞试验模型示意图

Fig. 1    Model of wind tunnel test
 

 

模型主体 舱体 支杆6
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3
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43.33
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图 2    风洞试验模型尺寸示意图

Fig. 2    Sketch of wind tunnel test model
 

 

大开角段

主进气管路及阀门系统

过渡补偿段 引射进气管路及阀门系统

稳定段 收缩段 喷管段 试验段 支架段 超扩段 引射器 亚扩段 消声器

图 3    FL-32风洞结构轮廓示意图

Fig. 3    Structure schematic of FL-32 wind tunnel
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 3　数值方法验证

基于笔者项目组建立的面向非结构混合网格

的 IDDES方法和 HLLE++格式，完成了风洞试验模

型无前缘扰流措施时的数值模拟，并与 FL-32风洞

试验结果进行了对比。计算条件与试验条件相同，

马赫数 Ma=4.0，迎角为 0º，来流静压 5.19 kPa，来
流静温 66 K。图 4给出了数值模拟和风洞试验得

到的武器舱底部声压级（sound pressure level，SPL）
比较。可以看出，数值模拟得到的武器舱底部声压

级与风洞试验结果吻合较好，验证了数值方法的有

效性和可靠性。
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图 4    数值模拟与风洞试验声压级结果比较

Fig. 4    Comparison of SPL results of CFD and wind tunnel test
 

y+ ≈ 1.0

为进一步验证本文数值方法模拟高马赫数武

器舱流动特性的能力，对文献 [31]中的空腔标模进

行了模拟。空腔模型长 0.457 2 m，宽 0.101 6 m，长

宽深比为 4.5∶1∶1。计算时，来流马赫数取 3.51，来
流迎角 0°，来流静压 2 495.56 Pa，来流静温 93.08 K。

计算网格单元总数约为 1 127万，网格第一层间距

。图 5给出了数值模拟得到的空腔全局声压

级和空腔后壁上 K 点处声压级与文献 [31]中风洞

试验结果比较。表 1给出了数值模拟得到的监控

点 K 不同模态时声压级频率、幅值与风洞试验值[31]

比较。数值模拟得到的空腔全局声压级为 154.79 dB，
文献 [31]中的试验值为 151.94 dB，相差 2.85 dB。
空腔底部 K 点处 1阶模态声压级频率数值模拟值

为 275 Hz，文献 [31]中试验值为 287 Hz，误差−4.18%；

1阶模态声压级幅值数值模拟值为 135.6 dB，试验

值为 132.5 dB，相差 3.1 dB。2阶模态声压级频率数

值模拟值为 689 Hz，文献 [31]中试验值为 695 Hz，
误差−0.86%；2阶模态声压级声压级幅值数值模拟

值为 135.8  dB，试验值为 132.1  dB，相差 3.7  dB。
3阶模态声压级频率数值模拟值为 1 195 Hz，文
献 [31]中试验值为 1 152 Hz，误差 3.73%；3阶模态

声压级声压级幅值数值模拟值为 138 dB，试验值为

132.8 dB，相差 5.2 dB。4阶模态声压级频率数值模

拟值为 1 516 Hz，文献 [31]中试验值为 1 527 Hz，相
差 −0.72%； 4阶模态声压级幅值数值模拟值为

134.7 dB，试验值为 131 dB，相差 3.7 dB。可以看

出，数值模拟得到的全局声压级、空腔底部 K 点处

前 4阶模态的声压级频率和幅值与文献 [31]中的

试验值吻合都较好，进一步验证了本文数值方法模

拟高马赫数武器舱非定常流动特性的能力。
 
 

表 1    数值模拟得到的监控点 K不同模态时声压级频率、幅值与风洞试验值[31] 比较

Table 1    Comparison between frequency and amplitude values of SPL at different modes for monitoring point

K obtained from CFD and experimental results[31]

模态
声压级频率/Hz

频率误差/%
声压级幅值/dB

幅值误差/dB
文献[31]试验值 数值模拟值 文献[31]试验值 数值模拟值

1阶 287 275 −4.18 132.5 135.6 3.1
2阶 695 689 −0.86 132.1 135.8 3.7
3阶 1 152 1 195 3.73 132.8 138 5.2
4阶 1 527 1 516 −0.72 131 134.7 3.7

 

 4　曲面机身影响

飞行器通常会采用曲面机身形状，曲面机身可

能会对武器舱的流动特性产生影响，为研究曲面机

身对武器舱流动特性的影响，采用数值手段对平

板+方腔构型和圆柱+方腔构型 2个简化模型进行
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图 5    数值模拟与文献 [31]试验声压级结果比较

Fig. 5    Comparison of SPL results of CFD and

Ref. [31] experiment
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了数值模拟研究。图 6给出了 2种简化模型的外

形示意图。取 2个模型的几何外形尺寸相同，空腔

长深比为 7.5，长宽比为 5.0。计算时采用六面体网

格单元以获取较好的正交性，网格单元总数均约为

1 800万。计算来流马赫数 Ma=4.0，计算状态的大

气条件参数按高度 25 km给定。

图 7给出了 2种简化模型表面压力云图分布，

图 8给出了 2种简化模型对称面表面压力分布比

较。可以看到，圆柱+方腔构型底部的压力分布与

平板+方腔构型接近，整体来看，2种构型的压力分

布差异不大。圆柱+方腔构型在空腔底部后段的峰

值相比于后者略大，而空腔底部前段的压力则是圆

柱+方腔构型整体小于平板+方腔构型；圆柱+方腔

构型空腔后壁面上的 2个压力峰值比平板+方腔构

型略大，而圆柱+方腔构型后壁面上的压力谷值比

平板+方腔构型略小，说明圆柱+方腔构型后壁面的

压力分布不均匀性相比于平板+方腔构型要略大。

图 9给出了 2种构型对称面内总压恢复 Rtp 为

0.99的等值线对比。根据总压恢复的物理意义，可

 

(a) 平板+方腔构型 

(b) 圆柱+方腔构型 

图 6    2种简化模型外形示意图

Fig. 6    Schematic of two simplified models
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(b) 圆柱+方腔构型

0.6
表面压力

系数 1.0 1.4 1.8 2.2 2.6 3.0 3.4

图 7    2种简化模型表面压力分布比较

Fig. 7    Comparison of surface pressure distribution on wall of

two simplified models
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图 8    2种简化模型对称面表面压力分布比较

Fig. 8    Comparison of pressure distribution on symmetry

plane of two simplified models
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图 9    2种简化模型对称面总压恢复 0.99等值线比较

Fig. 9    Comparison of two simplified models with total pressure

recovery of 0.99 on symmetry plane
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以认为此等值线即为剪切层与无黏外流的分界

线。由图 9可见，圆柱+方腔构型的 Rtp=0.99等值线

相比于平板+方腔构型更靠下，即更靠近空腔内部，

说明圆柱+方腔构型的剪切层对空腔后壁板的冲击

相比于平板+方腔构型更强，由此造成了更大的驻

点压力值，而空腔底部的压力峰值也受此影响使得

圆柱+方腔构型的底部压力峰值高于平板+方腔构

型底部的压力峰值，这与前面的分析一致。

 5　被动流动控制措施影响

采用图 1所示试验模型在 FL-32风洞中开展了

不同被动流动控制措施影响的研究，共研究了前缘

锯齿、前缘立柱、前缘横柱和前缘挡板（大、中、

小）等 4类 6种控制措施的影响。图 10给出了不同

流动控制措施试验模型。图 11给出了试验模型在

风洞中的安装情况。试验马赫数 Ma=4.0，迎角为

0º，来流静压 5.19 kPa，来流静温 66 K。
 
 

图 10    不同流动控制措施试验模型

Fig. 10    Test model with different flow control measures
 

 
 

图 11    试验模型在风洞中的安装情况

Fig. 11    Installation of test model in wind tunnel
 

图 12给出了 Ma=4.0时不同控制条件下舱内静

压系数分布曲线。可以看出，基准状态和不同控制

条件下静压系数的变化趋势基本一致，压力系数分

布呈现明显的开式空腔流动特征，均表现为：舱内

前壁和底部测点静压系数变化平缓，后壁区域静压

系数迅速增大；不同控制条件下，舱体底部的静压

系数均有所降低，其中前缘挡板（大）控制条件下底

部 4号静压测点下降最显著，后壁区域除前缘立柱

控制条件下静压系数有所下降之外，其他控制条件

下后壁静压系数均大幅度上升，说明增加流动控制

措施后，武器舱底部压力分布变得更加不均匀，更

加不利于武器的分离。图 13给出了 Ma=4.0时不

同控制条件下舱内声压级分布曲线。可以看出，不

同控制条件下，舱内的声压级幅值均有所增大，其

中前缘锯齿控制条件下 12号测点处声压级最大增

幅约 6.9 dB。
对抑制亚、跨、超声速武器舱脉动，降低声压

级效果较好的前缘锯齿、前缘立柱、前缘横柱和前

缘挡板等前缘流动控制措施，对高马赫数武器舱效

果不明显，甚至会增加舱内压力不均匀性和舱内声

压级，因此，针对高马赫数武器舱需要探索新的流

动控制措施。

 6　结　论

1） 本文数值方法可以较好地模拟高马赫数武

器舱流动特性，数值模拟得到的空腔标模全局声压

等级与试验值相差不到 3 dB，数值模拟得到的前

4阶模态的声压级频率与试验值相差最大 4.2%，幅

值相差最大 5.2 dB。
2） 曲面机身对武器舱压力分布影响不大，但曲

面机身会导致剪切层更靠近武器舱，对后壁面的冲

击更强，后壁面压力分布不均匀性增大。

3） 前缘锯齿、前缘立柱、前缘横柱和前缘挡板

等前缘流动控制措施，不但不能抑制舱内声压级，
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图 12    流动控制对武器舱内静压分布的影响

Fig. 12    Influence of flow control on static pressure

distribution in weapon bay
 

 

0
130

150

145

140

135

155

160

4 8 121062

声
压

级
/d

B

14

基准状态
前缘锯齿
前缘立柱
前缘横柱
前缘挡板 (小)

前缘挡板 (中)

前缘挡板 (大)

测压点编号

图 13    流动控制对武器舱内声压级的影响

Fig. 13    Influence of flow control on sound pressure level
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反而会导致武器舱底部压力分布变得更加不均匀，

舱内声压级增大。
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Passive flow control for weapon bay at high Mach number
ZHANG Peihong1，CHEN Hongyang1，ZHANG Jie1，LUO Lei1，ZHOU Fangqi2，*，JIA Hongyin1

(1.   Computational Aerodynamic Institute of China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang 621000，China；

2.   High Speed Aerodynamic Institute of China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang 621002，China)

Abstract： The noise  generation  mechanism of  weapon bays  at  a  high Mach number  (Ma>2)  is  different  from
that of the subsonic, transonic, and supersonic weapon bay flow because of the stronger and more stable shear layer.
This  discrepancy  may  also  lead  to  different  flow  control  measures  for  cavity  noise  suppression.  Using  numerical
simulations  and  wind  tunnel  tests,  this  study  examines  the  effects  of  the  cylindrical  fuselage  and  Mach  number  on
cavity  flow  characteristics,  and  of  different  passive  flow  control  measures  such  as  leading  edge  serrations,  leading
edge columns, leading edge transverse columns and leading edge baffles on the sound pressure level of a weapon bay
at  a  high Mach number.  This  study provides a reference for  the design and research of  flow control  measures for  a
high  Mach  number  weapon  bay.  The  results  show  that  the  cylindrical  fuselage  has  an  impact  on  the  pressure
distribution at the cavity bottom, that the unevenness of the pressure distribution increases, and that the pressure peak
near the rear wall increases. The passive flow control measures, which are more effective for the subsonic, transonic
and supersonic weapon bay flow, are not effective for the high Mach number cavity flow, and even increase the noise
level in the weapon bay. Further research is needed to design more effective flow control measures.

Keywords： weapon bay；numerical simulation；wind tunnel test；flow control；sound pressure level
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基于认知过程的飞行员脑力负荷动态预测

刘承平1，2，肖旭2，赵竞全1，*

(1.   北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 100191； 2.   中国电子科技集团公司电子科学研究院，北京 100041)

摘　　　要：现代军用飞机座舱驾驶系统信息高度密集、任务复杂多变。为探讨信息加工类型

与多任务协同对飞行员脑力负荷的影响，依据 ACT-R认知模块与脑力负荷决定性因素的关联性，

将飞行员的脑力负荷划分为感知负荷与认知负荷，并基于四维多资源干扰理论，考虑多任务协同作

用时的资源干扰对脑力负荷的影响，提出了基于认知过程的飞行员脑力负荷动态预测模型。为校验

所提模型，选取 16名被试完成 4种模拟飞行任务的脑力负荷评价实验，结果显示：不同飞行任务

在飞行绩效、NASA-TLX主观评价、平均扫视时间与扫视频率下的主效应显著（P<0.05），总脑力

负荷预测值与 NASA-TLX主观评价、扫视频率和心率呈显著正相关，平均脑力负荷预测值与飞行

绩效、瞳孔直径和平均扫视时间呈显著正相关。所提模型对飞行员脑力负荷的动态预测与评价具有应用

价值。

关　键　词：人机工效；脑力负荷；注意力分配；认知过程；预测模型
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军用飞机座舱驾驶系统要求飞行员在短时间

内处理大量信息，协同完成飞行、探测、指挥等多

种作战任务 [1]。面向不同的作战任务，飞行员的脑

力负荷状态从负荷不足（如巡逻时直线飞行阶段）

到超高负荷（如瞄准时逃逸飞行阶段）不断变化，过

低负荷将导致飞行员情景意识的丧失，而超高负荷

会造成飞行员遗漏关键信息 [2-4]。对脑力负荷定量

预测模型的研究可参与飞机系统从设计到研制最

后到批产阶段的全过程，合理地优化飞行员的脑力

负荷分配，从而有效提高系统可靠性和飞行员的舒

适性。

近年来，对脑力负荷的定量预测研究是工效学

热点，注意力资源分配、动态脑力负荷框架、多资

源四维脑力负荷资源、时间线分析等多种认知理论

被应用于飞行员脑力负荷的预测与评估 [4-15]，但是

目前大多集中于对显示界面和视觉任务的评估应

用，而实际飞行任务还涉及任务性质、时间、认知

难度、信息加工类型、多任务协同等多种影响因

素，需综合考虑任务性质、时间、认知难度、信息界

面等，开展基于信息加工类型与多任务协同的飞行

员脑力负荷预测与评价研究。

根据基于注意力的负荷理论，存在 2个可分解

的注意力分配机制：①早期感知阶段，是否注意到

该信息的存在；②激活工作记忆时，在感知阶段后

更偏向于认知控制的阶段 [5-6]。认知负荷理论认为

认知负荷主要来源于作业人员在工作记忆方面的

压力，是由作业任务对有限的工作记忆的需求造成

的 [5]。Chen和 Epps[6] 将负荷划分为感知负荷与认

知负荷，并通过眼动实验表明，瞳孔直径适用于在

感知负荷较低的情形下，准确地指示出认知负荷的

变化趋势，而眨眼频率是感知负荷的显著指标。

Jo等 [7] 采用 ACT-R认知结构分析复杂系统中
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人对信息成分的认知过程，由于每个子模块在同一

时间只能连续地处理一个数据，该模块处理的数据

越多，活跃的时间就越长，使用的认知资源就越多，

进而导致脑力负荷越高。该取值在基础作业任务

实验条件下被证明为相关性高且有效，但是能否适

用于其他评估环境或复杂系统缺乏一定的理论依

据。Jo[7] 和 Cao[8] 等将 ACT-R模块的占用程度作为

衡量不同任务类型的脑力负荷的量化计算方法。

通过对飞行员完成任务的 ACT-R认知过程分析可

知，不同任务类型占用着不同的认知模块，且对每

个认知模块的占用程度不一样，因此，不同信息加

工类型产生的脑力负荷也会不同[8]。

McCracken-Aldrich量表将任务分解成若干行

为，每种行为对应着视觉、听觉、认知和运动 4个

通道，由任务中各行为负荷值的叠加即可得到该任

务的脑力负荷 [9]。但该量表各通道间存在部分耦

合，如运动通道的行为也影响着部分认知活动，且大

量的数学计算不适用于长时间的复杂任务。Wickens
四维多资源干扰理论指出，影响脑力负荷的是一组

容量有限、性质相似且具有功用性的心理资源。在

多任务环境下，其脑力负荷并非多个任务的简单叠

加，存在一定的资源干扰，将产生额外的由资源干

扰所带来的脑力负荷[10]。

为优化和改善飞行员脑力负荷预测模型在不

同任务类型与复杂度下的有效性，并加强在多任务

协同作用环境下的适用性，本文通过 ACT-R认知

模块分别对感知负荷与认知负荷进行量化，同时结

合 Wickens四维多资源干扰模型计算多任务环境

下任务间的资源干扰所带来的额外的脑力负荷，建

立了基于认知过程的脑力负荷动态预测模型。通

过模拟飞行任务的工效学实验，综合飞行绩效、

NASA-TLX主观评价、眼动和心电测量指标，验证

了基于认知过程的脑力负荷动态预测模型。

 1　飞行员脑力负荷动态预测建模

 1.1　脑力负荷分析模型研究框架

基于认知过程的脑力负荷分析模型研究框架

如图 1所示。为分析飞行员在执行复杂飞行任务中

的脑力负荷，需要先开展基于时间线的任务分析[9,11-14]，

通过对总体任务进行分解，可获得随任务执行时间

动态变化的若干任务单元及其时间属性，包括某项

任务单元的起始时间、中止时间和持续时长。

为执行任务流中的某项特定任务单元，引入

ACT-R认知结构以用于分析作业人员对信息的处

理过程。ACT-R认知结构主要由策划/目标模块、视觉/
听觉模块、手动/语音模块及陈述性记忆模块构成，

其关键工作机制包括：执行某任务单元即对应于

ACT-R认知结构的策划 /目标模块，该任务目标进

入缓冲器后，中央产生式系统将基于产生式规则对

该任务目标进行匹配执行；视觉/听觉模块为 ACT-
R认知结构的输入部分，用于完成当前信息的读取

与感知；根据所感知到的视觉/听觉信息对陈述性记

忆模块进行反复检索，直到与策划 /目标模块相匹

配；在感知到有效信息并提取到合适的陈述性知识

后，经由手动/语音模块，产生反应与行动以支持目

标完成[7,12]。

根据 ACT-R认知过程分析可知，脑力负荷不考

虑手动/语音模块在体力方面的影响，策划/目标模

块也对脑力负荷影响较小。根据注意力负荷理论，

有必要将负荷分解为：在早期感知过程中是否注意

到信息的感知负荷；在认知过程中更为主动地认知

控制机制的认知负荷 [6]。因此，视觉/听觉模块的占

用程度可反映感知负荷的大小，而认知负荷则主要

通过产生式规则与陈述性记忆模块的占用程度来

确定。分别计算 2种脑力负荷的模块占用情况，可

得该任务单元的瞬时脑力负荷，并向外界发出执行

下一个任务的指示。

 1.2　基于 ACT-R认知模块的感知负荷分析

针对任务内容，视觉/听觉模块的占用情况系数

为 0（没感知到）或 1（感知到）。
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图 1    基于认知过程的脑力负荷分析模型框架

Fig. 1    Framework of mental workload analysis model based on

cognitive process
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在感知到信息的情况下，有研究表明信息量和

时间压力对负荷有显著影响 [12,15]，视觉/听觉模块的

占用程度会随信息量和时间压力的增加而增加。

同时，根据注意力分配模型，注意分配因子由注意

概率、视觉编码设计的突显性、付出的努力、信息

重要度属性组成 [16]。在信息感知阶段，通过采用注

意分配因子可用于表示作业人员因关注某兴趣区

域信息所需消耗的脑力资源 [10,13]。因此，视觉/听觉

模块的占用情况可采用信息量、时间压力和注意分

配因子进行量化计算。

 1.2.1　信 息 量
依据熵定义和信息论[2,17]，信息量 Hi 计算式如下：

Hi = Pi[log2(1/Pi)] （1）

式中：Pi 为兴趣区域 i 的信息出现概率，表示与兴趣

区域 i 的信息数目及其信息价值相关的系数。

 1.2.2　时间压力

根据时间线分析与预测（timeline  analysis  and
prediction，TLAP）负荷方法 [11]，在时间线流程上，影

响作业人员脑力负荷的时间压力与需求时间/可用

时间（time  required/time  available，  TR/TA）高度相

关。因此，时间压力 Ti 计算式如下：

Ti = TRi/TAi （2）

式中：TAi 为兴趣区域 i 的系统给定的可用时间，即

为给作业人员限定的执行该操作任务的可用时间；

TRi 为兴趣区域 i 中人反应的所需时间，即作业人员

从信息呈现到感知、理解最后到执行操作所需的

时间。

根据行为时间预测方法 [11,18]，人从感知到信息

到做出反应的时间包括反应时间 Tci 和运动时间 Tdi

2个部分：

TRi = Tci + Tdi （3）

Tci 可分为简单反应时和选择反应时，人的不同

感觉通道的简单反应时可以参考经验数据 [11,18]，选

择反应时则可利用希克-海曼定律来计算。

Tci = IcH （4）

式中：Ic 为信息量常数，取值为 50～157 ms，平均值

为 92  ms；H 为兴趣区域 i 中刺激信号的平均信

息量。

Tdi 利用费茨定律[11,18] 来计算。

Tdi = Imlog2(D/S +1) （5）

log2(D/S +1)

式中：Im 为运动控制常数，取值为 70～120 ms，平均

值为 100 ms； 为运动难度指数， D 为目

标距离，S 为目标物体的宽度。

 1.2.3　注意分配因子

注意分配因子 fi 为兴趣区域 i 获得注意资源

Ai 占总注意资源的比例 [16-17]。注意资源 Ai 的计算

如下：

fi = Ai

/
n∑

i=1

Ai （6）

Ai = βiViS iE−1
i （7）

式中：βi 为信息在一次注视中被注意到的概率；Si 为

信息视觉编码设计的突显性；Ei 为视觉系统为获取

兴趣区域 i 需要付出的努力；Vi 为与作业任务相关

的信息重要度属性。

 1.2.4　感知负荷计算

信息量、时间压力的增加会引起视觉 /听觉模

块的占用程度增加，作为感知负荷计算的分子；而

注意力分配资源的提升也会占用更多视觉/听觉模

块，由共 n 个兴趣区域的注意分配因子作为分子计

算感知负荷。得到在某个时刻或任务单元 j 的持续

时间内，由复杂任务 l 分解的任务单元 j 在 ACT-
R视觉/听觉模块中的占用程度即感知负荷 Xl,j（单位

为 bit）。

Xl, j =

n∑
i=1

[(HiTi)n fi] （8）

 1.3　基于 ACT-R认知模块的认知负荷分析

有研究表明，任务复杂度对脑力负荷有着显著

的影响 [15]。不同任务的复杂度将影响产生式规则

的匹配机制的复杂程度，McCracken-Aldrich量表中

由于任务内容不同，随着任务复杂度的增加，负荷

值在逐渐升高，因此，认知负荷对产生式规则模块

的占用程度可采用任务复杂度进行量化。

研究表明，感知负荷与认知负荷并非完全独

立，通过增加感知的信息量，显著提高脑力负荷的

同时，也增加了工作记忆中需要进行信息加工的数

量，从而导致认知负荷的升高[6]。因此，信息量和时

间压力同样会对陈述性记忆模块产生显著的影

响。另外，对于优化的视觉编码，其表意明确性将

占用作业人员更少的视觉信息加工处理的认知资

源 [19]，因此，认知负荷对陈述性记忆模块的量化因

素包括信息量、时间压力与视觉编码。其中，信息

量与时间压力同感知负荷的量化计算方法一致。

 1.3.1　任务复杂度

认 知 阶 段 任 务 单 元 j 的 复 杂 度 kj， 可 根 据

McCracken-Aldrich量表中认知通道的任务复杂度

划分和赋值方式得到，其中负荷值通过专家评估得

到，设定在 0～7之间[9]。

 1.3.2　视觉编码

C−2
i

视觉编码 Ci
 [11,19] 包括字体大小、颜色匹配、界

面布局、符号标志等 g 种编码方式，对 归一量化[11]
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C−2
i ⩾ 1后， ，其计算式如下：

Ci = 0.01
g∑

h=1

(wi,h⊙ vi,h) （9）

式中：“⊙”为模糊加权平均算子；对于兴趣区域

i 中的视觉编码 h，wi,h 为权重系数，vi,h 为综合绩效

特征值。

 1.3.3　认知负荷计算

陈述性记忆模块的占用程度随着信息量与时

间压力的增加而增加，随着视觉编码设计的越优而

越少，因此，选择信息量与时间压力作为认知负荷

计算的分子，视觉编码 [11] 作为分母。同时，结合影

响产生式规则的匹配机制的复杂程度，可得在某个

时刻或任务单元 j 的持续时间内，复杂任务 l 的任

务单元 j 在 ACT-R产生式规则与陈述性记忆模块

中的占用程度即认知负荷 Yl,j（单位为 bit）。

Yl, j = k j

n∑
i=1

(HiTiC−2
i ) （10）

 1.4　单任务下的脑力负荷预测

综合感知负荷与认知负荷，得到复杂任务 l 的
任务单元 j 的瞬时脑力负荷 Zl,j（单位为 bit）如下：

Zl, j = Xl, j + Yl, j （11）

∆t j

Zl

将复杂任务 l 的各任务单元沿时间线叠加，其

中任务单元 j 的持续时间为 ，可得复杂任务 l 在
时间 T0 至 T 内的总脑力负荷 ZT,l（单位为 bit·s）与平

均脑力负荷 （单位为 bit）如下：

ZT,l =
w T

T0

Zl, j(t)dt =
m∑

j=1

(Zl, j∆t j) （12）

Zl = ZT,l/ (T −T0) （13）

 1.5　多任务下的脑力负荷预测

∆tdis

真实飞行中，多任务协同执行时会发生资源间

的干扰和冲突，导致作业人员脑力负荷进一步增

加 [10,13-14]。Wickens四维多资源干扰理论模型 [10] 提

出了这类脑力负荷量化问题的解决办法，其将存在

多资源干扰的情况分为 4个维度，分别是区分知觉

和反应的“阶段”维度、区分听觉和视觉的“通道”

维度、区分空间加工和言语加工的“编码”维度及

区分焦点和外围的“视觉通道”维度。Wickens四
维多资源干扰理论提出，若在一个维度上存在资源

干扰，则负荷值加 1[18]，由于本文对单任务负荷计算

取值较小，初步设定，若在一个维度上存在资源干

扰，则干扰负荷 wdis 加 0.5，同时记下该干扰的持续

时间 。例如，同时执行的 2个任务之间，若不存

在资源干扰则取值为 0，若 4个维度上均存在资源

干扰则取值为 2。

当存在 2个以上的作业任务时，任务之间即存

在优先关系，rl（max(rl)=1）为任务优先级系数，研究

表明，任务的优先级与该任务的重要程度和紧急程

度有关[12-13]。

Z

多作业环境下的总脑力负荷 ZT（单位为 bit·s）
与平均脑力负荷 （单位为 bit）如下：

ZT =

L∑
l=1

(rlZT,l)+Wdis =

L∑
l=1

[
rl

m∑
j=1

(Zl, j∆t j)

]
+
∑

(wdis∆tdis) （14）

Z = ZT/ (T −T0) （15）

X

Y

同理，可以得到平均感知负荷 （单位为 bit）与
平均认知负荷 （单位为 bit）。

 2　工效学实验

 2.1　实验被试

16名具有航空背景知识的北京航空航天大学

在校研究生（男 14名，女 2名）参与实验，平均年龄 23.6
岁，视力或矫正视力正常，无色盲色弱，无心脏病病

史。实验前对实验内容签订知情同意书。被试进

入实验台，静坐 5～10 min，待心跳平稳后，开始

实验。

 2.2　实验设计与任务

实验场景如图 2所示。使用地面飞行模拟器，

在整个实验过程中飞机座舱舱门关闭，密闭座舱内

实验环境光照条件良好，温度保持 (25±2) ℃，噪声

20～30 dB。要求被试观察如图 3所示的下视显

示器。

实验设计为起飞、巡航、巡航探测和降落 4个

手动控制飞行任务。起飞要求被试记忆一连串的

操作流程；巡航需要被试监视姿态信息，按预定航

线飞行；巡航探测增加了雷达探测任务，与巡航任

务优先级一致，需要被试清除在攻击范围内的敌

机；降落需要被试监视飞行信息，对准跑道飞行，降

落到指定高度后，执行着陆操作。除起飞任务约持

续 150 s外，其他任务均持续约 240 s。正式实验前

开展模拟器培训，直到熟悉飞行操作和实验流程。

 2.3　实验测量方法

模拟器系统自动记录飞行轨迹，间隔采样频率

约为 32 次/s，被试手动飞行轨迹与飞行系统规定的

航迹之间的均方根误差作为飞行绩效指标 [20]；瑞典

非接触式红外眼动仪 Smart-eye实时记录被试的瞳

孔直径、平均扫视时间和扫视频率；十二道自动分

析心电图机 FX-7402采集被试的心率 HR和 R-R
间期的心率变异系数 RRCV；在每次飞行阶段结束
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后的 10 min之内，被试根据真实感受，进行 NASA-

TLX[21] 主观评价。

 3　实验结果及讨论

 3.1　理论预测值

依据时间线分析将模拟的复杂飞行任务分解

为若干随时间动态变化的任务单元。起飞可分解

为 12个任务单元，以长时记忆的认知负荷为主；巡

航以对飞行信息和航迹的追踪感知为主，为 1个任

务单元；巡航探测为双任务作业环境；降落分解为

8个任务单元，由感知负荷和认知负荷共同组成。

在进行时间线分解时，由于每步操作均以飞行状态

数据为标志，如速度刻度值到达 140后抬侧杆，各

被试的相应操作时间基本一致，故采用统一的时间

节点进行各任务单元的时间线分解。

根据本文所建立的脑力负荷动态预测模型，分

别计算其感知负荷、认知负荷，从而得到该任务的

瞬时脑力负荷、总脑力负荷和平均脑力负荷。首

先，划分兴趣区域，其中起飞、巡航、降落 3个任务

划分成速度、姿态、高度、航向、导航 5个兴趣区

域；巡航探测中巡航任务为 5个兴趣区域，探测任

务为雷达探测 1个兴趣区域。通过字符大小、字体

字形、笔画宽度、字符种类、颜色匹配、布局位置、

刻度线形状及突显性计算 Ci。然后，分别计算努力

和突显性的属性值，结合信息被注意到的概率和信

息重要度属性，标准化后得到 fi。其次，由量表可得

认知负荷的复杂度系数 kj，结合信息量 Hi 和时间压

力 Ti，计算出瞬时的感知负荷与认知负荷，得到模

拟飞行任务的瞬时脑力负荷。巡航的瞬时脑力负

荷为 3.614 bit；巡航探测双任务中，探测任务的瞬时

脑力负荷为 0.953 bit，双任务资源干扰设为 0.5 bit，
因此巡航探测的瞬时脑力负荷为 5.067 bit，起飞和

降落的瞬时脑力负荷如图 4所示。由瞬时脑力负

 

(a) 模拟器 (b) 下视显示器

图 2    实验模拟器与 T型布局的下视显示器

Fig. 2    Experimental simulator and head down display with T-layout
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荷及其持续时间，得总脑力负荷和平均脑力负荷如

表 1所示。结合多任务之间的资源干扰，计算出巡

航探测双任务的脑力负荷值如表 1所示。
 
 

表 1    脑力负荷理论预测值

Table 1    Mental workload theory prediction

飞行任务 ZT/(bit·s) Z /bit

起飞 442.3 2.891

巡航 867.5 3.614

巡航探测 1 216.1 5.067

降落 1 078.6 3.145
 

 3.2　实验测量值

采用 SPSS进行描述性统计和重复测量方差分

析，结果如表 2所示。在 0.05的显著水平上，对于

飞行任务，除了瞳孔直径与心率，其他测量指标的

主效应均显著（P<0.01）。验后多重比较分析结果

表明，巡航与巡航探测之间，飞行绩效、主观评价分

数、平均扫视时间、扫视频率均显著（P<0.05），瞳孔

直径临界显著（P=0.073），心率与心率变异系数均

不显著（P=0.371，0.988）。
由 Pearson相关性分析表明，在 4种飞行任务下，

总脑力负荷理论预测值与主观评价分数（r=0.968，
P=0.032）、扫视频率（r=0.934，P=0.066）和心率（r=
0.922，P=0.078）呈显著正相关；平均脑力负荷理论

预测值与飞行绩效（r=0.953，P=0.047）、瞳孔直径

（r=0.991， P=0.009）和 平 均 扫 视 时 间 （r=0.993， P=
0.007）呈显著正相关。

 
 

表 2    实验描述性统计结果

Table 2    Descriptive statistical results and ANONA results of experiment

飞行任务 飞行绩效/m 主观评价分数 心率/（次数·min−1） 心率变异系数/% 瞳孔直径/mm 平均扫视时间/s 扫视频率/Hz

起飞 162±155 66.11±10.03 87.13±10.07 6.6±1.22 3.659±1.001 0.079±0.013 0.154±0.123

巡航 1 361±762 69.96±8.69 87.50±9.28 4.74±1.89 3.723±1.003 0.093±0.013 0.244±0.111

巡航探测 2 553±1 554 78.39±7.10 89.06±8.92 4.75±2.36 3.957±1.110 0.111±0.022 0.297±0.105

降落 1 102±1 179 75.54±9.54 88.31±8.78 5.86±1.91 3.659±0.902 0.085±0.014 0.232±0.123

　注：数据为均值±标准差形式。
 

另外，心率变异系数与总脑力负荷、平均脑力

负荷的相关性均不显著。

 3.3　讨　论

为验证脑力负荷动态预测模型在复杂飞行环

境中的应用，提出了一种飞机驾驶舱模拟器的工效

学实验方法，在对飞行任务尽量少干扰的情况下，

综合主客观多种测量技术，以更加有效地评估飞行

员执行复杂飞行任务的脑力负荷水平。

 3.3.1　实验测量结果讨论

飞行绩效与 NASA-TLX主观评价是最常用于

脑力负荷评价的测量指标 [21]。复杂飞行任务的正

确率、反应时等飞行绩效指标难以直接测量，辅任

务法能有效测量脑力负荷水平，但对飞行任务产生

了一定的干扰，因此，本文实验采用计算航迹追踪

任务的飞行绩效 [20] 作为绩效指标。在 4种飞行任

务下，飞行绩效与 NASA-TLX主观评价结果主效应

显著，表现为巡航探测双任务下的脑力负荷水平最

高，起飞的脑力负荷水平最低，降落与巡航的脑力

负荷水平居中。验后多重比较的显著性表明，4个

飞行任务间有显著的脑力负荷水平差异，验证实验

有效。实验结果与模型的理论预测一致，主观评价

与总脑力负荷显著相关，飞行绩效与平均脑力负荷

显著相关，说明该模型不局限于简单作业任务，而

能够有效预测出复杂飞行任务的脑力负荷水平。

平均扫视时间和扫视频率反映了视觉信息的

平均搜索时间和频率[5]，实验结果的主效应均显著，

验证了随着任务给飞行员带来的脑力负荷越高，则

视觉搜索的难度越大，从而导致平均扫视时间与扫

视频率的增加。总脑力负荷与扫视频率显著正相

关，平均脑力负荷与平均扫视时间显著正相关，表

明总脑力负荷与平均脑力负荷均能够预测被试的

视觉搜索难度与脑力负荷水平。而瞳孔直径的反

应是关乎心理工作负载，随任务困难程度的增加而

增加[6]，其实验主效应不显著，但与平均脑力负荷显

著正相关，表明平均脑力负荷预测值能够反映被试

的心理工作负载程度，即脑力负荷水平。

对心电时域指标的研究表明，人的心理压力

越大，则心率变异性会显著降低 [15,22]。本文实验

中，心率变异系数在 4种飞行任务下的主效应显

著，表现为起飞阶段最大，降落阶段其次，巡航与

巡航探测最小且相差不大，与前述研究结论基本

一致。而心率主效应不显著，但与模型预测的总

脑力负荷值呈显著正相关，心率不够显著的原因

可能是因为心率对体力负荷的敏感性更高，但本

文实验中的模拟飞行操作不会给被试带来明显的

体力负荷变化。
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 3.3.2　脑力负荷动态预测模型讨论

总脑力负荷、平均脑力负荷与实验测量指标的

较高相关性表明，依据 ACT-R认知过程将飞行员

的脑力负荷分为感知负荷与认知负荷进行量化后，

得到的理论预测值是有效的。同时，可对影响飞行

员脑力负荷水平的因素进行针对性的优化改进。

若因感知负荷较高引起飞行绩效降低，则可减少显

示信息的密度和强度来修正高脑力负荷；若飞行绩

效的降低是因为较高的认知负荷，则可提供一个储

存临时信息的面板。

依据 Xie和 Salvendy[14] 提出的脑力负荷动态概

念框架，考虑脑力负荷的动态时间效应。总脑力负

荷能由大多数主观评价技术和分析方法测量得到，

可用于在设计初始阶段为人机功能分配方案的制

定提供依据；平均脑力负荷量化的是负荷的强度，

可由被试的作业绩效来度量，多可应用于人机界面

的工效评估与优化设计[11,14]。与本文理论预测值和

实验测量结果的结论一致。

实验测量结果在手动巡航飞行的单任务与双

任务之间的方差分析显著，且实验测量值与模型预

测值显著高度相关，表明综合考虑多作业环境下资

源干扰的脑力负荷动态预测模型能有效适用于复

杂多任务环境下的飞行员脑力负荷预测与评估。

但是，本文在量化资源干扰时参考了直接赋值方

法，与推算得到的单任务负荷值存在一定的偏差，

后续将通过多次实验反推确定，以提高模型预测的

准确性。

 4　结　论

1） 基于认知过程的脑力负荷动态预测模型，通

过对信息加工类型与多任务协同的模型量化，提高

了脑力负荷评价的适用性，能够在飞机从早期研制

到投入使用的整个阶段使用，指出飞机座舱驾驶系

统的界面设计与飞行任务中有待改进的地方，有助

于减少研发成本。

2） 在模拟舱环境下的工效学实验验证结果表

明，模型以飞行任务操作流程和显示界面信息参数

为输入，实现了对接近真实飞行环境的复杂飞行任

务的理论预测，计算出了该实验模拟飞行任务下的

瞬时脑力负荷、总脑力负荷和平均脑力负荷，因此，

对于实际飞行环境中的脑力负荷综合预测和评估

提供了一定的理论与实验依据。

为使本文提出的预测模型能有效、快速评估各

种真实飞行场景下的飞行员脑力负荷，仍需要开展

更多真实飞行任务下的实验验证。后续也将继续

改进感知负荷与认知负荷的量化方法与工效学应用。
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Pilots’ mental workload dynamic prediction based on cognitive process
LIU Chengping1，2，XIAO Xu2，ZHAO Jingquan1，*

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

2.   China Academy of Electronics and Information Technology of China Electronics Technology Group Corporation，Beijing 100041，China)

Abstract： Modern  military  flight  systems  are  highly  information-intensive  and  their  tasks  are  complex  and
changeable. In order to explore the influence of information processing types and multi-task coordination on pilots’
mental workload, a quantitative prediction model based on the cognitive process was proposed. The ACT-R cognitive
module  and  the  mental  workload  determinants  were  used  to  separate  the  pilot ’s  mental  workload  into  perceptual
workload  and  cognitive  burden.  The  multi-task  resource  interference  for  mental  workload  was  calculated  based  on
multiple  resources.  16  subjects  were  selected  to  complete  the  multi-factor  mental  workload experiment.  The  results
showed  that  the  main  effects  of  flight  performance,  NASA-TLX,  average  saccade  time  and  scanning  rate  were
significant  (P<0.05).  Subjective  evaluation,  RRCV  and  HR  were  significantly  positively  correlated  with  the  total
mental  workload.  And the average mental  workload was significantly  positively correlated with  flight  performance,
pupil diameter and average saccade time. In order to anticipate and assess the mental workload of pilots, the prediction
model offered a certain application value.

Keywords： ergonomics；mental workload；attention allocation；cognitive process；predicton model
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浮升力对竖直螺旋管中超临界 CO2 换热的

影响及判别准则

王彦红1，陆英楠1，李洪伟1，*，李素芬2，东明2

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

摘　　　要：基于航空发动机间冷器的冷却换热问题，进行竖直螺旋管内超临界压力 CO2 换热

数值研究。探究运行参数对沿流向和周向换热的影响机制。通过管截面温度场和流场分布阐述了浮

升力和离心力引起的周向非均匀换热机制，评估二次流速度和强度。根据管道结构特性提出新的浮

升力参数和浮升力影响判别准则，建立新的换热关联式。结果表明：管上游非均匀换热源于浮升力

与离心力综合作用，管下游非均匀换热由离心力主导。当满足浮升力因子 Bu≥1.6×10−5 时，浮升力

在换热中起主导作用。新换热关联式可以较好地适用于螺旋管内换热预测。

关　键　词：螺旋管；超临界；换热；离心力；浮升力；判别准则
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间冷循环通过减少压气机高压级消耗的压缩

功，显著提高燃气轮机循环效率和功率，在航空航

天领域得到了广泛应用 [1-4]。间冷器中使用超临界

CO2 作为制冷剂，具有强烈的变热物性换热特征[5]。

同时，间冷器常采用螺旋管道，重力作用下管道结

构与热物性耦合导致周向非均匀换热问题[6]。

螺旋管中超临界 CO2 的换热已有一定研究。

文献 [7]研究发现，沿流动方向离心力增强，二次流

增强，离心力起到强化换热作用。文献 [8-9]研究

发现，减小螺旋管倾角，周向换热的非均匀性加

剧。螺旋管水平或倾斜布置时，换热系数出现剧烈

振荡。管截面中 M型速度在强烈的湍流交混作用

下，没有引起传热恶化问题。文献 [10]研究发现，

水平螺旋管换热系数的波动随曲率增加而加剧。

文献 [11]指出螺旋管内换热随着螺距和绕径增大

而减弱。文献 [12]观察到竖直螺旋管存在显著的

换热系数峰值，水平螺旋管同样出现换热不稳定。

文献 [13]发现减小管内径对螺旋管换热有增强作

用。文献 [14-15]指出二次流的斜向分布源于浮升

力产生莫顿涡和离心力产生迪恩涡的共同作用，其

增强了管道外侧和底侧之间的换热效果。浮升力

占主导时，换热不受螺距和绕径影响；离心力占主

导时，螺距增大削弱了换热效果。文献 [16]研究发

现，低质量流速换热中浮升力起主导作用，而质量

流速对离心力的影响可以忽略。文献 [17]研究发

现，强浮升力是螺旋管内流体压力波浪式波动的原

因。文献 [18-19]认为浮升力引起的自然对流可以

抑制湍流再层流化，抑制传热恶化问题。文献 [20]

指出剪切应力传输（shear stress transfer, SST）模型对

换热的预测精度最高，可以用于螺旋管非均匀换热

数值研究。现有浮升力判别准则均基于直通道提

出，考虑螺旋管结构的浮升力参数和浮升力判别准

则，还鲜见报道。

本文对竖直螺旋管中超临界压力 CO2 开展换
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热数值研究，探究浮升力和离心力引起的周向非均

匀换热机制及运行参数对换热的影响。基于螺旋

管结构，引入螺旋管中超临界 CO2 摩擦阻力系数公

式，修正浮升力参数理论推导过程，建立浮升力和

离心力耦合作用下浮升力影响判别准则。基于新

的浮升力参数提出螺旋管换热关联式。研究成果

可为航空航天间冷器的设计提供理论依据。

 1　数值方法

 1.1　物理模型

图 1为竖直螺旋管示意图。管道内径为 9 mm，

壁厚为 1.5  mm，绕径 D=283  mm，螺距 P=32  mm。

两端绝热段均为 550 mm，加热长度为 5 338 mm，共

6圈。设置质量流速进口，进口温度为 280 K，静压

出口，均匀热流施加在外壁面，内壁面为耦合面。

重点考察 4个周向角位置的换热特性和机理，即顶

部（0°）、外侧（90°）、底部（180°）、内侧（270°）。重

力加速度为 g，流体向上流动。
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图 1    竖直螺旋管示意图

Fig. 1    Diagram of vertical helical tube
 

 1.2　数学模型

流体质量守恒方程、动量守恒方程、能量守恒

方程分别为
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= 0 （1）
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式中：ρ 为密度；u 为流速；cp 为定压比热容；T 为温

度；其他变量的定义详见文献 [8]。
固体传热控制方程为

∂

∂xi

Å
K
∂T
∂xi

ã
= 0 （4）

式中：K 为热导率。

SST k-ω 湍流模型为
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式中： k 为湍动能；ω 为比耗散率；µ为动力黏度；

µt 为湍流动力黏度；σk 和 σω 为湍流普朗特数；Gk 为

剪切力湍流产生项；Yk 为湍流耗散项；Gω 为比耗散

率生成项；Yω 为比耗散率耗散项；Dω 为比耗散率扩

散项。

 1.3　热物性

通过美国国家标准与技术研究院（National
Institute of Standards and Technology ,  NIST）数据库

获取CO2（临界压力为 7.38 MPa，临界温度为 303.05 K）

密度 ρ、定压比热容 cp、热导率 K、动力黏度µ等热

物性数据。图 2为 3种压力下 ρ 和 cp 随温度的变

化情况。显然，随着压力提高，CO2 的 ρ 增加，cp 峰

值后移且显著下降。
 
 

250 300 350 400 450 500
0

300

600

900

1 200

0

10

20

30

40

cp

T/K

ρ/
(k

g
·m

−3
)

p
c
p
/(

k
J·

k
g
−1

·K
−1

) p=10 MPa

 p=8 MPa

 p=9 MPa

图 2    二氧化碳 ρ 和 cp 随温度的变化

Fig. 2    Variations of carbon dioxide ρ and cp with temperature
 

 1.4　网格无关性验证

固体域径向网格为 10层，流体域近壁区第 1层

网格满足 y+<1，前 3层网格满足 y+≤5。控制方程求

解方法及计算设置与文献 [21]相同，基于 Fluent
19.0求解。设计了 5种网格方案，截面网格数分别

为 1 300，2 025，2 700，流动方向网格数分别为 800，
1 200，1 400，考察截面网格数和流动方向网格数对

计算结果的影响。图 3为出口温度 Tout 和出口速

度 uout 的计算结果。运行压力 p=8 MPa，进口温度

Tin=280  K，质量流速 G=300  kg/m2s，热流密度 q=
50 kW/m2。网格为 2 025×1 200时，截面网格数和流

动方向网格数继续增加，Tout 和 uout 基本不变，而减

小相应的网格数量，引起数值结果偏差。因此，该
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网格方案满足计算要求。螺旋管网格划分如图 4
所示。
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图 3    Tout 和 uout 随网格数的变化

Fig. 3    Tout and uout variations with number of meshes
  

(a) 管横截面

(b) 流动方向 

图 4    螺旋管网格

Fig. 4    Mesh of helical tube
 

 1.5　模型验证

通过竖直螺旋管中超临界 CO2 实验数据 [21] 进

行湍流模型验证。螺旋管结构与图 1相同。实验

参 数 ： p=8  MPa， Tin=288  K， G=97.8  kg/m2s， q=
9.03 kW/m2，上升流动。选取重整化群（re-normali-
zation group, RNG）k-ε 模型 [21]、SST k-ω 模型和标准

k-ε 模型 [22]。通过管内壁温度 Twi 和主流温度 Tb 验

证。Twi 取内壁面处温度数据。Tb 的定义式为

Tb =
w
A

ρucpTdA

/w
A

ρucpdA （7）

式中：A 为流体截面积。

图 5为 Twi 和 Tb 数值结果与实验数据的比较情

况。l/di 为加热长度 l 与管道内径 di 的比值。相比

RNG k-ε 模型和标准 k-ε 模型，SST k-ω 模型的数值

结果与实验数据符合度更好，相对误差在±6.0% 范

围，满足计算精度。 
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图 5    Twi 和 Tb 随 l/di 的变化

Fig. 5    Twi and Tb variations with l/di 

 2　数值结果与分析

 2.1　换热特性和机理

图 6(a)为 3种运行压力下管内壁平均温度 Twi,av

和平均换热系数 hav（h=qi/(Twi−Tb)，qi 为内壁热流密

度 ）随 l/di 的 变 化 。 G=280  kg/m2s， q=40  kW/m2。

可以看到，p=8 MPa时，管上游（l/di<250）内壁温度

变化平缓，换热系数出现峰值，呈现强化换热机

制。这是因为拟临界温度附近，比热容较大，流体

换热能力较强。管下游（l/di≥250）内壁温度陡然升

高，换热系数明显降低，换热减弱。其原因是流体

温度已经跨越拟临界区，比热容降低，流体吸热能
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Fig. 6    Twi,av and hav variations with l/di at different conditions
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力削弱。高压力下低比热容对换热不利，致使内壁

温升高，大比热区提前出现，换热系数减小且峰值前

移。图 6(b)为 3种 q/G 下 Twi,av 和 hav 随 l/di 的变化，p=
8  MPa。 q/G=0.10  J/g， q=45  kW/m， G=450  kg/m2s；
q/G=0.15  J/g， q=45  kW/m2， G=300  kg/m2s； q/G=
0.20 J/g，q=60 kW/m2，G=300 kg/m2s。可以看到，质

量流速提高，湍流强度增大，管内壁温度降低，换热

增强。热流密度增加，管壁冷却需求增加，管内壁

温度升高，换热削弱。

图 7为不同周向位置 Twi 和 h 随 l/di 的变化。运

行参数：p=8 MPa，G=280 kg/m2s，q=40 kW/m2。可以

发现，管上游和管下游的周向换热差别显著。管上

游的换热特征为：顶部 Twi 高于底部位置，内侧

Twi 高于外侧位置，h 的变化规律则相反，说明沿管

周向出现非均匀的换热机制，相比顶部和内侧，底

部和外侧的换热显著增强。该现象由浮升力作用

和离心力作用引起，浮升力促使热流体积聚在管顶

部，离心力则促使热流体积聚在管内侧，导致相应

区域的换热受到削弱。同时，内侧 Twi 和外侧 Twi 位

于顶部 Twi 和底部 Twi 之间，即顶部和底部的壁温差

值和换热系数差值大于内侧和外侧的差值，说明浮

升力相比于离心力的作用更加显著。管下游的换

热特征为：内侧和外侧的壁温差较大，换热差别显

著，而顶部和底部的壁温差和换热差别可以忽略，

说明管截面密度梯度小，浮升力作用微弱，周向非

均匀换热主要源于离心力作用。
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图 8和图 9分别为 P1（l/di=100）和 P2（l/di=400）
位置管截面温度、二次流速度、局部质量流速（ρu）
和湍动能的分布情况，运行参数与图 7工况相同。

管上游 P1 位置：图 8(a)中浮升力和离心力综合作

用使得流体温度沿斜向异常分层，关于 315°～135°
的径向对称。低温流体位于底部和外侧之间，为换

热增强区，高温流体位于顶部和内侧之间，为换热

削弱区。流体温度的异常分层对固体的冷却作用

不同，使得固体也出现异常的温度分层，高温区在

顶部和内侧之间，低温区在底部和外侧之间。图 8(b)
中流体温度斜向分层导致密度斜向分层，密度梯度

驱动使管截面出现二次流动，其涡也呈斜向分布的

特征。二次流速度（((ux)
2+(uz)

2)0.5）最大值靠近涡中

心且紧贴壁面。通过图 8(c)和图 8(d)可以看到，局

部质量流速和湍动能均出现异常分层现象，底部与

外侧之间的局部质量流速和湍动能较大，而顶部和

内侧之间两参数均较小，说明管截面二次流促使底

部和外侧之间的质量流速增大、湍流交混增强，而

顶部和内侧之间的质量流速减小、湍流交混削弱。
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图 8    P1 位置管截面温度、二次流速度、局部质量流速和湍动

能的分布情况

Fig. 8    Temperature, secondary flow velocity, local mass flux

and turbulent kinetic energy distributions at position of

P1 cross-section
 

通过图 9可以发现，管下游 P2 位置由于浮升力

作用微弱，离心力导致管截面温度、局部质量流速

（ρu）和湍动能沿水平方向异常分层，二次流流线也

沿水平方向对称。管截面外侧流体温度较低、质量

流速和湍动能较大，而内侧三者的变化规律相反，

说明管截面二次流促使外侧的质量流速增大、湍流

交混增强，而内侧的质量流速减小、湍流交混削弱，

出现从外侧向内侧换热逐渐减弱的机制。

图 10为不同工况下 h 的周向分布情况。图 10(a)
表明，管上游 h 最小值位于 315°位置，处于顶部和

内侧之间，最大值位于 135°位置，处于底部和外侧

之间，这源于浮升力和离心力的综合作用。管下游

h 最小值位于内侧，最大值位于外侧。随着压力提

高，h 周向分布更加均匀，说明高压力起到抑制周向

非均匀换热的作用。这是因为运行压力增加，管截

面密度梯度减小，削弱了浮升力作用。主流密度增

大，主流流速减小，离心力加速度减小，离心力作用
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也受到抑制。图 10(b)表明，质量流速提高，主流流

速增大削弱了管截面自然对流，浮升力和离心力被

抑制，周向非均匀换热削弱。热流密度增加，管截

面流体和主流体密度梯度均增大，浮升力和离心力

均增强，周向非均匀换热加剧。

通过二次流强度 Se 对螺旋管流体截面（即 xz

截面）二次流进行量化分析，Se[22] 定义式为

Se =
ρbd2

i

Aµb

w
A

∣∣∣∣ ∂uz
∂x
− ∂ux

∂z

∣∣∣∣dA （8）

式中：下标 b表示主流体数值。

图 11为不同工况下 Se 随 l/di 的变化。可以看

到，Se 峰值出现在管中部，说明浮升力和离心力的

综合作用最强，二次流强度最大。随着压力提高，

Se 减小，说明高压力抑制了浮升力和离心力作用，

削弱了二次流强度。 q/G 增加， Se 增大，说明高

q/G 加强了浮升力和离心力作用，导致二次流强度

提高。而且，浮升力作用大于离心力作用，其在管

上游作用更加显著，促使 Se 峰值前移。
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图 11    不同工况下 Se 随 l/di 的变化

Fig. 11    Se variations with l/di at different conditions 

 2.2　浮升力判别准则

针对螺旋管中浮升力影响判别准则还鲜见报

道。浮升力影响壁面剪切力的分布情况，进而对换

热发挥作用。浮升力引起的剪切力变化量∆τbu 和壁

面剪切力 τw 的比值为[23]

∆τbu
τw
=

(ρb−ρw)gµwδ+bu
τ1.5
w ρ

0.5
w Pr0.4

（9）

δ+bu式中：下标 w表示壁面处流体数值； 为运动边界

层无量纲厚度；Pr 为普朗特数。

螺旋管中超临界 CO2 摩擦阻力系数 f 的经验关

联式为[14]

f =
2τw
ρbu2

b
= 0.316

δ0.1

Re0.2
（10）

式中：Re 为雷诺数；曲率 δ=di/D。

将式 (10)代入式 (9)中，∆τbu/τw 的形式为

∆τbu
τw
=Cbu

Gr
Re2.7Pr0.4δ0.15

Å
µw
µb

ãÅ
ρb
ρw

ã0.5

δ+bu （11）

d3
i µ

2
b

式中：Cbu 为常数项；Gr 为格拉晓夫数，Gr=ρb(ρb−
ρw)g / 。

考虑螺旋管绕径和螺距的影响，通过 De*对
Re 进行修正，De*的形式为[14]

De∗ =
Re ·δ0.5

(1+γ2)0.5 （12）
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式中：De*为修正迪恩数；γ 为螺距比，γ=P/(πD)。
将式 (12)代入式 (11)中，∆τbu/τw 的形式为

∆τbu

τw
=Cbu

Gr
(1+γ2)1.35De*2.7Pr0.4δ−1.2

·Å
µw
µb

ãÅ
ρb
ρw

ã0.5

δ+bu （13）

定义浮升力因子 Bu 为

Bu =
Gr

(1+γ2)1.35De*2.7Pr0.4δ−1.2

Å
µw
µb

ãÅ
ρb
ρw

ã0.5

（14）

文献 [14,24]提出：当浮升力与离心力的相对比

率 Ri
*<1时，浮升力作用可以忽略，换热主要由离心

力主导。Ri
*的形式为

Ri
∗ =

Gr
2De2

（15）

式中：De 为迪恩数，De=Re·δ0.5。
图 12为 Bu 随 Ri

*的变化情况。运行参数范围：

8  MPa≤p≤10  MPa， 280  kg/m2s≤G≤450  kg/m2s，
40  kW/m2≤q≤70  kW/m2。通过 Bu 和 Ri

*之间的关

系，由 Ri
*=1确定 Bu 的临界值为 1.6×10−5。
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图 12    Bu 随 Ri
*的变化

Fig. 12    Bu variations with Ri
*

 

图 13为不同工况下∆Twi 和 Bu 随 l/di 的变化。

∆Twi 表示顶部和底部的壁温差值。可以看到，

∆Twi 峰值出现在管上游，说明浮升力对换热发挥显

著作用，而管下游∆Twi 下降，浮升力作用可忽略。

压力提高或 q/G 下降均抑制了浮升力作用，致使

∆Twi 减小。对比∆Twi 的变化情况，Bu 可以较好反映

浮升力对换热的影响机制，Bu<1.6×10
−5 时，∆Twi 在 8 K

以内，其临界值合理有效。而当 Bu>1.6×10
−5 时，浮

升力对螺旋管中超临界 CO2 非均匀换热发挥作

用。改变 D 和 P，进行适用性验证。D=333  mm，

P=42 mm，运行参数与图 7相同。同时，补充了文

献 [10,12]中的数据，进一步开展适用性说明。文献 [10]
中： di=9 mm，D=90 mm，P=32 mm，加热长度为 5 m，

p=8  MPa， Tin=288  K， G=200  kg/m2s， q=30  kW/m2。

文献 [12]中：di=8 mm，D=300 mm，P=36 mm，加热长

度 为 2  m， p=8  MPa， Tin=288  K， G=120  kg/m2s， q=
24.5 kW/m2。相应∆Twi 和 Se 如图 13所示。可以看

到，该浮升力判别准则仍然有效且合理。
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图 13    不同工况下∆Twi 和 Bu 随 l/di 的分布

Fig. 13    ∆Twi and Bu distributions with l/di at different conditions
 

 2.3　换热关联式

竖直螺旋管中超临界 CO2 的换热关联式已有

一定报道。

文献 [18]建立的努塞尔数 Nu 关联式为
Nu = 0.32Re0.55Pr0.35

Å
cp

cp,b

ã0.37Å
ρw
ρb

ã0.11

Tb < Tpc

Nu = 0.034Re0.77Pr0.57

Å
cp

cp,b

ã0.84Å
ρw
ρb

ã0.4

Tb ⩾ Tpc

（16）
cp cp式中： 为平均比热容， =(Hw−Hb)/(Tw−Tb)； H 为

焓值；Tpc 为拟临界温度。式（16）运行参数范围：

8  MPa≤p≤10  MPa， G≤650  kg/m2s， q≤50  kW/m2。

文献 [6]提出的 Nu 关联式为

Nu=
ïÅ

6.54Re0.34Pr−0.34

Å
1+3.54

di

D

ãã
+8.01×10−3×

(GrPr)0.44

òÅ
cp,w

cp,b

ã0.25Å
ρw
ρb

ã2.64Å
µw
µb

ã2.81

Tb < Tpc

Nu =
ïÅ

1.36Re0.45Pr1.19

Å
1+3.54

di

D

ãã
+3.1×10−5×

(GrPr)0.69

òÅ
cp,w

cp,b

ã0.98Å
ρw
ρb

ã1.19

Tb ⩾ Tpc

（17）
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式 （17）运 行 参 数 范 围 ： 8  MPa≤p≤10  MPa，
120  kg/m2s ≤ G ≤  140  kg/m2s， 16  kW/m2 ≤  q ≤
22 kW/m2。

文献 [25]提出的 Nu 关联式为

Nu=0.0037Re1.209Pr0.825Q−0.188 4
i

Å
cp

cp,b

ã0.375Å
µw
µb

ã0.1474

（18）

Pr式中： 为平均普朗特数；Qi=qwdi/(u
2µ)。式（18）运

行参数范围：3 MPa≤p≤7 MPa，2 700≤Rein≤7 000，
50 kW/m2≤ q≤400 kW/m2。

文献 [18]、文献 [6]、文献 [25]提出关联式预测

Nu 和数值数据的对比情况图 14所示，其中包括了

改变 P 和 D 的计算结果。因为 3个关联式中忽略

了螺旋管螺距和曲率的影响，且文献 [18]和文献 [25]
提出的关联式未考虑浮升力的影响，使得式（16）～
式（18）的误差均较大。
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图 14    Nu 计算结果和数值数据的比较

Fig. 14    Comparison of Nu between calculated results and

numerical data

 
本文以管周向平均温度为基准，考虑热物性、

螺旋管结构参数和浮升力的综合影响，建立新的换

热关联式为

Nu = 0.0324Re0.83Pr0.44

Å
cp

cp,b

ã0.32Å
ρw
ρb

ã0.56

·Å
1+

di

D

ã
B0.037

u （19）

式 （19）运 行 参 数 范 围 ： 8  MPa≤p≤10  MPa，
280  kg/m2s ≤ G ≤  450  kg/m2s， 40  kW/m2 ≤  q ≤
70 kW/m2。

图 14也展示了本文提出的换热关联式（19）计
算 Nu 和数值数据的比较情况。图 15为本文提出

的换热关联式（19）计算 Nu 与实验数据[12] 的比较情

况。可以看到，式（19）具有较好的预测精度，相对

偏差基本处于±20% 的范围，说明该式（19）可以较

好地用于螺旋管式换热器的设计与应用。 
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图 15    Nu 计算结果和实验数据的比较

Fig. 15    Comparison of Nu between calculated results and

experimental data
 

 3　结　论

1） 浮升力和离心力是管道上游周向非均匀换

热的主要原因，二者综合作用使得管截面温度异常

分层，形成二次流现象。底部和外侧之间边界层

薄、流体质量流速高、湍动能强，换热得到强化，顶

部和内侧之间区域与之相反，换热被削弱。管道下

游浮升力作用可以忽略，周向非均匀换热变为离心

力主导，管道外侧强化换热增强，内侧换热明显减弱。

2） 运行压力降低、热流密度增大导致管截面

密度梯度增大，浮升力作用增强。同时，主流密度

降低，流动加速加剧，离心力作用增强。故周向非

均匀换热加剧。质量流速增大起到相反的作用，浮

升力和离心力作用得到削弱，周向非均匀换热减弱。

3） 考虑螺旋管结构，通过 De*对 Re 进行修正，

建立新浮升力因子 Bu，根据 Ri
*=1确定其临界值为

1.6×10−5，验证了判别准则的合理性。即当 Bu>1.6×
10−5 时，浮升力对螺旋管中超临界 CO2 非均匀换热

发挥作用。弥补了螺旋管中浮升力判别准则的研

究不足。

4） 基于浮升力因子 Bu 建立了新的换热关联

式，其可以较好地应用于螺旋管中超临界 CO2 的换

热预测，预测精度在±20% 的范围之内。
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Influence and criterion of buoyancy force on heat transfer of
supercritical CO2 in a vertical helical tube

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

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

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

Abstract： Numerical research was done on the heat transmission of supercritical CO2 in a vertical helical tube
based  on  the  cooling  heat  transfer  in  the  aeroengine  intercooler.  The  influence  mechanisms  of  the  operating
parameters on heat transfer along the flow and circumferential  directions were investigated. The distributions of the
temperature  field  and  flow  field  in  tube  cross-sections  were  used  to  describe  the  circumferential  non-uniform  heat
transmission  mechanism  generated  by  the  buoyancy  force  and  centrifugal  force.  The  secondary  flow  velocity  and
intensity  were  analyzed.  According  to  the  tube  structure  characteristics,  the  reasonable  buoyancy  parameter  and
buoyancy  criteria  were  proposed,  and  the  new  heat  transfer  correlation  was  obtained.  The  results  show  that  the
centrifugal  force  predominates  in  the  tube  downstream  while  the  buoyancy  force  and  centrifugal  force  combine  to
provide  non-uniform  heat  transfer  in  the  tube  upstream.  When  the  buoyancy  factor Bu≥1.6×10−5  is  satisfied,  the
buoyancy  force  plays  a  leading  role  in  heat  transfer.  The  new  heat  transfer  correlation  can  better  predict  the  heat
transfer in the helical tube.

Keywords： helical tube；supercritical；heat transfer；centrifugal force；buoyancy force；criterion
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局部振动对火星环境下薄翼型气动性能的影响

陈肇麟，陆政旭，肖天航*，邓双厚
(南京航空航天大学 航空学院 飞行器先进设计技术国防重点学科实验室，南京 210016)

摘　　　要：火星的稀薄大气环境迫使无人机在亚临界雷诺数范围工作，低雷诺数层流分离问

题给无人机气动性能带来极其不利的影响。同时，火星大气的声速较低，使无人机运行的马赫数更

高，压缩效应增强并可能产生激波。为研究火星环境下翼型局部振动的流动控制作用，采用基于动

网格的数值方法对非定常流场进行模拟。选取 NACA5605低雷诺数薄翼型，雷诺数为 1.5×104，马

赫数为 0.43和 0.63。时均流场和时均气动力系数结果显示：翼型局部振动能够明显减少时均分离区

的大小，起到增升减阻的作用。非定常流场表明流动控制机理在于振动产生的涡流运动抑制了翼型

尾缘附近的层流分离。研究了不同振幅、频率和振动位置下的流动控制效果。最佳参数下，马赫数

为 0.43时升阻比最多提高 24.7%，马赫数为 0.63时升阻比最多提高 52%。

关　键　词：火星环境；低雷诺数；层流分离；局部振动；流动控制

中图分类号：V211.3
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火星探测是目前国际深空探测的热点，对人类

认识地球演变过程、探索生命起源有重要意义 [1]。

2020年 7月下旬，阿联酋、中国、美国先后实施了

火星探测器发射任务。美国发射的“毅力号”火星

车携带了“机智号”火星旋翼无人机并实现了火星

首飞。火星无人机作为火星探测的新方式，能够弥

补传统探测方式的不足，具有良好的应用前景 [2]。

火星的恶劣环境给无人机的设计带来了许多限制[3]：

复杂的地表环境不利于起降，使具有垂直起降能力

的旋翼无人机成为研究热点；低密度的大气降低了

升力，并产生低雷诺数问题降低了升力效率；较低

的大气温度和以 CO2 为主的大气成分降低了声速，

使无人机运行的马赫数更高，增强了压缩效应并可

能产生激波；相对低的重力加速度降低了克服重力

所需的升力，略微带来了有利影响。“机智号”火

星无人机由美国宇航局喷气推进实验室与美国航

空环境公司、艾姆斯研究中心、兰利研究中心合作

设计，仅作为验证机型验证了重于空气飞行器在火

星上的可行性。未来的目标是开发用于科学探测

的机型 [4]，探测任务要求无人机具有更大的尺寸、

更远的航程、一定的带载量，跨越地形和悬停探测

时的高性能，综合体现为对无人机的气动性能的更

高要求。

提高火星无人机的气动性能可以从提高翼型

的气动性能入手。火星无人机工作在极低密度、较

低声速的火星大气中，旋翼需要相对较高的转速来

获得足够的升力，但又要尽量避免转速过高时产生

激波，导致阻力和流场复杂性的增加。因此，火星

无人机翼型的雷诺数被限制在了一个较低的范围

内，约为 104 左右 [3]。研究表明，当雷诺数从 105 开
始下降，翼型的升阻比会迅速降低 [5]。原因是层流

边界层抵抗逆压梯度的能力差，容易发生流动分离

使压差阻力大增，以及较厚的边界层降低了等效弯

度从而使升力降低。

在低雷诺数范围 (1×104<Re<3×105) ，分离、转

捩、再附是否发生和发生位置的不同使翼型表现出
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多种不同于高雷诺数的流场结构[6]。流场结构随攻

角、雷诺数和翼型形状等因素发生变化，对气动特

性造成复杂的影响。研究表明，在雷诺数约 5×104

以下，翼型上的流动在分离后无法再附[7]，为亚临界

雷诺数范围。火星无人机在亚临界雷诺数下工作，

翼型上极可能发生分离且难以再附，对气动性能极

为不利。此外，气体可压缩性具有稳定剪切层、延

迟转捩和再附的作用 [8]，使火星环境下翼型的流场

结构更为复杂。

在火星无人机运行的低雷诺数范围，传统的厚

翼型分离区较大，气动性能恶化明显；具有极薄相

对厚度、较大相对弯度且最大弯度位置靠后的翼型

气动性能相对较好。极薄的厚度可以保持更长的

层流延伸，较大且靠后的弯度可以延迟吸力峰值，

使逆压梯度更靠近翼型尾缘。其中，具有代表的是

美国航空环境公司设计的用于火星旋翼无人机的

clf5605翼型 [9]。因此，针对火星无人机气动性能进

行研究，应关注具有上述特征的薄翼型而非较厚

翼型。

对于流动处于亚临界雷诺数的火星无人机，仅

靠翼型设计和优化对气动性能的提升比较有限，可

以采用流动控制手段来改善流场。对于分离流动，

抽吸装置 [10]、合成射流 [11]、等离子体射流 [12] 等方式

能够实现较好的控制效果，但这些方式结构复杂且

消耗能量大，不适用于小尺寸的无人机。

随柔性结构和智能材料应用于飞行器，局部壁

面振动的流动控制方法结构简单，耗能小，对小尺

寸无人机更有可行性。该方法将一部分翼面用柔

性材料替代或在翼面上布置柔性薄膜，通过主动施

加激励或被动受流场激励的方式产生振动，实现对

流场的控制。文献 [13-14]先后设计了由柔性薄

膜、金属支撑结构和电源组成的主动控制装置，以

及去掉电源后的被动控制装置。文献 [15-17]采用

电活性聚合材料作为驱动介质实现局部壁面振动，

最多可实现 10% 柔性部分的变形量和千赫兹的响

应频率。共轴双旋翼无人机桨叶旋转产生非定常

流场，上下桨叶相遇时产生升力波动,且波动幅度随

马赫数增加而增加 [18]。火星环境下气体压缩效应

强，无人机旋翼流场可以对柔性薄膜产生周期性激

励，也有利于局部柔性翼型被动控制的实现。

近年来，国内外学者采用数值模拟对二维翼型

局部振动展开了研究。文献 [19]研究了局部振动

对 NACA0012翼型增升效果，发现在一定频率范围

内，发生的流场频率与振动频率相同的锁频现象有利

于升力提高。文献 [20]研究了局部振动对NACA0012
翼型大攻角分离的抑制作用。文献 [21]采用大涡

模拟和实验研究了局部振动各参数对 NACA0012

翼型减阻效果的影响规律。文献 [22]研究了局部

振动对 NACA4415翼型流场结构的影响，发现局部

振动改变了层流分离泡的结构。文献 [23]研究了

局部振动对 SFYT7315高空无人机翼型气动特性的

影响，认为振动位置在翼型前缘或分离泡中心时可

有效控制分离。文献 [24]等研究了振动凸包对高

载荷低压涡轮 PAKB叶型层流分离的流动控制效

果。文献 [25]研究了局部振动对 E387翼型的流动

控制作用，发现当振动频率等于分离涡脱落的频率

时控制效果最好。

目前翼型局部振动相关研究大多基于微型飞

行器或临近空间飞行器的背景，选取的翼型相对厚

度较大 (>9%)，未涉及适合火星无人机的极薄厚度

翼型 (<6%)及火星环境下高亚音速低雷诺数的情

况。在前人研究基础上，考虑气体可压缩性的影

响，本文构建了火星环境下翼型局部振动的数值模

型，研究不同振动幅值、振动频率和振动位置对

NACA5605薄翼型流动控制效果的影响规律，以升

阻比为指标寻找最佳参数组合，从非定常流场结构

深入探究流动控制机理，有利于提高火星无人机翼

型的气动性能。

 1　计算模型

 1.1　翼型局部振动定义

采用数值模拟方法研究火星大气环境下翼型

局部振动的流动控制效果和流场结构。研究对象

为 NACA5605翼型，该翼型和“机智号”火星无人

机的 clf5605翼型具有很高相似度。以振动部分在

翼型上表面弦向 0～0.1c 位置为例，c 为翼型弦长。

振动部分一个周期内的变形情况如图 1所示。
 
 

图 1    局部振动变形草图

Fig. 1    Sketch of deformation of local oscillation
 

振动部分位移量的表达式为

∆y = A0 sin
(πx

l

)
sin(2π f0t0) （1）

式中：Δy 为垂直于弦向的位移量；x 为距振动起始

点的弦向距离，决定变形量的分布；A0 为振动部分

的实际最大振幅；l 为振动部分的弦向长度；f0 为实

际振动频率；t0 为实际时间。

为方便后续研究，定义无量纲振幅 A、无量纲

频率 f 和无量纲时间步长 Δt，表达式为
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A =
A0

c
（2）

f =
c f0

u∞
（3）

∆t =
u∞∆t0

c
（4）

式中： c 为翼型弦长；u∞为无限远处来流速度；Δt0 为
实际时间步长。

 1.2　来流条件

由于火星大气与地球相比非常稀薄，数值计算

首先需要选择合适的控制方程。用于判断流体是

否满足连续性的克努森数 Kn 定义为

Kn =
λ

L
（5）

λ =
kTair√
2πd2P

（6）

式中：λ 为分子平均自由程；L 为特征长度；k 为玻尔

兹曼常数，取值为 1.380 649×10−23 J/K；Tair 为气体温

度；d 为分子直径；P 为气体压强。

火星和地球大气环境的主要参数如表 1所

示。由于 CO2 是火星大气的主要成分，故计算式（6）
采用 CO2 的分子直径 d=0.33×10−9 m。

 
 

表 1    火星和地球大气参数

Table 1    Atmospheric parameters of Mars and Earth

星球
平均大气
压力/kPa

大气密度/
(kg·m−3)

平均温度/K 大气成分
重力加速度/

(m·s−2)
声速/
(m·s−1)

动力黏度/
(kg·m−1·s−1))

摩尔质量/
(g·mol−1)

地球 101.3 1.225 288 N2(77%)，O2(21%)，Ar(0.9%)，CO2(0.03%) 9.8 340 1.789×10−5 28.966

火星 0.72 0.017 210 CO2(95.3%)，N2(2.7%)，Ar(1.6%)，O2(0.13%)，CO(0.07%) 3.7 227 1.130×10−5 44.015

 

参考“机智号”火星无人机翼型典型的雷诺

数、马赫数和弦长范围 [9]，选取 Ma=0.43和 Ma=0.63
这 2个马赫数对气体可压缩性的影响进行研究，流

场参数的具体取值如表 2所示。

将相关参数的取值代入式 (5)，可得克努森数

Kn=1.22×10−4<10−3，来流气体属于连续介质，适用连

续性假设；考虑马赫数 Ma>0.3，计算中不可忽略气

体的可压缩性。故数值计算的控制方程采用可压

缩 Navier-Stokes方程。
 
 

表 2    流场参数

Table 2    Parameters of flow field

工况
翼型

弦长/m
来流速

度/(m·s−1)
来流攻
角/(°)

雷诺数
Re/104

马赫数
Ma

湍流强
度/%

工况1 0.1 99.3 6 1.5 0.43 0.082

工况2 0.068 146.9 6 1.5 0.63 0.082

 

 2　数值计算方法

 2.1　湍流和转捩模型

采用 ANSYS Fluent软件进行数值模拟，控制方

程为非定常可压缩雷诺平均 Navier-Stokes方程，其

积分形式表达式为

∂

∂τ

w
WdV +

∂

∂t

w
WdV −

z
(Fc−Fv)dS = 0 （7）

式中：W为守恒变量；Fc 和 Fv 分别为对流项通量和

黏性项通量；τ 和 t 分别为虚拟时间步长和物理时

间步长；V 为控制体体积；S 为控制体表面。

控制方程的离散采用有限体积法，对流项和黏

性项均采用二阶迎风格式，时间推进采用二阶隐式

格式。采用全隐式密度基求解控制方程，有利于加

速收敛。采用 SST-γ-Reθt 模型，该模型由 k-ω 剪切

应力传输 ( shear stress transfer, SST)湍流模型和由

文献 [26]提出的 γ-Reθt 转捩模型耦合而来，是目前

研究低雷诺数流动广泛使用的湍流模型。

γ-Reθt 转捩模型由２个输运方程构成，用于模

拟转捩区域流动的间歇因子 γ 的输运方程守恒形

式为

∂ (ργ)
∂t
+
∂
(
ρU jγ

)
∂x j

=

Pγ −Eγ +
∂

∂x j

ïÅ
µ+

µt
σγ

ã
∂γ

∂x j

ò
（8）

式中：ρ 为密度；t 为时间；Uj 为速度；xj 为坐标；µ为
层流黏性系数；µt 为湍流黏性系数；σγ 为常数；Pγ 为

间歇因子生成项；Eγ 为间歇因子耗散项。Pγ 和 Eγ

定义分别为ß
Pγ = Flengthca1ρS s(γFonset)cα (1− ce1γ)
Eγ = ca2ρΩγFturb (ce2γ−1)

（9）

式中：Ss 为应变率的模；Ω 为涡量的模；Flength 用于控

制转捩区长度的经验关联函数；Fonset 用于控制转捩

起始位置；Fturb 用于使用间歇因子耗散项在层流边

界处或黏性底层内不起作用；ce1、ca1、ce2、ca2、cα 为

常数项。

间歇因子 γ 代表流动处于湍流和层流的时间比

例，γ=0代表层流，γ=1代表湍流，边界条件为：在壁

面处为 0，在来流入口处为 1。
Reθt预测转捩起始位置的动量厚度雷诺数 的输
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运方程守恒形式为

∂
Ä
ρR̃eθt

ä
∂t

+
∂
Ä
ρU jR̃eθt

ä
∂x j

=

Pθt +
∂

∂x j

ñ
σθt (µ+µt)

∂R̃eθt
∂x j

ô
（10）

式中：σθt 为扩散项系数；生成项 Pθt 的定义为

Pθt = cθt
ρ

t

Ä
Reθt − R̃eθt

ä
(1.0−Fθt) （11）

R̃eθt

其中：cθt 为生成项系数；Reθt 为转捩动量厚度雷诺

数；Pθt 的作用是使边界层以外的 通过经验关联

Reθt 得到；Fθ 用于消除边界层内的 Pθt，使得边界层

内的 Reθt 由边界层外扩散得到。

R̃eθt动量厚度雷诺数 的边界条件为：在壁面处

为 0，在来流入口处由基于湍流强度的经验公式计

算得到。

以上公式和参数的详细解释见文献 [26]。
 2.2　动网格方法

采用弹簧光顺的动网格方法实现翼型局部振

动的网格变形。其基本思想是将网格看作由节点

之间用弹簧相互连接的系统，初始网格是系统保持

平衡时的状态。当边界的网格点位移时，与之相连

的弹簧产生弹性力，由此波及到所有网格点，反复

迭代使系统达到新的平衡，从而得到变形后的网格。

网格变形时假设网格点在初始状态所受合力

为 0，节点 i 所受合力为

Fi =

N∑
j=1

Ki j

(
d j− di

)
（12）

式中：di 和 dj 分别为节点 i 和 j 的位移；Kij 为节点

i 和 j 组成的弹簧刚度系数；N 为总节点数。平衡状

态时满足受力平衡条件，故求解网格点位移的 Jacobi
迭代格式为

dk+i
i =

N∑
j=1

Ki j dk
i

N∑
j=1

Ki j

（13）

求解后，网格点的新位置为

rn+1
i = rn

i + di （14）

rn
i式中：ri

n+1 和 分别为下个时间步和当前时间步的

位置。

 2.3　网格和时间无关性

数值计算采用的结构网格如图 2所示。网格

拓扑为 C-H型，网格外边界和翼型之间的距离为

20倍的弦长，翼型定义为壁面条件，外边界定义为

压力远场条件。为准确捕捉翼型表面层流到湍流

的转捩，保证网格 y+<0.3。计算域内的初始条件设

置为与外边界（即来流）的流场参数相同。 

20c

压力远场
条件

NACA5605

翼型壁面条件

图 2    网格和边界条件

Fig. 2    Mesh and boundary condition
 

为验证不同网格对计算结果的影响，生成了

3套不同数量的网格，具体参数如表 3所示。采用

无量纲时间步长 Δt=0.002， 3套网格分别对工况

1进行计算。在计算过程中，当监视残差小于 10−6，
且监视气动力不再变化或出现周期性规律时，认为

计算收敛。
  

表 3    网格参数

Table 3    Parameters of meshes

网格 总单元数 翼型表面节点数 翼型到远场节点数

网格A 85 000 601 101
网格B 131 000 801 126
网格C 195 000 1 001 151

 

3套网格计算得到升力系数 CL 如图 3所示，可

见网格 B和网格 C吻合较好，网格 A与其他网格

有较大差距。同时考虑计算精度和计算成本，在之

后的计算中均采用网格 B的网格参数。
  

0 2 4 6 8

0.8

0.9

1.0

C
L

1.1

网格A

网格B

网格C

收敛后的任意时间/10−3 s

图 3    不同网格的非定常升力系数

Fig. 3    Unsteady lift coefficients of different meshes
 

为准确捕捉翼型表面的非定常流动，选取了

3个不同的无量纲时间步长 Δt=0.01，Δt=0.002，Δt=
0.000 4，分别对工况 1进行计算，以研究不同时间
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步长对计算结果的影响。

不同时间步长计算结果如图 4所示，可见无量

纲时间步长 Δt=0.002和 Δt=0.000 4吻合较好，且气

动力随时间出现周期性变化。Δt=0.01则差距较

大，且未能捕捉气动力的非定常变化。因此，在之

后的计算中采用无量纲时间步长 Δt=0.002。
  

0 2 4 6 8

0.8

0.9

1.0

C
L

1.1

Δt=0.01

Δt=0.002

Δt=0.000 4

收敛后的任意时间/10−3 s

图 4    不同时间步长的非定常升力系数

Fig. 4    Unsteady lift coefficients of different time steps
 

 2.4　算例验证

为验证采用的数值方法对低雷诺数、高亚音速

流动计算的准确性，对图 5所示的三角形翼型进行

模拟并与实验数据进行对比。
  

0.7c0.3c

0.05c

图 5    三角形翼型

Fig. 5    Triangular airfoil
 

在雷诺数为 1×104，马赫数为 0.5的来流条件下

对不同攻角下的气动力系数进行计算，计算结果与

日本东北大学火星风洞（MWT）的实验数据 [27] 对比

如图 6所示，其中 CD 为阻力系数，α 为攻角。可见

计算结果与实验数据符合较好，说明采用的数值方

法对于火星环境下低雷诺数且气体可压缩的问题

具有足够的准确性。

 3　计算结果

 3.1　原始流场

对不施加局部振动的 NACA5605翼型分别在

工况 1和工况 2下进行数值模拟，得到时均流场的

无量纲速度云图和流线图如图 7所示。工况 1和

工况 2下翼型均在上翼面发生流动分离，且未发生

再附，使得翼型压差阻力增大，气动性能降低。工

况 1和工况 2存在一定的差异性，翼型在不同马赫

数下体现出不同的流场结构：工况 2下翼型的分离

点更靠前，分离区更大且在尾缘后延伸的更远，对

气动性能更为不利。工况 1和工况 2下翼型的时

均压力系数 CP 分布如图 8所示，可见工况 2下翼型

前缘吸力峰值比工况 1低，压力系数曲线围成的面

积也更小，导致升力系数更低。

  

工况2

工况1

u/u∞  1.70

图 7    NACA5605翼型时均流场

Fig. 7    Time-average flow fields of NACA5605 airfoil
 
  

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

−2.5

−1.5

−0.5

0.5

1.5

工况1

工况2

x/c

C
P

图 8    工况 1和工况 2时均压力系数分布对比

Fig. 8    Comparison of time-average pressure coefficient

distribution between Case1 and Case 2
 

造成这种差异的原因在于：①如图 7中右侧翼

型前缘局部放大图所示，当马赫数从 0.43增加到

0.63，翼型前缘附近的驻点上移，使得有效攻角降

低，从而降低了前缘吸力峰值和升力系数；②前缘

吸力峰值的降低导致图 7中工况 2上翼面前缘附

 

0 4 8 12 16

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

C
L
, 
C
D

α/(°)

CL实验值
CL计算值
CD实验值
CD计算值

图 6    三角形翼型计算值和实验值的对比

Fig. 6    Comparison between calculated results and experimental

results of triangular airfoil
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近的气流得到更少的加速，同时压缩效应的增强使

得加速区的气流密度更低，获得的动能相对较少，

抵抗逆压梯度的能力变差，最终导致分离点的前

移。③压缩效应的增强对分离剪切层具有更强的

稳定作用，使得工况 2翼型尾缘的分离区在下游延

伸得更远。

不施加局部振动的翼型流场存在非定常特性，

表现为周期性的分离涡脱落，对应图 3中升力系数

的周期性变化。工况 1和工况 2一个周期 T 内不

同时刻的流场分别如图 9所示。对于工况 1，流动

分离的位置基本固定，分离点后存在一段较为稳定

的分离区，之后不断有涡流产生和脱落，使得时均

流场的分离区减小；对于工况 2，翼型上的分离区几

乎完全稳定，在翼型下游有涡量从分离区脱落，整

体和时均流场差别不大。上述现象仍体现了随马

赫数提高，气体压缩效应更强，对分离剪切层的稳

定作用更强，使分离区范围更大。
 
 

(a) 工况1

t=0.50T t=0.75T

t=0.25Tt=0T

t=0.25T

t=0.75Tt=0.50T

t=0T

(b) 工况2

图 9    工况 1和工况 2的非定常流场

Fig. 9    Unsteady flow field of Case 1 and Case 2
 

后文将研究翼型局部振动在工况 1和工况 2下

的作用，研究不同振幅、频率和振动位置对翼型气

动性能的影响规律。为直观反应翼型局部振动的

流动控制效果，定义升力系数、阻力系数、升阻比

的相对变化比例分别为 CL
*、CD

*、(L/D)*，表达式为

C∗L = ∆CL/CL （15）

C∗D = ∆CD/CD （16）

(L/D)∗ = ∆ (L/D)/ (L/D) （17）

式中：CL、CD、(L/D)分别为原翼型的升力系数、阻

力系数、升阻比；ΔCL、ΔCD、Δ(L/D)分别为局部振

动下翼型升力系数、阻力系数、升阻比相对原翼型

的变化量。

 3.2　振动幅值对气动性能的影响

为研究局部振动振幅的影响，选取了 5个无量

纲振幅，无量纲频率均为 f=1.00，振动位置均为

0～0.1c。气动力系数取计算收敛后一个振动周期

内的平均值，工况 1和工况 2的计算结果如表 4和

表 5所示。工况 1下翼型的升阻比整体高于工况

2，与原始流场符合。
 
 

表 4    工况 1不同振幅下的气动力系数

Table 4    Aerodynamic force coefficients at different

amplitudes of Case 1

无量纲振幅A 升力系数CL 阻力系数CD 升阻比L/D

0 0.966 6 0.066 08 14.627

0.001 0 0.999 9 0.070 51 14.181

0.002 5 1.077 5 0.059 74 18.036

0.005 0 1.110 7 0.061 00 18.209

0.007 5 1.102 9 0.063 40 17.395

0.010 0 1.077 2 0.065 72 16.391
 
 
 

表 5    工况 2不同振幅下的气动力系数

Table 5    Aerodynamic force coefficients at different

amplitudes of Case 2

无量纲振幅A 升力系数CL 阻力系数CD 升阻比L/D

0 0.834 9 0.072 66 11.491

0.001 0 1.016 0 0.083 80 12.124

0.002 5 1.245 5 0.087 94 14.164

0.005 0 1.278 9 0.076 64 16.686

0.007 5 1.260 4 0.075 68 16.655

0.010 0 1.228 4 0.077 54 15.843
 

工况 1和工况 2不同振幅下的气动力系数相对

变化比例分别如图 10所示。

对于工况 1，除 A=0.001 0时升阻比略微降低，

其他无量纲振幅下局部振动均起到增升减阻的效

果。当振幅增加到 A=0.005 0时翼型升阻比相对变

化比例达到最大值 24.5%，继续增加振幅会使升阻

比逐渐减小。

对于工况 2，局部振动的增升减阻效果更为明

显。在 A=0.002 5时升阻比便提高了 23.3%，并在

A=0.005 0时最大提升了 45.2%，继续增加振幅同样

无法进一步提高升阻比。

工况 1和工况 2不同振幅下的时均流场分别如

图 11所示。可知 A=0.001 0时，工况 1和工况 2的

流场结构均未有明显改变；随振幅进一步增加，分

离区逐渐变薄，并在 A=0.005 0后不再明显变化；工

况 2下翼型的分离点依然比工况 1下更靠前。流

场结构变化体现了与气动性能的对应关系。工况

2下原分离区更大，故局部振动可以取得更好的效
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果。此外，如图 11中局部放大所示，局部振动会使

翼型前缘出现小的时均分离泡，但对气动性能影响

不大。

 3.3　振动频率对气动性能的影响

为研究局部振动频率的影响，选取了 5个振动

频率进行研究，无量纲振幅均为 A=0.005 0，振动位

置均为 0～0.1c。工况 1和工况 2的计算结果如表 6
和表 7所示。

工况 1和工况 2不同频率下的气动力系数相对

变化比例如图 12所示。对于工况 1，翼型升阻比变

化比例在选取的无量纲频率范围内变化不大，在

f=0.75达到最大值 24.7%。对于工况 2，翼型升阻比

变化比例随频率增加先是有明显提高，在 f=1.00时

达到 45.2% 后趋于稳定，在 f=1.50时达到最大值

52%。

工况 1和工况 2不同频率下翼型的时均流场分

别如图 13所示，同样体现了流场结构和气动性能

变化的对应关系。由于工况 2的原分离区更稳定，

故增加振动频率可以取得更多的升阻比提升，且在

较低频率也有足够的流动控制效果。

 3.4　振动位置对气动性能的影响

选取了 5个振动位置进行研究，振动部分弦向

 

表 6    工况 1不同频率下的气动力系数

Table 6    Aerodynamic force coefficients at different

frequencies of Case 1

无量纲频率f 升力系数CL 阻力系数CD 升阻比L/D

0 0.966 6 0.066 08 14.627

0.50 1.096 8 0.061 67 17.785

0.75 1.088 0 0.059 64 18.243

1.00 1.110 7 0.061 00 18.209

1.50 1.091 6 0.061 64 17.710

2.00 1.052 0 0.060 14 17.493

 

表 7    工况 2不同频率下的气动力系数

Table 7    Aerodynamic force coefficients at different

frequencies of Case 2

无量纲振幅A 升力系数CL 阻力系数CD 升阻比L/D

0 0.834 9 0.072 66 11.491

0.50 1.183 9 0.093 97 12.598

0.75 1.257 2 0.082 09 15.314

1.00 1.278 9 0.076 64 16.686

1.50 1.319 2 0.075 52 17.469

2.00 1.244 7 0.072 06 17.272
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图 10    不同振幅下气动力的相对变化比例

Fig. 10    Relative change ratio of aerodynamic force at

different amplitudes
 

 

(a) 工况1

(b) 工况2

A=0,  f=0

A=0.002 5,  f=1.00

A=0.007 5,  f=1.00 A=0.010 0,  f=1.00

A=0.005 0,  f=1.00

A=0.001 0,  f=1.00

A=0,  f=0 A=0.001 0,  f=1.00

A=0.005 0,  f=1.00A=0.002 5,  f=1.00

A=0.007 5,  f=1.00 A=0.010 0,  f=1.00

图 11    不同振幅下的时均流场

Fig. 11    Time-average flow field at different amplitudes
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长度为 0.1c，无量纲振幅均为 A=0.005 0，无量纲频

率均为 f=1.00。工况 1和工况 2的计算结果如表 8
和表 9所示。

工况 1和工况 2不同振动位置下的气动力系数

相对变化比例分别如图 14所示。工况 1和工况

2不同振动位置下翼型的时均流场分别如图 15所

示。随振动位置向后移动，时均流场分离区范围逐

渐增大，翼型的升阻比逐渐降低。从 0.2c～0.3c 位

置开始，局部振动对升阻比的提高愈发不明显甚至

起反作用，流场结构逐渐接近未施加振动的情况，

说明将局部振动的位置设置在前缘附近最有利于

抑制分离，提高翼型气动性能，靠后位置的振动则

无法取得理想的效果。

文献 [13-14]中通过对动量方程分析得出了在

原流场 dp/dx=0处，即流动从顺压梯度变为逆压梯

度的位置扰动对流场的作用最明显，壁面振动可以

取得最佳效果。工况 1和工况 2下均为翼型前缘

出现压力峰值，振动位置靠近前缘时流动控制效果

最佳是与理论分析相符的现象。

 3.5　时均气动性能分析

对于稳定的分离泡结构，分离区内流速缓慢，

可以看作不流动的死水区。通过对流场进行时均

化处理使分离区稳定，将翼型和分离区整体轮廓视

为等效翼型进行分析。以无量纲振幅 A=0.005 0，无

量纲频率 f=1.00，振动位置 0～0.1c 为例，未施加振

动和施加振动下的等效翼型如图 16所示。施加振

动时等效翼型的厚度明显减小，减小了压差阻力；

同时等效翼型弯度增加，提升了升力。
 

 

表 8    工况 1不同振动位置下的气动力系数

Table 8    Aerodynamic force coefficients at different

oscillation locations of Case 1

振动位置起始点 升力系数CL 阻力系数CD 升阻比L/D

0c    1.110 7 0.061 00 18.209 2

0.1c 1.059 6 0.066 09 16.033 8

0.2c 1.032 6 0.067 32 15.337 3

0.3c 0.998 2 0.068 75 14.519 9

0.4c 0.995 0 0.071 47 13.921 7

 

表 9    工况 2不同振动位置下的气动力系数

Table 9    Aerodynamic force coefficients at different

oscillation locations of Case 2

振动位置起始点 升力系数CL 阻力系数CD 升阻比L/D

0c    1.278 9 0.076 64 16.686 1

0.1c 1.314 9 0.089 68 14.662 1

0.2c 1.137 9 0.097 79 11.636 5

0.3c 1.105 6 0.095 78 11.543 6

0.4c 1.066 1 0.093 20 11.439 4
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图 12    不同频率下气动力的相对变化比例

Fig. 12    Relative change ratio of aerodynamic force at different

frequencies
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图 13    不同频率下的时均流场

Fig. 13    Time-average flow field at different frequencies
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A=0, f=0

A=0.005 0, f=1.00

A=0, f=0

(a) 工况1 (b) 工况2

A=0.005 0, f=1.00

图 16    未施加振动和施加振动的等效翼型

Fig. 16    Equivalent airfoil with and without local oscillation
 

工况 1和工况 2下未施加振动和施加振动的翼

型时均压力系数分布分别如图 17所示。未施加振

动时，翼型上表面压力系数均在分离点后几乎不

变，代表分离区的存在；施加振动时，翼型尾缘附近

的压力系数增加代表分离区被抑制，前缘吸力峰值

和压力系数曲线围成的面积更大，使升力增加，且

在工况 2下上述现象更加明显。
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图 17    时均压力系数分布的对比

Fig. 17    Comparison of time-average pressure coefficient

distribution
 

未施加振动和施加振动翼型的无量纲速度场

如图 18所示，可见局部振动使翼型上表面气流加

速区范围更大，时均速度值提高，且在工况 2下更

明显，与压力系数分布的变化对应。

 3.6　流动控制机理分析

3.1节～3.5节对流场和气动力做时均处理，以
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图 14    不同振动位置下气动力的相对变化比例

Fig. 14    Relative change ratio of aerodynamic force at different

oscillation locations
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图 15    不同振动位置下的时均流场

Fig. 15    Time-average flow field at different oscillation locations
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直观体现流动控制的效果。翼型局部振动实际上

产生非定常的流场和气动力，以无量纲振幅 A=0.005 0，
无量纲频率 f=1.00，振动位置 0～0.1c 为例，工况

1和工况 2下翼型 2个振动周期内的升力系数如图 19
所示，可见升力系数变化周期和振动周期一致。
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图 19    翼型局部振动非定常升力系数

Fig. 19    Unsteady lift coefficients of airfoil with local oscillation
 

工况 1和工况 2下翼型局部振动一个周期 T 内

的非定常流场分别如图 20所示，右侧为翼型前缘

局部放大图。在 0.25T 和 0.75T 时，振动部分的凸

起和凹陷分别在翼型前缘产生了不同的顺时针涡

流，并随来流向尾缘移动，在逆压梯度的作用下逐

渐增大，最终在尾缘处脱落。图中 v1和 v2分别代

表由凸起和凹陷产生的涡流。涡流的产生和发展

增加了上表面负压，使升力逐渐上升，涡流的脱落

过程使升力逐渐下降。工况 1一个周期内的无量

纲涡量云图如图 21所示，右侧为翼型尾缘局部放

大图，可以明显看到 v1在脱落前的强度大于 v2，对
应升力系数在一个周期内的 2个不同峰值。涡流

运动也是上文所述时均速度值提高的原因。

工况 1和工况 2下涡流周期运动和脱落的时间

略有不同，但整体流场结构差异不大。局部振动产

生的涡流运动将动量输入到原本流速缓慢的分离

区内，使原分离区被抑制，同时增强了与外界流体

的动量交换，更不易发生分离。工况 2下压缩效应

更强，分离区更稳定，因此通过局部振动输入动量

作用更明显。从另一个角度讲，连续的小尺寸的涡

流运动取代了原来易发生层流分离的流场结构。

这一点类似于文献 [28-29]中基于柔性行波壁提出

的“滚动轴承”效应，即用一系列小尺度涡代替常

规边界层，达到抑制大尺度分离和转捩，从而减小

阻力的效果。对于处于低雷诺数、高亚音速，流场

结构易发生改变的火星翼型，这样的控制效果有利

于降低对来流参数的敏感性。
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图 18    未施加振动和施加振动下的时均无量纲速度场

Fig. 18    Time-average non-dimensional velocity field with and

without local oscillation
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图 20    局部振动非定常流场

Fig. 20    Unsteady flow field of local oscillation
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未施加振动和施加振动下瞬时流场的间歇因

子分布如图 22所示。对于未施加振动的情况，工

况 1和工况 2翼型上方的流动均因大尺度流动分

离在靠近尾缘处开始转捩，工况 2更为明显。对于

施加振动的情况，工况 1和工况 2翼型上方大部分

流动近似为层流，这是由于吸力面相邻的小尺寸附

着涡的承接使转捩过程不完全，只有在尾缘附近发

展为较大尺度的涡后才开始较为明显的转捩。
  

未施加振动

施加振动

未施加振动

(a) 工况1 (b) 工况2

施加振动

γ 0.90.1

图 22    未施加振动和施加振动下的间歇因子分布

Fig. 22    γ distributions with and without local oscillation
 

上述现象与文献 [14]实验中柔性壁面振动下

的边界层具有层流特性，以及文献 [24]中局部振动

抑制转捩发生的情况相符；与文献 [23,25]中局部振

动使转捩提前的情况不同。说明局部振动在不同

工况下可能存在不同的流动控制机理。

工况 1和工况 2翼型上表面的时均表面摩擦系

数 CF 分别如图 23所示。施加振动翼型的表面摩

擦系数与未施加振动翼型相比未有明显增加，这正

是由于在翼型上表面较大范围内，连续的小尺度层

流涡代替了原边界层，防止了摩擦阻力增加。图中

表面摩擦系数出现负值代表存在时均分离泡结构。
 
 

−0.02

0

0.02

0.04

0.06

0.08

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

未施加振动
施加振动

x/c

(a) 工况1

C
F

−0.02

0

0.02

0.04

0.06

0.08

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

未施加振动
施加振动

x/c

(b) 工况2

C
F

图 23    上表面的时均表面摩擦系数的对比

Fig. 23    Comparison of time-average skin friction coefficient of

upper surface
 

 4　结　论

1） 局部振动的流动控制方法可以改善火星环

境下出现层流分离的薄翼型的气动性能，使翼型时

均分离区被抑制。等效翼型厚度的减小降低了压

差阻力，等效翼型弯度的增加提高了升力。

2） 在 Ma=0.43的工况下，无量纲振幅 A=0.005 0
和无量纲频率 f=0.75下最多使升阻比提升 24.7%；

在 Ma=0.63的工况下，无量纲振幅 A=0.005 0和无

量纲频率 f=1.50最多使升阻比提升 52%，且在较低

的振幅和频率下也有较好的效果。Ma=0.63时翼型

的分离点靠前且气体压缩性对分离剪切层的稳定

作用更强导致原翼型气动性能更差，因此进一步增

加振幅和频率可以取得更好的效果。

3） 随振动位置向后移动，翼型升阻比逐渐降

低，分离区逐渐增大到与原流场接近。局部振动位

于前缘附近时流动控制效果最佳，与前人的理论分

析相符，即在逆压梯度开始的位置扰动对流场的作
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图 21    工况 1局部振动无量纲涡量云图

Fig. 21    Non-dimensional vorticity contours of

Case 1 with local oscillation
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用最明显。

4） 局部振动的流动控制机理在于振动部分的

变形产生了顺时针的涡，涡随来流向下游移动并在

尾缘脱落，与外界流体动量交换更强，更不易分离，

从而取代了原层流分离的流场结构。此外，连续的

小尺度涡的相互承接使得转捩不明显，翼型表面大

部分保持层流，防止了摩擦阻力增加。
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Effect of local oscillation on aerodynamics of thin airfoil in Mars environment
CHEN Zhaolin，LU Zhengxu，XIAO Tianhang*，DENG Shuanghou

(National Defense Key Laboratory of Aircraft Advanced Design Technology，College of Aerospace Engineering，Nanjing University of Aeronautics and

Astronautics，Nanjing 210016，China)

Abstract： The thin atmosphere of Mars constrains the MAV in the subcritical Reynolds number regime, where
the  laminar  boundary  layer  separation  extremely  adversely  affects  the  aerodynamic  performance  of  UAVs.
Meanwhile,  the  low  sound  velocity  of  the  Martian  atmosphere  results  in  a  higher  Mach  number  of  UAVs,  which
enhances the compression effect and may generate shock waves. The numerical approach based on the dynamic mesh
is used to model the unsteady flow field and examine the flow control effect of the airfoil  local oscillation with the
atmospheric characteristics of Mars. The NACA5605 thin airfoil is selected, the Reynolds number is 1.5×104, and the
Mach  number  is  0.43  and  0.63.  The  airfoil  local  oscillation  can  greatly  reduce  the  size  of  the  separation  zone,
increasing  lift  and  decreasing  drag,  according  to  the  results  of  the  time-averaged  flow  field  and  time-averaged
aerodynamic  coefficient.  The  unsteady  flow field  shows  that  the  flow control  mechanism is  that  the  vortex  motion
generated  by  oscillation  restrains  the  laminar  flow separation  near  the  trailing  edge  of  the  airfoil.  The  flow control
efficiency under different amplitudes, frequencies, and oscillation locations is studied. Under the optimal parameters,
the lift-to-drag ratio is improved up to 24.7% at 0.43 Mach number while 52% at 0.63 Mach number.

Keywords： Mars environment；low Reynolds number airfoil；laminar separation；local oscillation；flow control
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基于固定时间的二阶智能体分布式优化算法

时侠圣1，林志赟2，*

(1.   中国矿业大学 信息与控制工程学院，徐州 221116； 2.   南方科技大学 电子与电气工程系，深圳 518055)

摘　　　要：对有界扰动下二阶多智能系统的分布式凸优化问题进行了研究。分布式优化问题

旨在通过智能体间信息交互实现全局成本函数一致最优。基于固定时间理论，提出一种在固定时间

内收敛到最优解的算法。为防止智能体泄露局部成本函数的梯度信息，当邻居成本函数二阶导差值

有界时，通过平均一致性在固定时间内利用跟踪技术实现平均梯度信息获取。设计一种自适应算法

以避免上述全局信息的假设。进一步地，引入符号函数项实现算法对智能体外部有界扰动的自适应

抑制。最后给出收敛性证明和仿真案例。

关　键　词：有界扰动；固定时间；二阶系统；自适应控制；分布式优化
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由于多智能体系统分布式优化在智能电网经

济调度、多机器人编队控制、传感器网络源定位等

问题中有许多应用前景，其在最近几十年得到很多

关注。多智能体系统分布式优化旨在通过智能体

间信息传输实现全局成本函数最低[1]。为实现这一

目标，很多优秀分布式算法被提出[2]。例如文献 [3-5]

利用 push-sum方法，分别解决离散时间多智能体系

统下的时变网络、局部控制步长和线性收敛的分布

式优化算法。而对于带约束优化问题，基于映射算

子和连续时间多智能体系统，文献 [6-9]分别设计了

一阶和二阶最优一致性算法。总的来说，上述算法

都是渐近或指数收敛至最优解。换句话说，当时间

趋于无穷时，上述算法实现最优一致。然而，在很

多实际应用中，通常都要求算法拥有较快的响应速

度。文献 [10]利用有限时间一致性解决受约束分

布式优化问题。文献 [11-12]设计了可在有限时间

内收敛至最优解的分布式优化算法。文献 [13-14]

结合有限时间观测器和有限时间估计技术，在不利

用智能体速度量的情形下实现了二阶多智能体系

统的分布式一致最优。遗憾的是，上述有限时间与

算法初始状态、网络结构等相关，鲁棒性不强。

因此，基于固定时间收敛理论，一部分固定时

间收敛分布式优化算法被设计出来 [15-26], 其中文献

[15]利用零梯度和算法设计一类固定时间收敛算

法，然而智能体梯度局部极值点应作为其初始状

态。为去除其初始状态约束，文献 [16-17]采用两

阶段框架，首先令智能体在固定时间内收敛至智能

体局部最优点，其次利用零梯度和算法实现智能体

的最优一致性。文献 [18]考虑类二次成本函数最

优一致性问题，实现固定时间一致性和渐近最优

性。利用映射算子，带局部约束的优化问题在文献

[22]中实现固定时间收敛，其中控制参数为时变常

量函数。而对于带有全局等式约束的优化问题, 文

献 [23-26]设计一类连续时间固定时间收敛分布式

优化算法，其中文献 [23-25]所提算法需要智能体

间交互成本函数梯度信息，文献 [26]则要求成本函

数为二次函数。此外，上述算法都是集中在一阶多

智能体系统。而在实际应用中，二阶智能体也是广
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泛存在的 [27-28]，比如完整移动机器人、发电机组

等。因此有必要研究二阶多智能体系统的分布式

优化算法。

另外，扰动在实际系统中也是不可避免的[29-30]。

为此，本文主要研究有界扰动下的二阶多智能体系

统分布式优化问题，基于固定时间收敛理论和跟踪

一致性技术，本文提出一种面向二阶智能体的固定

时间收敛分布式优化算法。

 1　图论知识和问题描述

 1.1　代数图论

G = (N,E) N E

G

A := [ai j] ∈ Rn×n ( j, i) ∈ E ai j = 1

ai j = 0 Ni = { j : (i, j) ∈ E}
i i j

G G

G

L = B− A B = diag{b1,b2, · · · ,bn},bi =

n∑
j=1

ai j

L 1T
n L = 0T

n

无向网络记作 ， 为智能体集合， 为

邻居智能体间通信链路集合。 的伴随矩阵定义为

。注意到，若有 ，则令 ，

否则 。此外，令 表示智能体

的邻居集。如果智能体 和 之间可以通过一系列

智能体形成一条通信路径，则称它们之间是连通

的。若网络 中任意两智能体都是连通的，则 被

称为连通网络。网络 的拉普拉斯矩阵定义为

，其中 。可

以发现， 为半正定矩阵。此外，有结论： 。

G假设 1　假设通信网络 无向且连通。

G

L
0 = λ1 < λ2 ⩽ · · · ⩽ λn Kn =

In−
1
n

1n1T
n Kn L = LKn = L Kn L = 0n

引理 1[31]　若 为无向连通通信网络，则拉普拉

斯矩阵 仅有一个零特征根，其他特征根均为正实

数。并将它们定义为 。令

，则有结论： 和 。

z1,z2, · · · ,zn ∈ R
0 < µ ⩽ 1,1 < ν

引理 2[32]　对一串正实数 和 2个

正实数 ，则不等式式（1）成立：

n∑
i=1

zµi ⩾

(
n∑

i=1

zi

)µ
n∑

i=1

zνi ⩾ n1−ν

(
n∑

i=1

zi

)ν （1）

V(x) : Rn→
R+∪{0} ẋ = f (x)

引理 3[32]　对于一个径向无界函数

, 若不等式式（2）满足,则系统 在固定

时间内收敛至源点：

V̇ ⩽ −αVµ−βVν （2）

α,β > 0,0 < µ < 1, ν < 1

Tmax = 1/(α(1−µ))+1/(β(ν−1))

式中： 。并且其时间上界为

。

 1.2　问题描述

n

fi(xi)

xi

在本文所考虑分布式凸优化问题中有 个智能

体，其中每个智能体拥有一个局部成本函数 和

决策变量 。系统旨在以分布式方式最小化全局成

本函数且所有智能体的决策变量实现一致，其标准

数学模型为

min
x1 ,x2 ,··· ,xn

n∑
i=1

fi(xi)

s.t. xi = x j,∀i, j ∈ N （3）

xi ∈ Rm

m = 1

式中： 。不失一般性，本文假设决策变量维

度 ，即 xi=xi。本文主要研究目的是为以下二阶

智能体设计控制策略：

ẍi = ui+di(t) （4）

ui ∈ R di(t)

ui xi ui

di(t)

式中： 为将要设计的控制策略； 为外部有

界未知干扰。本文旨在如何设计合理的控制策略

使得决策变量 收敛至式 (3)最优解 , 且 对外部

干扰 能起到抑制作用。为达此目的，下面的假

设是必要的。

f (x)

ω > 0

假设 2　假设成本函数 为二次可微强凸函

数，即存在 满足：

(x− y)T(∇ f (x)−∇ f (y)) ⩾ ω∥x− y∥2

di(t)

di |di(t)| ⩽ di,∀t ⩾ 0

假设 3　对于外界时变干扰 ，假设存在正常

数 使得 。

 2　控制协议设计与稳定性分析

首先利用反推法（滑模策略）和梯度下降策略

针对无扰动二阶多智能体系统设计一种固定时间

收敛算法，并提供其对应的收敛性分析。反推法旨

在将二阶智能体优化问题转换为一阶智能体优化

问题。进一步地，为避免对梯度差值上界的获取，

本文设计了一种自适应跟踪控制策略，最后考虑有

界扰动下的算法设计，算法流程如图 1所示。

 
 

无扰动控制策略设计u
i

(式 (8), 定理1)
带扰动自适应控制策略设计u

i

(式 (31), 推论2)

θ
i
跟踪全局成本函数

梯度值(式 (6), 引理4)
θ

i
自适应跟踪全局成本

函数梯度值(式 (30), 推论1)

v
i
跟踪动态目标值v

i

*

(式 (7), 引理5, 指数收敛最优)
v

i
跟踪动态目标值v

i

*

(式 (29), 固定时间最优)

图 1    算法流程

Fig. 1    Algorithm procedure
 
 2.1　算法设计

首先, 智能体的动力学特性可改写为{ ẋi = vi

v̇i = ui
（5）

vi式中： 为智能体速度量。

θi

n∑
i=1

∇ fi(xi)用于跟踪全局成本函数的梯度信息 ，

且其迭代规则为
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yi =

n∑
j=1

ai j(psign(θ j− θi)+α(θ j− θi)[µ]+β(θ j− θi)[ν])

θ̇i = yi+
d∇ fi(xi)

dt
（6）

(·)[µ] = sign(·)·
| · |µ (·)[ν] = sign(·)| · |ν vi v∗i

v∗i

式中：aij 为通信权重；p 为控制参数；

和 。此时，令 跟踪目标 。目标

速度 定义为

v∗i = −α
n∑

j=1

ai j(xi− x j)[µ]−β
n∑

j=1

ai j(xi− x j)[ν]−γθi(t)

（7）

现在给出控制策略:

ui = −αe[µ]
i −βe[ν]

i + v̇∗i （8）

ei = vi− v∗i ,α,β,γ > 0,0 < µ < 1,1 < ν v̇∗i式中： 。此外 的

计算式为

v̇∗i = −αµ
n∑

j=1

ai j

∣∣xi− x j

∣∣µ−1
(vi− v j)−

βν

n∑
j=1

ai j

∣∣xi− x j

∣∣ν−1
(vi− v j)−γθ̇i

θi

θi = ∇ fi(xi) γ

θi

1
n

n∑
i=1

∇ fi(xi) γ

psign(θ j− θi)
d∇ fi(xi)

dt

注 1　在现有文献 [17]中，将式（7）中 设定为

，控制参数 足够小才能确保算法收敛。

然而在式 (8)中 , 变量 可在固定时间内收敛至

。因此，本文控制参数 可以选择足够

大以获取更快收敛速度。在式（6）中，符号函数项

用于平衡二阶导信息 。由于符

号函数会带来抖颤或抖振现象 [32]，此时可考虑使用

饱和函数替代符号函数：

sat(s) =
ß
sign(s) |s| > δ
s |s| ⩽ δ

δ式中： 为很小正常数。

 2.2　收敛性分析

θi
1
n

n∑
i=1

∇ fi(xi)

按照图 1所示顺序给出相应收敛性分析。首

先证明 在固定时间内收敛至 。

i

ρ > 0
∣∣∣∣d∇ fi(xi(t))

dt
− d∇ f j(x j(t))

dt

∣∣∣∣ ⩽ ρ,∀t ⩾ 0

假设 4　对于每个智能体 ，存在一正常数

满足： 。

ρ

注 2　尽管上述假设略微苛刻，如果通信网络

是连通的，则该条件很容易满足。因为梯度及其微

分都是有界的。很多普通的成本函数很容易满足

上述假设，比如多移动机器人最优交会问题中的二

次聚合距离函数、智能电网中二次型成本函数经济

调度问题和无线传感器网络源定位问题的二次距

离函数等。此外，本文 2.3节给出自适应算法以避

免对该全局信息 的获取。

p 2pamin > (n−1)ρ,amin = min
i, j,ai j,0

ai j

θi(0) = ∇ fi(xi(0)) i θi

f (x)

θi(t) = θc =
1
n

n∑
i=1

θi(t) =
1
n

n∑
i=1

∇ fi(xi(t)) t

引理 4　若假设 1、2和 4成立, 且式 (6)中控制

参数 满足 ，初始状态

，那么对每个智能体 ，变量 在固定

时间内收敛至全局成本函数 的梯度值。即

，其中时间 满足：

t ⩾ T1 =
4nν

pβ(4λ2)
1+ν

2 (ν−1)
+

4

pα(4λ2)
1+µ

2 (1−µ)
（9）

n∑
i=1

yi(0) = 0
n∑

i=1

yi(t) =
n∑

i=1

yi(0) = 0

n∑
i=1

θi(t) =
n∑

i=1

∇ fi(xi(t)) V1 =
1
2

n∑
i=1

ẽ2
i

ẽi = θi− θc V1

证明　利用伴随矩阵 A双随机特性。若初始

条件满足 ，有 。即

。  令 ，其中一致

性误差定义为 。对函数 求微分，可得

V̇1 =

n∑
i=1

ẽi ˙̃ei =

n∑
i=1

ẽiθ̇i−
1
n

n∑
i=1

n∑
j=1

ẽiθ̇ j =

1
n

n∑
i=1

n∑
j=1

ẽi(yi− y j)+

1
n

n∑
i=1

n∑
j=1

ẽi

Å
d∇ fi(xi)

dt
− d∇ f j(x j)

dt

ã
（10）

1
n

n∑
i=1

n∑
j=1

ẽi(yi− y j)首先考虑式（10）第 1项 ，则有

1
n

n∑
i=1

n∑
j=1

ẽi(yi− y j) =
1
n

n∑
i=1

n∑
j=1

ẽiyi−
1
n

n∑
i=1

ẽi

n∑
j=1

y j =

1
n

n∑
i=1

ẽi

n∑
j=1

ai j(psign(θ j−θi)+α(θ j−θi)[µ]+

β(θ j−θi)[ν]) =
1

2n

n∑
i=1

n∑
j=1

ai j(ẽi− ẽ j)(psign(θ j− θi)+

α(θ j− θi)[µ] +β(θ j− θi)[ν]) =

− 1
2n

n∑
i=1

n∑
j=1

ai j(p|θ j−θi|+α|θ j−θi|1+µ+β|θ j−θi|1+ν)

（11）
n∑

j=1

y j(t) = 0

ẽi− ẽ j = θi− θ j

式中：第 1个和第 2个等式分别利用了结论

和 。其次，式 (10)中第 2项可改写为

1
n

n∑
i=1

n∑
j=1

ẽi

Å
d∇ fi(xi)

dt
− d∇ f j(x j)

dt

ã
=

1
2n

n∑
i=1

n∑
j=1

(θi− θ j)
Å
d∇ fi(xi)

dt
− d∇ f j(x j)

dt

ã
⩽

ρ

2n

n∑
i=1

n∑
j=1

|θi− θ j| ⩽
ρ

2n
max

i

n∑
j=1, j,i

|θi− θ j| ⩽

ρ(n−1)
2n

n∑
i=1

∑
j∈Ni

|θi− θ j| ⩽
ρ(n−1)
2namin

n∑
i=1

n∑
j=1

ai j|θi− θ j|

（12）
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amin = max
i, j,ai j,0

ai j式中： 。其次，联立式 (10)～式 (12)，

可得

V̇1 ⩽ −
1

2n

Å
p− ρ(n−1)

2amin

ã n∑
i=1

n∑
j=1

ai j|θi− θ j|−

α

2n

n∑
i=1

n∑
j=1

ai j|θi− θ j|1+µ−
β

2n

n∑
i=1

n∑
j=1

ai j|θi− θ j|1+ν ⩽

− α

2n

n∑
i=1

n∑
j=1

ai j|θi− θ j|1+µ−
β

2n

n∑
i=1

n∑
j=1

ai j|θi− θ j|1+ν

（13）

利用引理 2，可得

V̇1⩽−
α

2n

(
n∑

i, j=1

ai j|θi− θ j|2
)1+µ

2

− β

2nν

(
n∑

i, j=1

ai j|θi− θ j|2
)1+ν

2

（14）

接下来很容易获得结论:
n∑

i, j=1

ai j|θi− θ j|2 = 2ẽTLẽ ⩾ 4λ2V1 （15）

ẽ = [ẽ1, ẽ2, · · · , ẽn] ∈ Rn式中： 。将式 (15)代入式 (14)，
可得

V̇1 ⩽ −
β

2nν
(4λ2V1)

1+ν
2 − α

2n
(4λ2V1)

1+µ
2 （16）

t ⩾ T1 θi = θc
n∑

i=1

yi(t) = 0,∀t ⩾ 0

利用引理 3，对任意时间 ，有 。利用

结论 ，可得

n∑
i=1

θ̇i(t) =
n∑

i=1

d∇ fi(xi(t))
dt

（17）

n∑
i=1

θi(t) =
n∑

i=1

∇ fi(xi(t))+ c

θi(0) = ∇ fi(xi(0)) c = 0

式（17）等价于 。由于

，可得 。因此结论成立。

t ⩾ T1+T2

vi = v∗i T2

引理 5　若假设 2成立，在控制策略式 (8)控制

下，当时间满足 时，智能体速度量跟踪到

目标值。即 ，其中时间 的定义为

T2 =
2

α2
1+µ

2 (1−µ)
+

2

βn1−ν2
1+ν

2 (ν−1)
（18）

ei(t)证明　 的动力学特性为

ėi = −αe[µ]
i −βe[ν]

i （19）

V2 =
1
2

n∑
i=1

e2
i V2

t

令 ，那么 在系统式 (19)上关于时

间 的微分为

V̇2=−α
n∑

i=1

eie
[µ]
i −β

n∑
i=1

eie
[ν]
i =−α

n∑
i=1

|e|1+µ−β
n∑

i=1

|ei|1+ν ⩽

−α
n∑

i=1

(e2
i )

1+µ
2 −β

n∑
i=1

(e2
i )

1+ν
2 =−α(2V2)

1+µ
2 −βn1−ν(2V2)

1+ν
2

（20）

T2 ei(t) = 0,∀t ⩾ T2

式中：第 3行不等式的分析过程中利用引理 2。基

于引理 3， 可得。即 。

定理 1　若假设 1、2和 4成立，则控制策略式

(8)作用下二阶智能体在固定时间内实现状态一

致。且收敛时间上界定义为

Tmax = T1+T2+T3 （21）

T3 =
2

α2
µ−1

2 λ
1+µ

2
2 (1−µ)

+
2

βn
1−ν

2 2
ν−1

2 λ
1+µ

2
2 (ν−1)

式中： 。随

后以指数速度收敛至问题式 (3)最优解。

θi

T1
1
n

n∑
i=1

∇ fi(xi(t)) vi

T2 v∗i t ⩾ T1+T2

证明　证明过程分为 2步。从引理 4可知 在

时间 内收敛至 。从引理 5可知 在

时间 内收敛至 。因此, 当时间满足 时，

系统重写为

ẋi =−α
n∑

j=1

ai j(xi− x j)[µ]−

β

n∑
j=1

ai j(xi− x j)[ν]− γ
n

n∑
j=1

∇ f j(x j) （22）

V3 =
1
2

n∑
i=1

x̄2
i x̄i = xi−

1
n

n∑
j=1

x j

接下来将证明系统式 (22)可在固定时间内实

现一致性。令 和 ，那么有

V̇3 = −α
n∑

j=1

ai j x̄i(xi− x j)[µ]−β
n∑

j=1

ai j x̄i(xi− x j)[ν]−

γ

n

n∑
i=1

x̄i

n∑
j=1

∇ f j(x j) ⩽ −α
n∑

j=1

ai j x̄i(xi− x j)[µ]−

β

n∑
j=1

ai j x̄i(xi− x j)[ν]
（23）

n∑
i=1

x̄i

n∑
j=1

ẋ j=

0
n∑

i=1

x̄i

n∑
j=1

∇ f j(x j) = 0

式中：第1个不等式推导过程中利用了性质

和 。由于通信网络是无向的，

很容易获得

α

n∑
j=1

ai j x̄i(xi− x j)[µ] =
α

2

n∑
j=1

ai j(x̄i− x̄ j)(xi− x j)[µ] =

α

2

n∑
j=1

ai j((x̄i− x̄ j)2)
1+µ

2 ⩾
α

2
(2λ2)

1+µ
2 V

1+µ
2

2 （24）

类似地，有结论：

β

n∑
j=1

ai j x̄i(xi− x j)[ν] ⩾
β

2
n

1−ν
2 (2λ2)

1+ν
2 V

1+ν
2

3 （25）

将式 (24)和式 (25)代入式 (23)，可得

V̇3 ⩽ −α2
µ−1

2 λ
1+µ

2
2 V

1+µ
2

3 −β2
ν−1

2 n
1−ν

2 λ
1+ν

2
2 V

1+ν
2

3 （26）

Tmax = T1+T2+T3

联合引理 3，可知系统式 (6)可实现固定时间状

态一致，且收敛时间上界为 。

2954 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



t > Tmax xc =
1
n

n∑
i=1

xi

现在分析系统式 (22)的最优性。若时间满足

，则所有智能体实现一致。记 ，可得

ẋc = −
γ

n

n∑
i=1

∇ fi(xc) t ⩾ Tmax （27）

V4(xc) =
n∑

i=1

(∇ fi(xc))2令 ，并对其求微分可得

V̇4 = 2
n∑

i=1

∇ fi(xc) · ∇2 f (xc) · ẋc ⩽

− 2ωγ
n

∣∣∣∣∣ n∑
i=1

∇ fi(xc)

∣∣∣∣∣
2

= −2ωγ
n

V4 （28）

n∑
i=1

fi(xi)

lim
t→∞

n∑
i=1

∇ fi(xi) = 0
n∑

i=1

fi(xi)

由于 存在全局最小值，可知系统渐近

收敛至 。因此可得函数 最

小值。

注 3　文献 [16]针对一阶智能体系统设计类似

分布式优化算法。本文利用反推法将该成果推广

至二阶智能体系统，并实现对有界扰动抑制。

v∗i

为实现智能体的固定时间最优一致性控制，现

将式 (7)中 修改为

v∗i = −α
n∑

j=1

ai j(xi− x j)[µ]−

β

n∑
j=1

ai j(xi− x j)[ν]−γ(θ[µ]
i + θ

[ν]
i ) （29）

α,β,γ > 0,0 < µ < 1,1 < ν式中： 。类似于定理 1，可得

算法固定时间收敛于最优解。

 2.3　自适应跟踪控制

p在 2.2节设计的算法中，控制参数 的下界由假

设 4中梯度差值的上界决定，且此上界是全局性描

述。为消除此约束，设计一种自适应平均跟踪策略：

yi =

n∑
j=1

ai j(pi jsign(θ j− θi)+α(θ j− θi)[µ]+β(θ j− θi)[ν])

θ̇i = yi+
d∇ fi(xi)

dt
ṗi j = sign( max

s∈[t−ε,t]
|θi(s)− θ j(s)|)

（30）

α,β > 0 θi(0) = ∇ fi(xi(0)), pi j(0) = 0

pi j θi θ j

pi j

式中： ，且初始值为 。

边控制参数 由 与邻居变量 的差值驱动，实现

自适应控制。只有当两者达到一致，其对应的边控

制参数 停止增长。

i θi

f (x) θi(t) =
1
n

n∑
i=1

∇ fi(xi(t))

推论 1　若假设 1和 2成立，那么对每个智能

体 ，式 (30)中变量 在固定时间内收敛至函数

的平均梯度，即 。

证明　收敛性分析大致分为以下 2种情形。

θi t ⩽ T5 =
(n−1)ρ

2amin

t ⩾ T5 θi(t) = θ j(t)

θi(t) =
1
n

n∑
i=1

∇ fi(xi(t))

情形 1　变量 的一致性在时间

得到满足，即对任意时间 ，有 。进而

可得 。

θi t ⩽ T5

max
s∈[t−ε,t]

|θi(s)− θ j(s)| , 0,∀t ⩽ T5

t > T5 pi j > T5

t < T1+T5

情形 2　变量 的一致性在时间 没有得到

满足。有 。因此，对任

意 ，有 。与引理 4分析类似，可证明上

述一致性在时间 得到满足。证毕。

 2.4　有界扰动抑制

为消除系统外部有界未知扰动，控制策略设

计为®
ui = −αe[µ]

i −βe[ν]
i + v∗i − d̂isign(ei)

˙̂di = sign(ei)
（31）

di d̂i

di d̂i(0) = 0

式中：为避免在算法执行时对扰动信息上界信息

获取，本文将对其设计自适应控制策略，使得 逐

步跟踪 ，且其初始值定义为 。此时扰动信

息只要满足有界即可，并且智能体并不需要知晓扰

动信息上界值，提高了算法鲁棒性。

推论 2　若假设 1～假设 4成立，则控制策略

式 (30)作用下的二阶智能体固定时间内实现状态

一致。且收敛时间上界定义为

Tmax = T1+T2+T3+T6 （32）

随后以指数速度收敛至问题式 (3)最优解。

T6 = di

t ⩾ T6 d̂i ⩾ T6 = di ei

证明　令 ，从式 (31)可以得到，当时间

时，变量 。此外，变量 动态特性为

ėi = di(t)−αe[µ]
i −βe[ν]

i − d̂isign(ei) （33）

V2 =
1
2

n∑
i=1

e2
i V2

t

令 ，函数 在系统式 (33)上关于时

间 的微分为

V2 = −α
n∑

i=1

eie
[µ]
i −β

n∑
i=1

eie
[ν]
i +

n∑
i=1

eidi(t)− d̂i|ei| ⩽

−α
n∑

i=1

|e|1+µ−β
n∑

i=1

|ei|1+ν ⩽

−α(2V2)
1+µ

2 −βn1−ν(2V2)
1+ν

2 （34）

eidi(t)− d̂i|ei| ⩽ 0

在式 (34)的第 3行不等式过程中代入结论：

。其他分析与定理 1类似，在此予以

省略。

 3　数值仿真

本节提供一些仿真案例以验证本文算法的有

效性。为此，一个边权重为 1的四智能体环形网络
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f1(x1) = 2x2
1 −3x1, f2(x2) = x2

2 −4x2 f3(x3) = 0.5x2
3 −5x3,

f4(x4) = 1.5x2
4 −2x4 x(0) =

[0.75,2,5,1/3]T α = 5, β = γ = 6, p =

1 000, µ =
2
3
, ν =

4
3

被考虑进来，且每个智能体的局部成本函数定义为

，

。算法的初始值选择为

，控制参数设置为

。

Tmax = 2.663 1 s
0.3 s

Eerror(t) = ln

(
1
2

n∑
i=1

(xi− x∗)2

)
,

x∗ = 1.4

式 (8)作用下智能体状态轨迹如图 2所示。

式 (8)理论固定收敛时间上界为 。从图2
看出本文算法在 达到收敛，智能体实现一致

性，随后以指数速度收敛至最优值。作为对比，在相

同初始条件下，文献 [16,18,20,33]的收敛速度如图 3

所示，状态误差定义为

。

 
 

0 2 4 6 8

1

2

3

4

5

智能体1

智能体2

智能体3

智能体4

状
态

量
x

i

时间/s

0 0.5 1.0

1.0

1.5

2.0

图 2    式（8）作用下智能体状态轨迹

Fig. 2    Trajectory of agent under Eq.(8)
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态

误
差

0 2 4 6 8

时间/s

文献[20]算法
文献[33]算法文献[18]算法

式 (8)

文献[16]算法

图 3    式（8）与已有算法的收敛速度对比

Fig. 3    Convergence rate comparison between Eq.(8) and

existing algorithms
 

γ

γ

pi j

可以看出本文算法拥有更快的收敛速度。另

一方面，如注 1所述，本文算法控制参数 拥有更大

的收敛区域，且在相同控制参数下拥有更快的收敛

速度。不同控制参数 下收敛速度对比如图 4所

示。自适应控制策略式 (30)作用下轨迹如图 5所

示。可以看出，自适应算法在初始阶段由于 较小

而至使收敛速度较慢，在算法运行后半段自适应算

法收敛速度得到提到。从而本文所设计自适应策

略拥有更好性能。此外，如式（29）所示，本文设计

一类固定时间收敛算法，其仿真效果如图 6和图 7
所示。与图 2对比可知，式（29）收敛时间要小于

式（7）指数收敛算法。
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γ=0.6, 式 (8)
γ=6, 式 (8)
γ=60, 式 (8)

γ=0.6, 文献[18]算法
γ=6, 文献[18]算法

图 4    不同控制参数 γ 下式 (8)和文献 [18]中算法

收敛速度对比

Fig. 4    Convergence comparison between Eq.(8) and algorithms

in Ref.[18] under different control parameters γ
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式 (30)

图 5    式 (6)和式 (30)作用下的收敛速度对比

Fig. 5    Convergence rate comparison under Eq. (6) and Eq. (30)
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图 6    式 (29)作用下智能体状态轨迹

Fig. 6    Trajectory of agent under Eq. (29)
 

di(t) = 0.2sin t di(t) = 0.2cos t

其次，验证式 (31)对外界干扰的鲁棒性。控制

参数和初始状态保持不变。整个仿真分为 2个阶

段：① 0～3 s， ；② 3～10 s， 。

状态轨迹和收敛速度如图 8和图 9所示。可以看

出本文设计的式 (31)对外界未知干扰可以起到抑

制作用。
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图 7    式（29）作用下的收敛速度

Fig. 7    Convergence rate under Eq. (29)
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图 8    式 (31)作用下智能体状态轨迹

Fig. 8    Trajectory of agent under Eq. (31)
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图 9    式 (31)作用下的收敛速度

Fig. 9    Convergence rate under Eq. (31)
 

 4　结　论

1） 与一阶智能体固定时间收敛算法和二阶智

能体有限时间收敛算法分布式优化算法相比，本文

针对二阶智能体设计的一类分布式优化算法,且无

需邻居智能体交换成本函数的梯度信息。

2） 外部有界扰动得到自适应抑制。此外，为避

免对邻居梯度差值上界的获取，本文设计了一类自

适应跟踪算法。

本文结果只分析了无约束模型下的固定时间

收敛算法，而对有约束情形没有分析，下一步可研

究带约束情形下的分布式凸优化算法设计。
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Fixed-time distributed convex algorithm over second-order multi-agent systems
under bounded disturbances

SHI Xiasheng1，LIN Zhiyun2，*

(1.   School of Information and Control Engineering，China University of Mining and Technology，Xuzhou 221116，China；

2.   Department of Electrical and Electronic Engineering，Southern University of Science and Technology，Shenzhen 518055，China)

Abstract： In  this  paper,  the  convex  optimization  problem of  the  distributed  second-order  multi-agent  systems
under bounded disturbances has been studied. The distributed optimization problem aims to optimize the global cost
function through local information communication. Based on the fixed-time theory, the proposed algorithm converges
to  the  optimal  solution  within  a  fixed  time.  Additionally,  the  average  consensus  tracking  technique  obtains  each
agent's  gradient  information  at  a  predetermined  period  when  the  second  derivative  difference  of  the  cost  function
between  surrounding  agents  is  bounded  in  order  to  prevent  the  local  information  leakage  of  each  agent.  Then,  an
adaptive  algorithm  is  provided  to  avoid  the  utilization  of  global  information.  Furthermore,  the  external  bounded
disturbance is adaptively suppressed by the signal function. Finally, the converge proof and some simulation examples
are provided.

Keywords： bounded disturbance；fixed-time；second-order；adaptive control；distributed optimization
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新型树脂基复合材料引射因子测试

王丽燕1，*，陈伟华1，蒋云淞1，张晗翌1，陈智铭2，徐芸1

(1.   中国运载火箭技术研究院 空间物理重点实验室，北京 100076； 2.   中国航天空气动力研究院，北京 100076)

摘　　　要：通过合理设计对比模型，提出一种新型树脂基复合材料引射因子测试方法，针对

新型树脂基复合材料开展电弧风洞试验，获得树脂基材料有热解气体引射和无热解气体引射时壁面

热流密度，研究树脂基材料在特定热环境条件下的引射效应，获取能够评价新型树脂基材料引射效

应的引射因子。结果表明：试验状态下，石英酚醛复合材料炭化速度大于石英杂化酚醛复合材料；

石英酚醛复合材料引射因子约为 0.825，在实际设计中此类材料需要考虑引射效应对表面热流的影

响；石英杂化酚醛复合材料引射因子约为 1，热解气体引射产生的热阻塞效应基本可以忽略。

关　键　词：新型树脂基复合材料；引射效应；引射因子；热流密度；试验测量
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新型树脂基复合材料是当前应用十分广泛的

被动式热防护材料，其在气动加热条件下，会发生

分解炭化反应[1-6]，分解产生的气体进入高温气体边

界层，导致边界层增厚，削弱高温气体对材料的传

热，即产生所谓的引射效应，复合材料热解气体引

射进入边界层发生复杂的物理化学反应 [7-8]。目前，

关于树脂基材料引射效应研究，无论是理论计算还

是数值模拟都基于一定假设，无法真实表征材料热

解气体的引射效应，而准确评估引射效应对于热环

境精确预示、防隔热精细化设计意义重大[8-9]。

文献 [10-11]研究了发生在玻璃纤维/酚醛树脂

复合材料烧蚀中的吸热过程：树脂的热分解；树脂

热解产物的氧化反应；碳和玻璃纤维之间的反应。

文献 [12]对酚醛浸渍碳烧蚀体（phenolic impregnated

carbon ablator，PICA）的受热烧蚀碳化过程及产物进

行了研究，给出了该材料吸放热机制。文献 [13-14]

认为树脂基复合材料在烧蚀过程中通过表层材料

的烧蚀热解吸收大量的热流。文献 [15]通过试验

研究，给出树脂基复合材料的分解防热效率，提出

通过引入可分解纤维提高树脂基复合材料的树脂

含量，从而提高材料烧蚀中的引射效应。国内外的

相关研究成果建立在传统材料基础上，而针对现今

新发展的树脂基复合材料的研究仍较少，特别是针

对新型树脂基材料热阻塞效应方面的试验研究仍

需完善。

本文通过合理选择对比模型及测热方式，针对

树脂基复合材料开展典型状态的电弧风洞试验，获

得试验条件下树脂基材料有热解气体引射和无热

解气体引射时壁面热流密度变化规律，研究树脂基

材料在特定热环境条件下的引射效应，获取能够评

价树脂基材料引射效应的引射因子。

 1　试　验

 1.1　试验原理

为了研究树脂基复合材料在特定热环境下的

“热阻塞”效应，评估树脂热解气体引射到材料表

面的降热效果，采用引射因子对降热效果进行表

征。引射因子是质量引射对热流密度的影响，可表
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示为有质量引射时的热流密度与无质量引射时的

热流密度比[16]:

θ = qw/q0 （1）

式中：θ 为引射因子，表征未被阻塞的热流的百分

数，θ 越小热阻塞效果越好；qw 为有气体引射时壁

面热流；q0 为无气体引射时壁面热流。

根据式（1），设计电弧风洞试验，获得复合材料

有气体引射时的热流和无气体引射时的热流。将

原始材料送进风洞中，在高温下材料表面开始热

解，持续加热，材料热解层向材料内部移动，热解气

体持续溢出，测量此时材料表面热解为有气体引射

时的壁面热流 qw。在同一来流条件下，采用送进机

构，送进同一材料炭化后的试验件，测量此时材料

表面与原始材料同一位置的热流，为无气体引射时

的壁面热流 q0。在此状态下，复合材料的引射因子

等于 qw / q0。

试验过程中，复合材料热解引射对材料表面热

流影响很小，传感器测量精度，风洞流场稳定性和

可重复性，材料表面粗糙度和辐射系数等因素对材

料热解引射效应有较大影响。为了真实模拟复合

材料引射效应，试验过程中选用真实复合材料进

行，有气体引射时状态为原始材料持续热解状态；

无气体引射时状态选用前一次试验时炭化过的炭

化材料，保证试验件表面粗糙度和辐射系数。为了

去除风洞流场的影响，设计了试验件送进机构，在

同一流场中获得有热解和无热解时的测量参数。

同时，将相同类型的传感器布置在材料的同一位

置，去除流场分布不均匀的影响。

设备安装示意图如图 1所示，试验模拟件照片

图 2所示。试验过程采用送进机构，第 1件试验件

加热一定时间后，推出，同时快速送进第 2件试验

件，加热一定时间，结束 1次风洞试验。研究中涉

及的 2种材料为石英酚醛复合材料和石英杂化酚

醛复合材料，材料基本物性参数如表 1所示。
 
 

图 1    设备安装示意图

Fig. 1    Equipment installation diagram
 

 1.2　试验测试

试验测试主要包括温度、热流和炭化测量。温

度测量包括表面温度测量和试验件内部温度测

量。其中温度测量和碳化测量采用自主研发的分

层温度传感器，如图 3所示。分层温度传感器采用

与试验件相同的本体材料加工而成，内部测点处布

置 K型热电偶。传感器内一共设计了 4个测量点

来测量试验状态下，各层温度的变化。石英酚醛复

合材料 4个测量点深度分别为 0，3，8，15 mm；石英

杂化酚醛复合材料 4个测量点深度分别为 0，6，8，
15 mm。
 
 

图 3    分层温度传感器示意图

Fig. 3    Diagram of layered carbonization plant
 

考虑到热流测量时间，选用规格为直径 7 mm
的塞式量热计测量热流密度，量程 100～2 500 kW/m2，

满足送进和测量要求，同一工况多次重复试验条件

下重复精度在±5%。

塞式量热计由紫铜柱塞量热块和热电偶组

成。量热响应只与量热块的几何尺寸和物理特性

有关，不受其他因素影响所以测量精度较高。在保

证紫铜量热块与测热模型绝热、忽略热电偶传热和

量热块背面空气对流换热的条件下，热流密度可表

示为

q =C
m
A
· dT
dt

（2）

式中：q 为热流密度；C 为量热块比热容；m 为量热

块质量；A 为量热块受热面积；dT/dt 为量热块温升

速率。

 

图 2    试验模拟件照片

Fig. 2    Experiment simulated sample photos
 

 

表 1    材料基础物性参数

Table 1    Fundamental physical parameters of materials

材料
密度/

（kg·m−3）
热导率/

（W·m−1·K−1）
比热容/

（J·kg−1·K−1）
xy方向拉

伸强度/MPa
压缩强
度/MPa

石英酚醛 0.91 0.22 1.1 20.8 66.7

石英杂

化酚醛
0.496 0.05 1.0 29.9 2.5
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 2　结果与讨论

为获得炭化后的试验件，需评估原始试验件的

炭化深度。计算得到的石英酚醛复合材料在典型

状态下的温度分布如图 4所示。加热 400 s时，20 mm
深处材料达到 400 K开始热解，加热时间为 400 s，
炭化层约有 6～8 mm。进而假设材料 12 mm深处

完全炭化，计算试验状态下炭化 12 mm后材料的温

度分布，如图 5所示，发现 50 s后 12 mm深处温度

开始达到热解温度，可以满足送进后无引射的测试

时间要求，因而确定加热需大于 400 s。本文所有试

验件第 1次试验时间都大于 500 s，完全避免炭化件

测量时有热解气体产生。
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图 4    石英酚醛复合材料加热 400 s后各层温度

Fig. 4    Temperature of layers of quartz phenolic composite

heated for 400 s
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图 5    假设炭化厚度 12 mm时加热 50 s后各层温度

Fig. 5    Temperature of each layer after heating 50 s assuming

that carbonized 12 mm thickness
 

 2.1　分层温度测量结果分析

 2.1.1　石英酚醛复合材料分层温度测量结果分析

图 6为试验状态下石英酚醛复合材料各层温

度随时间变化。图 7为试验状态下石英酚醛复合

材料各层温度测量差随时间变化。可知，分层温度

传感器整体上测量结果与理论计算结果吻合较

好。对于表面温度 0 mm处，在 175 s以内 2次试验

测量结果基本吻合，最大误差在 5% 以内。随着加

热时间的增加，2次测量结果差异越来越大。主要

有 2方面原因。一方面是因为随着加热时间的增

加，复合材料表面热物性发生了变化，材料热解炭

化收缩，热电偶直接暴露在流场中，且热阻丝高于

材料表面。另一方面，随着加热时间增加，表面温

度高于热阻丝的量程，导致表层热阻丝断开，表层

测量结果失效。整体来说 2次测量结果与理论结

果差异较大。对于 3 mm深处温度测量结果来说，

加热 300 s以后，此处材料温度达到 1 100 K左右，

此时该位置材料处于炭化状态。总体来看，2次试

验测量结果也基本吻合，前 335 s内差异在 5% 以

内，之后测量结果在 10% 以内。对于 8 mm深处测

量结果与计算结果吻合非常好，优于其他测点拟合

结果。300 s以内，2次测量结果差异在 10% 以内，

之后差异增大，因为 350 s左右，此处材料处于热解

状态，导致测量结果出现较大差异。
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图 6    石英酚醛复合材料各层温度随时间变化

Fig. 6    Layer temperature vary with time for quartz

phenolic composites
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图 7    石英酚醛复合材料各层温度测量差随时间变化

Fig. 7    Measure difference of layer temperature vary with

time for quartz phenolic composites
 

 2.1.2　石英杂化酚醛复合材料分层温度测量结果

分析

图 8为试验状态下石英杂化酚醛复合材料各

层温度随时间变化。图 9为试验状态下石英杂化

酚醛复合材料各层温度测量差随时间变化。可知，
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分层温度传感器除表面外整体上测量结果与理论

计算结果吻合较好。对于表面温度 0 mm深处，27 s
以后，差异较大。根据热电偶测试原理，935 s内，

第 2次测量数据为有效数据。对于其他测点，整体

来看，同一测量厚度位置，差异都是先增大，后减

小。综合图 8和图 9，对于 6 mm处温度测量结果来

说，加热 600 s以后，材料此处温度达到约 900 K左

右，此时此处处于炭化状态。总体来看，2次试验测

量结果也基本吻合，前 300 s内差异在 10% 以内，之

后差异减小，在 5% 以内。对于 8 mm深处测量结

果来说，测量结果与计算结果吻合较好，来 2次测

量结果误差绝大部分时间小于 5%。对于 15 mm深

处测试结果来说，测试结果与计算结果吻合非常

好，优于其他测点拟合结果。
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图 8    石英杂化酚醛复合材料各层温度随时间变化

Fig. 8    Layer temperature vary with time for quartz hybrid

phenolic composites
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图 9    石英杂化酚醛复合材料各层温度测量差随时间变化

Fig. 9    Measure difference of layer temperature vary with

time for quartz hybrid phenolic composites
 

 2.2　炭化测量结果分析

 2.2.1　石英酚醛复合材料炭化测量结果分析

图 10为 2次试验石英酚醛复合材料炭化深度

随时间变化。其中线 V-A4-1和线 V-A2-1为原始试

验件 A4和 A2第 1次加热过程中传感器输出电压

信号随加热时间变化，线 V-A2-2为加热过 550 s的
试验件 A2冷却后再次进行加热 150 s传感器输出

电压信号随加热时间变化。线 L-A4-1和线 L-A2-
1为原始试验件 A4和 A2第 1次加热过程中炭化

深度随时间变化，L-A2-2为加热过 550 s的试验件

A2冷却后再次进行加热 150 s炭化深度随时间变

化。对于原始试验件来说，由图 10可知，加热 35 s
以内，初始值保持不变，主要可能有 2个原因，一方

面可能是材料还处于热解状态未达到炭化温度，未

开始炭化；另一方面由于绕丝原因，材料 1 mm左右

深度内基本上无电阻丝，所以当炭化深度未达到

时，测量结果保持初值。随着加热时间增加，材料

温度上升，材料开始出现炭化层，在此状态下炭化

深度与加热时间呈正相关，拟合得到该状态下石英

酚醛复合材料炭化深度与加热时间的关系为 L=
0.014 6t+1.69，相关系数 R2=0.98，拟合效果很好。可

使用拟合公式为工程设计提供参考指导。图 10
中，加热 420 s左右，材料炭化深度达到 8 mm，为炭

化件第 2次送进测量预留足够的时间。
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图 10    石英酚醛复合材料炭化深度随时间变化

Fig. 10    Carbonation depth vary with time for quartz

phenolic composites
 

对于部分炭化后再次加热的编号试验件 A2其

初始值低于试验件 A2首次加热 550 s结束时的测

量值。因为材料在加热过程中存在炭化层，热解层

和原始材料层，当材料冷却后，热解区熔融态消失，

导电区域深度减小，因而冷却后在加热时初始值低

于同一块材料第 1次试验结束时测量值。对于再

次加热试验件 A2，随着加热时间增加，其炭化厚度

增加，说明材料在再次加热时继续向深层炭化。

 2.2.2　石英杂化酚醛复合材料炭化测量结果分析

图 11为 2次试验石英杂化酚醛复合材料炭化

深度随时间的变化。线 L-A2-1和线 L-A1-1为原始

试验件 A2和 A1第 1次加热过程中炭化深度随时

间变化，线 L-A1-2为加热过 1 100 s的编号 A1试验

件冷却后再次进行加热 200 s炭化深度随时间变

化。对于原始试验件来说，由图 11可知，加热 30 s
以内，测试信号未减小，主要可能有 2个原因，一方

面可能是材料还处于热解状态未达到炭化温度，未
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开始炭化；另一方面由于绕丝原因，材料 1 mm左右

深度内基本上无电阻丝，所以当炭化深度未达到

时，测量结果未减小。加热 30 s之后，随着加热时

间增加，材料温度上升，材料开始出现炭化层，在此

状态下炭化层厚度与加热时间呈正相关，但炭化深

度小于 4.5 mm时，炭化速率大于 4.5 mm以后的炭

化速率，即该状态下石英杂化酚醛复合材料表层的

炭化速率较深层快。拟合得到该状态下石英杂化

酚醛复合材料炭化深度与加热时间的关系，加热时

间小于 300 s时炭化深度与加热时间符合关系式

L=0.014t+0.234，当加热时间大于 300 s后，炭化深度

与加热时间符合关系式 L=0.006 7t+2.52，相关系数

R2=0.98，拟合效果很好，可使用拟合公式为工程设

计提供参考指导。图 11中，加热 850 s左右，材料

炭化深度到达 8 mm，为炭化件第 2次送进测量预

留足够的时间， 2次试验件加热炭化了 1 100  s。
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图 11    石英杂化酚醛复合材料炭化层深度随时间变化

Fig. 11    Carbonation depth vary with time for quartz hybrid

phenolic composites
 

 2.3　引射效应分析

 2.3.1　石英酚醛复合材料引射效应

图 12为试验中同一来流条件 2次石英酚醛复

合材料热流测量结果。可知，2次试验原始材料试

验件热流基本相等，随时间变化趋势也基本一致。

第 2次试验同时使用圆薄式热流传感器测量结果

与戈登计测量结果一致。炭化后试验件第 2次进

入风洞热流测试结果也基本相同，随时间变化趋势

也一致。说明试验测量结果准确有效。同一车次

不停车状态下，采用送进机构，快速送进炭化过的

试验件。炭化过的试验件在刚送进到约 50 s时间

段内由于内部未炭化区温度未升高到热解温度，无

热解气体引射，也就没有引射效应存在。

图 13为石英酚醛复合材料原始试验件和炭化

试验件表面热流随时间的变化。可以看出，试验开

始时，原始材料表面热流快速升高达到最大值，然

后减小，在 50～100 s之间达到最小值，之后趋于稳

定，随着加热时间增大，热流稍稍增大。试验开始

时表面热流减小是由于试验件中有酚醛树脂的存

在，试验件加热后，材料温度升高，酚醛树脂热解产

生热解气体，带走部分热量，同时热解气体引射进

入边界层，使边界层增厚，近壁面温度梯度减小，降

低壁面热流，热解气体流向下游，对下游持续降

热。随着加热时间增长，热流稍增大，这是因为戈
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图 12    石英酚醛复合材料表面热流测量结果

Fig. 12    Surface heat flux measurements for quartz

phenolic composites
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图 13    石英酚醛复合材料表面热流随时间变化

Fig. 13    Surface heat flux vary with time for quartz
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登计四周材料温度太高，对戈登计环向也加热，导

致戈登计水冷不彻底，测量结果偏高。比较同一车

次原始材料试验件和炭化后再送进加热试验件表

面热流测试结果发现，同一车次，炭化后送进再加

热的试验件表面热流大于原始材料表面热流。表

明当来流条件和表面状态一致时，热解气体持续引

射对表面热流有一定影响。取原始材料持续热解

段和炭化件未出现热解段热流无量纲化，用引射因

子 θ 表示热阻塞效应，如图 14所示。

图 14为试验状态下石英酚醛复合材料引射因

子随时间的变化。可知，2次试验引射因子随时间

变化趋势相同，基本稳定在 0.825左右，计算得到

2次试验引射因子平均值分别为 0.827和 0.824，因
而可得，该试验状态下，酚醛树脂复合材料引射因

子约为 0.825，也就是说，热解气体引射产生的热阻

塞效应使材料表面热流降低了约 17.5% 左右。因

而，在实际设计中，此类材料需要考虑热阻塞效应

对表面热流的影响。
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图 14    石英酚醛复合材料引射因子随时间变化

Fig. 14    Ejector factor vary with time for quartz

phenolic composites
 
 2.3.2　石英杂化酚醛复合材料引射效应

图 15为试验中同一来流条件 2次试验石英杂

化酚醛复合材料热流测量结果。可知，2次试验原

始材料试验件热流基本相等，随时间变化趋势也基

本一致。炭化后试验件第 2次进入风洞热流测试

结果也基本相同，随时间变化趋势也一致，说明试

验测量结果准确有效。

图 16为石英杂化酚醛复合材料原始试验件和

炭化试验件表面热流随时间的变化。可以看出，试

验开始时，原始材料表面热流同样快速升高达到最

大值，然后减小，在 50 s左右达到最小值，之后趋于

稳定。比较同一车次原始材料试验件和炭化后再

送进加热试验件表面热流测试结果发现，同一车

次，炭化后送进再加热的试验件表面热流与原始材

料表面热流基本相当。取原始材料持续热解时间

段和炭化后试验件还未出现热解时间段热流无量

纲化，用引射因子表示热阻塞效应，如图 17所示。

图 17为试验状态下石英杂化酚醛复合材料引

射因子随时间的变化。可知，2次试验引射因子随

时间变化趋势相同，基本稳定在 1左右，计算得到

2次试验引射因子平均值分别为 1.017和 0.981，因
而可得该试验状态下，石英杂化酚醛树脂复合材料

引射因子约为 1，也就是说，热解气体引射产生的热

阻塞效应基本不改变材料表面热流。因而，在实际

设计中，此类材料热阻塞效应对表面热流的影响基

本可以忽略。
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图 15    石英杂化酚醛复合材料表面热流测量结果

Fig. 15    Surface heat flux measurements for quartz hybrid

phenolic composites
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图 16    石英杂化酚醛复合材料表面热流随时间变化

Fig. 16    Surface heat flux vary with time for quartz hybrid
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图 17    石英杂化酚醛复合材料引射因子随时间变化

Fig. 17    Ejector factor vary with time for quartz hybrid phenolic

composites

 3　结　论

1） 自主开发的分层炭化传感器分层温度测试

结果除表面温度外，其他测点测试结果与理论计算

吻合良好，需继续改进表面温度测点。

2） 试验状态下，石英酚醛复合材料炭化速度大

于石英杂化酚醛复合材料，该状态下石英酚醛复合

材料炭化深度与加热时间的关系可表示为 L=0.014 6t+
1.69，石英杂化酚醛复合材料炭化深度与加热时间

的关系可表示 L=0.014t+0.234（<300 s）和 L=0.006 7t+
2.52（>300 s）。

3） 试验状态下，石英酚醛树脂复合材料引射因

子约为 0.825，也就是说，热解气体引射产生的热阻

塞效应使材料表面热流降低了约 17.5%，因此，在实

际设计中此类材料需要考虑引射效应对表面热流

的影响。

4） 试验状态下，石英杂化酚醛树脂复合材料引

射因子约为 1，热解气体引射产生的热阻塞效应可

以忽略。
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Measurement of ejection factor of new resin matrix composites
WANG Liyan1，*，CHEN Weihua1，JIANG Yunsong1，ZHANG Hanyi1，CHEN Zhiming2，XU Yun1

(1.   Science and Technology on Space Physics Laboratory，China Academy of Launch Vehicle Technology，Beijing 100076，China；

2.   China Aerospace Aerodynamics Research Institute，Beijing 100076，China)

Abstract： By reasonably  designing  the  comparison  model,  a  new test  method  for  the  injection  factor  of  resin
matrix composites is proposed. The arc wind tunnel test is carried out for the new resin matrix composites to obtain
the wall heat flux density of resin matrix materials with and without pyrolysis gas injection. The ejection factor, which
may  assess  the  ejection  effect  of  new resin  matrix  materials,  is  generated  by  examining  the  ejection  effect  of  resin
matrix composites under particular thermal environment circumstances. The results show that: the carbonization rate
of  quartz  phenolic  materials  is  higher  than  that  of  quartz  hybrid  phenolic  materials;  The  ejection  factor  of  quartz
phenolic materials is  about 0.825. The impact of the ejection effect on the flux of surface heat should be taken into
account in practical design. Quartz hybrid phenolic materials have an ejection factor of roughly 1, making it possible
to largely overlook the thermal blocking effect brought on by gas pyrolysis.
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自动铺丝压实力导纳控制器设计与参数优化方法

衣明辉1，张家瑞1，张武翔1，*，陈维强2，丁希仑1
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摘　　　要：铺放压实力是连续纤维复合材料结构自动铺放成型的关键工艺参数之一。由于多

数铺丝设备刚性高且位控精度不足，往往容易导致压实力波动较大，严重影响成型质量。因此，面

向纤维预浸料自动铺放成型过程中压实力的柔顺控制要求，构建铺丝设备压实机构与成型模具间的

二阶等效模型，设计一种基于导纳控制原理的铺放压实力控制器，采用烟花群体智能算法对控制器

的惯性参数、阻尼参数及刚度参数进行优化求解，并通过建模仿真与铺放试验验证铺放压实力导纳

控制器的有效性。

关　键　词：自动铺丝；压实力调控；导纳控制；烟花算法；多参数优化
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随着碳纤维复合材料在航空航天、汽车、船舶

等军民领域得到广泛的应用，复合材料结构低成

本、高性能自动化成型制造技术已成为业内研究热

点。铺丝机器人设备将连续纤维预浸料在模具表

面按规划路径逐层铺贴、压实，可应用于不同尺寸

复杂型面结构的高质量制造中[1-3]。

自动铺放成型过程中，压实力等成型工艺参数

对结构件的质量和力学性能有着重要的影响 [4] 。

国内外学者在参数调控 [5-6] 和优化方面开展了大量

的工作：文献 [7] 建立了复杂曲面成型时压辊压实

力分布理论模型并进行试验验证；文献 [8] 提出可

以采用气缸与运动压辊配合来对压实力进行调节，

但会增加结构质量、影响精度；文献 [9] 将柔性压辊

变形量引入压实力控制环内，进一步提高了控制精

度。在实际铺放时，成型结构型面往往较为复杂，

铺丝头位姿频繁变化，且位置控制具有局限性，铺

丝机器人设备与金属成型模具刚性较高，微小的位

置偏差会产生较大的压实力偏差，由此导致的压实

力波动会降低铺层间的贴合质量，无法起到消除层

间孔隙的作用，影响结构件的型面精度与性能[10-11]。

尤其是在压辊与模具接触及相离的阶段，即铺放制

件的边界区域，极易出现因压实力波动导致的成型

质量问题，目前采取的解决措施大多是在固化后进

行切边处理，即将零件成型边界向外延伸出扩展边

界，铺放时将预浸料铺压至扩展边界，固化后将边

缘铺压质量较低的区域进行切除。然而，由于层合

结构具有各向异性、层间强度较低，在切边时易出

现毛边、撕裂、分层等缺陷，且极大地限制了成型

效率、增加了成本。因此，复合材料结构的高性能

制造要求铺放压实力调控需要具备相应的柔顺度，

避免因位置偏差造成压实力波动。

导纳控制 [12] 可以实现机械装置对外界作用力

做出顺从响应、避免产生压实力突变，其原理是建

立作用力与位置偏差之间的动态平衡关系，目前已

应用于空间机械臂等领域[13-15]。文献 [16] 将导纳控

制与位置控制相结合，实现机械臂内外双环控制；
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文献 [17] 提出笛卡尔空间多机械臂同步控制，丰富

了导纳控制的应用场景。因此，可以基于导纳控制

原理搭建控制器来对铺放压实力进行实时调控，解

决压实力波动大的问题。导纳控制器的性能由控

制参数直接决定[18] ，目前尚无有效的方法或规律来

解决多控制参数的快速整定问题，大多采用试凑等

方式对参数进行在线调节，效率低下，调控性能差，

且易对设备安全造成影响。

针对上述问题，本文从导纳控制原理入手，对连

续纤维铺放压实力控制器进行设计，利用MATLAB/
Simulink软件建立仿真模型，以响应时间、超调量

及稳态误差作为优化目标，采用烟花群体智能算法

对导纳控制参数进行寻优求解，获得最优控制参数

组合；最后对优化后的导纳控制器性能进行压实力

调控离线仿真与铺放试验验证。

 1　铺放压实力控制策略

本文提出的压实力控制策略基本思想是设计

专用控制器作为导纳系统，将机器人平台等效为阻

抗系统，压实力信息由铺丝头压实机构顶端安装的

力传感器获取，通过二者共同作用调节机器人末端

压辊位置与压实力之间的动态关系来实现铺放压

实力的实时精准调控。

 1.1　压实力导纳控制模型

铺丝机器人是由工业机器人平台搭载多功能

铺丝头进行连续纤维复合材料结构铺放的全自动

成型设备，作为其核心功能模块，铺丝头可以完成

多束预浸料的放卷、夹持、剪切、加热及压实等功

能，其中，压实力由铺丝头压实机构末端的压辊与

模具接触产生，其大小由压实机构与模具铺覆面的

相对位置决定。铺丝机器人设备及其压实机构如

图 1 所示。
  

铺丝机器人 多功能铺丝头 压实机构

模具

压辊

压力传感器

图 1    铺丝设备硬件结构示意图

Fig. 1    Structure diagram of automated fiber placement
 

导纳控制通过建立惯性-阻尼-弹簧系统来表示

铺丝头压实机构末端压辊与模具之间的力/位关系，

根据压辊的位置、速度、加速度和力反馈，建立位

移与接触力的动态平衡方程，输入压实力期望值与

实际值的偏差，输出位置偏差，形成铺丝机器人下

一步的指令位置，以此来达到消除压实力偏差的目

的，其动力学方程为

M [ẍd (t)− ẍ (t)]+B [ẋd (t)− ẋ (t)]+
K [xd (t)− x (t)] = eF (t) （1）

式中：x 为压辊位置；下标 d表示期望；M 为导纳控

制惯性参数；B 为阻尼参数；K 为刚度参数；eF 为铺

丝头实际压实力与期望值的偏差。

对式 (1)进行 Laplace变换，得到频域导纳控制

方程为

H (s) =
E (s)
EF (s)

=
1

Ms2+Bs+K
（2）

式中：E(s)为位置偏差；EF(s)为压实力偏差。

对式 (2)采用双线性变换：

H (z) = H (s)
∣∣∣∣s = 2(z−1)

T (z+1)
（3）

可得导纳模型的离散表达式为

H (z) = E (z)
EF (z)

=
T 2(z+1)2

a1z2+a2z+a3
（4）

a1=4M+2BT +KT 2 a2 = −8M+2KT 2 a3 = 4M−
2BT +KT 2

式中： ； ；

；T 为采样时间间隔。

由离散模型可得导纳控制差分方程为

E (n+1) = [EF (n+1)T 2+2EF (n)T 2+

EF (n−1)T 2−a2E (n)−a3E (n−1)]/a1 （5）

由式 (5)可知，导纳控制的本质是压实力和位

置的动态关系，通过对末端压实机构的位置进行调整

可以实现对压实力的调节，不需要建立精确的铺丝

机器人设备动力学模型，具有较强的可靠性和鲁棒性。

进行铺放压实力导纳控制研究时，需要对接触

环境（铺放成型模具）进行动力学建模，将模具简化

为理想线性弹簧模型：

FE = −KE (x− xE) （6）

式中：FE 为压实机构对预浸料及模具的压实力；

KE 为模具等效刚度参数；xE 为模具铺覆面位置。

铺丝机器人压辊与模具压实作用的动力学建

模如图 2 所示。
 
 

M

B

K

K
E

x
d

x

x
E

导纳控制器 成型模具

F

图 2    导纳控制压实接触模型

Fig. 2    Contact model of compaction pressure admittance control
 

将环境模型式 (6)代入导纳方程中，得到铺丝

机器人压实机构与模具间的二阶等效作用模型为

H (s) =
1

Ms2+Bs+ (K +KE)
（7）
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ξ

ω
进而得到二阶系统的阻尼系数 和无阻尼振荡

角频率 为

ξ =

…
K +KE

M
（8）

ω = B
2
√

M (K +KE)
（9）

控制系统的动态性能由阻尼系数和振荡角频

率决定，当环境参数改变时，会导致系统的动态性

能发生变化，要求导纳控制参数根据任务要求进行

实时调整：增大惯性参数会对模具产生冲击，导致

系统响应慢、误差增大；阻尼系数越大系统响应越

慢，超调量越小；增大刚度参数会导致稳态误差增

加，加快响应速度。具体的仿真验证过程将在

2.3节进行阐述。

本文设计的导纳控制器为导纳控制外环和位

置控制内环组成的分层控制结构，原理如图 3 所
示。具体实现方式如下：

EF = Fd−F

1） 压实力传感器对实时铺放压实力 F 进行检

测，根据期望输出压实力值 Fd，计算得到压实力偏

差 。

Xd (xd,yd,zd) Xd = Xr+∆E

2） 将压实力偏差输入进外部导纳计算环节，根

据导纳模型控制参数（M，B，K）计算得到轨迹修正

量 ΔE，将其添加到参考位移 Xr 中，进而输出铺丝头

位移控制指令 ，满足 。

3） 将位移控制指令 Xd 输入到内部位置控制环

节，机器人进行轨迹规划后驱动铺丝头压实机构向

目标位置运动，同时采集当前的压实力信息。

4） 回到步骤 1，重复执行，直至铺放任务完成。
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图 3    铺放压实力导纳控制原理

Fig. 3    Admittance control principle of compaction pressure
 

 1.2　仿真建模与参数分析

本文以 ABB-IRB 4400工业机器人搭载多功能

铺丝头为仿真模型，利用MATLAB/ Simulink软件进

行控制系统建模，搭建的铺放压实力导纳控制动态

仿真模型如图 4 所示，其中：压实力传感器、正运动

学、逆运动学模块由 S函数建立，实现铺放压实力的

检测、机器人末端位姿与关节角度的相互转换功能；

环境刚度利用力传感器与探针配合建立接触作用力-

位移曲线进行计算；（x,y,z）为压辊坐标，T为旋转矩

阵。导纳控制器模块内部结构如图 5 所示。

基于搭建的导纳控制仿真模型，采用单因素试

验法，进行导纳参数对控制系统动态性能影响的验

证与分析。设定铺放压实力期望值为 50 N，仿真时

间为 5 s，依次更改惯性参数、阻尼参数、刚度参数

的取值，压实力跟踪曲线如图 6 所示。

由图 6 可知随着惯性参数 M 的增大，系统对压
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图 4    铺放压实力导纳控制仿真模型

Fig. 4    Simulation model of compaction pressure regulated by admittance controller
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实力调控的响应时间延长，且伴随着较大的超调现

象，铺放压实力达到稳定状态之前产生了更大的波

动，压实力控制效果变差，抑制了控制系统对压实

力波动进行调控的响应速度；随着阻尼参数 B 的增

大，系统响应速度减慢，但超调量也随之明显减小，

调控过程中压实力未出现较大波动，参数值对系统

稳态误差未产生明显影响；随着刚度参数 K 的增

大，系统达到稳定状态后的误差显著减小，但是增

加了响应时间，调控速度减慢，且参数值对压实力

超调量及波动情况未产生明显影响。因此，针对环

境参数未知或变化对系统调控性能的影响，需要基

于优化目标对导纳控制器的参数进行综合求解，选

择最优控制参数组合，对环境变化进行补偿，提高

控制器对环境的适应能力，得到最佳控制效果。

 2　导纳控制参数优化方法

根据烟花爆炸产生火花这一自然现象提出的

烟花群体智能算法 [19] 适用于连续空间的优化问题

求解，采用爆炸搜索机制和交互机制计算每个烟花

的爆炸半径和爆炸火花数目，使得适应度值较好的

烟花获取更多资源，且在一次迭代过程中产生多个

个体，对烟花附近区域搜索更全面，方向性更强，可

以实现多控制参数的快速优化求解。

 2.1　烟花算法算子分析

将烟花视为导纳控制参数解空间中的一个可

行解，烟花爆炸产生一定数量火花的过程即为其搜

索邻域的过程，根据优化目标函数计算每个烟花的

适应度值，以此作为烟花爆炸生成火花数目和爆炸

半径的标准[20] （见式（10）和式（11）），使得烟花算法

实现局部搜索与全局搜索的自适应调节。

Ni = N × fmax− f (xi)+ε
N∑

i=1

( fmax− f (xi))+ε

（10）

Ri = R× f (xi)− fmin+ε
N∑

i=1

( f (xi)− fmin)+ε

（11）

式中：xi 为当前烟花；f 为适应度函数，即优化目标；

N 和 R 分别为火花数目和爆炸半径常数；ε 为机器

最小量；下标 i 为循环次数。

为限制爆炸火花数量，需要对式 (10)进行如下

限制：
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＋
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图 5    导纳控制器结构

Fig. 5    Structure of admittance controller
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Fig. 6    Influence of admittance control parameters on system

dynamic performance
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N̂i =

{[aN] Ni < aN
[bN] Ni > bN
[Ni] 其他

（12）

a < b < 1 [·]式中：a、b 为限制常数，且 ； 为取整函数。

通过对爆炸火花数量进行限制，避免适应度值

的优劣对爆炸数量产生过大影响，实现算法随机性

与方向性的兼顾。

在循环迭代过程中，为了增强火花种群的多样

性、避免陷入极值循环，随机选择一定数量的烟花

进行高斯变异操作：

x′i = xie （13）

式中：e ～ N(1,1)。
完成一次迭代后，算法在全部种群（包括烟花、

火花、变异火花）中选取适应度值最小的个体作为

下一代烟花之一，其他要进入下一次迭代的烟花则

按照个体空间分布密度从小到大依次选取，即烟花

分布较为密集的区域内个体被选择的概率较小。

非最优个体的烟花 xi 被选择的概率按照欧氏距离

进行计算：

pi =

∑∥∥xi− x j

∥∥∑
x j

（14）

xi x j ∈G i , j式中： ， ， ，G 为全部种群集合。

 2.2　多参数优化求解

控制系统的性能评价指标包括误差积分

（integral  of  absolute  error， IAE）、 误 差 时 间 积 分

（integral of time-weighted absolute error，ITAE）、误差

平方积分（integral of squared error，ISE）等 [21] 。对于

纤维铺放压实力控制要求来说，不仅要实现铺放过

程中压实力能快速响应期望值、尽可能减少响应时

间和超调量，更需要压实力达到稳定后与期望值之

间的误差极小、实现压实力高精度控制。

因此，本文采用加权混合优化目标来对铺放

压实力控制器的性能进行评价，包括 ITAE与稳态

误差：

Ffitness = ω1

w
|e (t)|dt+ω2Eerror （15）

e (t) = F (t)−Fd （16）

Eerror = Ftrue−Fd （17）

式中：Ffitness 为适应度函数值；e(t)为实时压实力误

差；Eerror 为稳态误差；ω1 和 ω2 为 ITAE和稳态误差

的权重；F(t)为实时压实力值；Ftrue 为系统达到稳定

状态后的压实力实际值；Fd 为压实力期望值。

ITAE起到对系统响应时间和压实力震荡幅度

的限制作用，稳态误差用来保证控制系统的调控精

度，通过调整二者的权重可以对不同误差值的容许

程度进行修改。

离散系统的优化目标为

Ffitness = ω1×
∑
|e (k)|+ω2Eerror （18）

采用烟花智能算法进行导纳控制参数优化流

程如图 7 所示。图中解空间指的是前期通过单因
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Fig. 7    Flow chart of admitance control parameters optimization
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素试验方法确定的各个参数的边界范围，通过设定

解空间来加速各参数迭代优化时的收敛过程，提高

参数优化的准确度。本文中的烟花华丽程度即烟

花适应度函数，华丽程度越高，烟花适应度值越小，

控制系统压实力调控性能越好。迭代过程中针对

下一代烟花个体的选取遵循以下原则：当前阵列中

适应度值最小的个体为必选个体，其他烟花根据分

布密度选取，求解烟花阵列的欧氏距离，选取欧氏

距离最大的 C−1个个体，与适应度值最小的个体组

成下一代烟花，C 为每次迭代时烟花阵列中的个体

数量。

 2.3　离线仿真

烟花智能算法及优化目标主要参数设定值如

表 1所示。
 
 

表 1    烟花算法及优化目标主要参数

Table 1    Main parameters of fireworks algorithm and

optimization objective

参数 设定值

烟花阵列数量 50

变量维数 3

惯性参数空间 (0,10)

阻尼参数空间 (100,300)

刚度参数空间 (0,10)

高斯变异火花数量 3

爆炸火花数目常数 5

爆炸半径常数 5

迭代次数 300

ITAE权重ω1 0.01

稳态误差权重ω2 0.1
 

图 8为导纳控制参数优化结果。利用MATLAB
软件编写烟花智能算法程序，按照表 1中列出的

参数设定值及目标函数对导纳控制器参数进行

迭代优化，优化目标函数值随迭代次数变化趋势

如图 8 (a)所示：经过 300次迭代后，目标函数值趋

于稳定，优化得到的导纳控制惯性参数为 1.781，
阻尼参数为 151.349，刚度参数为 0.057，适应度值

为 0.196 181，相较于优化之前降低了 52.73%。将

经过烟花算法优化后的控制参数代入铺放压实

力导纳控制模型进行离线仿真，得到的压实力波

动曲线如图 8 (b)所示。可以看出，压实力经过 1 s
的响应时间达到期望值 50 N，调控过程中没有发

生超调、震荡现象，稳态误差值为−0.240 6 N。与

未优化的压实力控制效果（见图 6 ）相比，经烟花

算法求解的多控制参数可以有效提高控制器的

柔顺调控性能。

 3　试验验证

基于本文设计的铺放压实力导纳控制器搭建

如图 9 所示的试验平台，包括工业机器人运动控制

系统、多功能铺丝头及其控制系统、上位机控制系

统及检测系统等。试验平台控制系统如图 10 所
示，上位机控制系统是采用 C#语言在 PC平台上进

行开发的，其功能是实时接收压实力传感器发送的

信号，通过导纳控制算法对力信号进行运算处理，

得到铺丝头压实机构末端压辊的位置修正量，传至

机器人控制系统进行轨迹规划，驱动铺丝头持续沿

 

0.45

0.35

0.25

0.15
0 50 100 150 200 250 300

迭代次数

50

40

30

20

10

0 2 4 6 8 10

时间/s

优
化

目
标

函
数

值
压

实
力

/N

(a) 优化目标函数值迭代曲线

(b) 铺放压实力波动曲线

图 8    导纳控制参数优化结果

Fig. 8    Optimization results of admittance control parameters
 

 

图 9    自动铺放试验平台

Fig. 9    Test platform of automated fiber placement
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修正轨迹进行运动，进而实现铺放压实力的调控。

铺放原料选用 6 mm带宽的热固性环氧树脂连续纤

维预浸料，设定铺放压实力期望值分别为 20 N和

50 N，铺放长度为 200 mm，铺放速度为 20 mm/s。

首先，设定压实力期望值为 20 N，如图 11所

示，对未经导纳控制器调控的铺放压实力进行测

量，得到的压实力波动曲线如图 11 (a)所示，压辊下

压阶段出现较大过冲，0.9 s时最大铺放压实力达到

23.87 N，超调量为 19.35%；1.5 s后铺放压实力达到

稳定状态，稳态误差为 1.45 N，控制精度为 7.25%。

可以看出，在压实机构与模具接触、相离阶段，压实

力出现较大波动，发生明显超调。这是由于机器人

位置控制有局限性，铺丝头在铺覆面法线方向上运

动状态发生变化时，即压实和脱离模具的过程中，

受惯性等因素影响使得压辊位置控制出现偏差，且

铺丝机器人系统和金属模具刚度较大，导致铺放压

实力发生较大突变。进而采用导纳控制器对铺放

压实力进行调控，试验测得的压实力波动情况如

图 11 (b)所示，压辊下压、上抬及铺放全过程压实

力波动平稳、未发生较大超调；1.3 s后压实力趋于

稳定，最大误差为 0.75 N，控制精度提高至 3.75%。

设定压实力期望值为 50 N，如图 12所示，未经

导纳控制器调控时的压实力波动曲线如图 12 (a)所

示，压辊下压阶段与模具接触时发生较大超调，1 s

时最大铺放压实力达到 55.88 N，超调量为 11.76%；

1.7 s后铺放压实力趋于稳定，误差为 3.56 N，控制

精度为 7.12%。测得导纳控制铺放压实力波动情况

如图 12 (b)所示，铺放全过程压实力变化平稳，未

出现较大超调；1.2 s后压实力达到稳定状态，最大

误差为 1.97 N，控制精度提高至 3.94%。试验结果

证明：导纳控制器可以为铺丝设备赋予柔性，在压

实机构与成型模具之间建立力/位动态平衡关系，实

现铺放压实力的柔顺控制，避免在铺丝头与模具压

触、抬离阶段因位置控制偏差导致压实力发生突

变、影响成型质量。
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 4　结　论

1） 烟花算法可以依据目标函数对多控制参数

进行快速优化求解，约 155次迭代后达到收敛状

态，适应度值为 0.196 181，相较于优化之前降低了

52.73%。

2） 铺放压实力导纳控制器可以为高刚性铺丝

设备赋予柔顺性，实现了压辊与模具压触、抬离阶

段压实力变化平稳，未出现较大波动。

3） 导纳控制策略有效抑制了平稳铺放过程中

压实力波动：期望值为 20 N时，稳态误差由 7.25%

降至 3.75%；期望值为 50 N时，稳态误差由 7.12%

降至 3.94%。

参考文献（References）

 SOUTIS C.   Carbon  fiber  reinforced  plastics  in  aircraft   construc-

tion[J]. Materials Science and Engineering:A, 2005, 412(1-2): 171-

176.

[  1  ]

 OROMIEHIE E, PRUSTY B G, COMPSTON P, et al.  Automated[  2  ]

fibre placement based composite structures: Review on the defects,

impacts and inspections techniques[J]. Composite Structures, 2019,

224: 110987.

 SHIRINZADEH B, ALICI G, FOONG C W, et al.  Fabrication pro-

cess  of  open  surfaces  by  robotic  fibre  placement[J].  Robotics  and

Computer-Integrated Manufacturing, 2004, 20(1): 17-28.

[  3  ]

 AIZED  T,  SHIRINZADEH  B.   Robotic  fiber  placement  process

analysis and optimization using response surface method[J]. The In-

ternational  Journal  of  Advanced Manufacturing Technology,  2011,

55(1): 393-404.

[  4  ]

 CHEN M J, WU B L, CHEN Y, et al. Design of tension control sys-

tem for automated fibre placement[C]// Proceedings of the 5th Inter-

national Conference on Mechanical Engineering, Materials and En-

ergy. Paris: Atlantis Press, 2016.

[  5  ]

 DI FRANCESCO M, VELDENZ L, DELL'ANNO G, et al.  Heater

power  control  for  multi-material,  variable  speed  automated  fibre

placement[J]. Composites Part A:Applied Science and Manufactur-

ing, 2017, 101: 408-421.

[  6  ]

 JIANG J X, HE Y X, WANG H, et al.  Modeling and experimental

validation  of  compaction  pressure  distribution  for  automated  fiber

placement[J]. Composite Structures, 2021, 256: 113101.

[  7  ]

 DUBOIS O, LE CAM J B, BÉAKOU A.  Experimental analysis of

prepreg tack[J]. Experimental Mechanics, 2010, 50(5): 599-606.

[  8  ]

 DE  JESUS  G  O  I,  PATROUIX  O,  AOUSTIN  Y.   Pressure  based

approach  for  automated  fiber  placement  (AFP)  with  sensor  based

feedback loop and flexible component  in the effector[J].  IFAC-Pa-

persOnLine, 2017, 50(1): 794-799.

[  9  ]

 段玉岗, 刘芬芬, 陈耀, 等. 纤维铺放压紧力及预浸带加热温度对

复合材料力学性能的影响[J]. 复合材料学报, 2012, 29(4): 148-

156.

DUAN Y G, LIU F F, CHEN Y, et al.  Effects of compaction force

and heating temperature of prepreg on composite mechanical prop-

erties during fiber placement process[J]. Acta Materiae Compositae

Sinica, 2012, 29(4): 148-156（in Chinese）.

[10]

 马志涛, 李初晔, 冯长征, 等. 铺放压力和铺放压辊对丝束铺放质

量影响的研究[J]. 航空制造技术, 2018, 61(20): 88-91.

MA Z T,  LI  C Y,  FENG C Z,  et  al.   Effect  of  placement  pressure

and placement roller on quality of tows placement[J]. Aeronautical

Manufacturing Technology, 2018, 61(20): 88-91（in Chinese）.

[11]

 HOGAN N.  Impedance control: An approach to manipulation: Part

I—theory, implementation and applications[J].  Journal of Dynamic

Systems, Measurement, and Control, 1985, 107(1): 1-24.

[12]

 MO Y,  GAO  S,  JIANG  Z  H,  et  al.  Impedance  control  with  force

signal compensation  on  space  manipulator-assisted  docking   mis-

sion[C]//2014  IEEE  International  Conference  on  Information  and

Automation. Piscataway: IEEE Press, 2014: 1239-1243.

[13]

 SAYYAADI H, SHARIFI M. Adaptive impedance control of UAVs

interacting  with  environment  using  a  robot  manipulator[C]//2014

Second RSI/ISM International Conference on Robotics and Mechat-

ronics. Piscataway: IEEE Press, 2014: 636-641.

[14]

 喻洋, 王耀兵, 魏世民, 等. 基于柔顺控制的机器人装配技术[J].

北京邮电大学学报, 2020, 43(4): 1-6.

YU Y, WANG Y B, WEI S M, et  al.   Robot  assembly technology

based  on  compliance  control[J].  Journal  of  Beijing  University  of

Posts and Telecommunications, 2020, 43(4): 1-6（in Chinese）.

[15]

 

压辊
下压
阶段

压辊
上抬
阶段

平稳铺放阶段

压辊
下压
阶段

压辊
上抬
阶段

平稳铺放阶段

60

50

40

30

20

10

0

压
实

力
/N

2 4 6 8 10

时间/s

(a) 未经导纳控制器调控的压实力曲线

60

50

40

30

20

10

0

压
实

力
/N

2 4 6 8 10

时间/s

(b) 导纳控制铺放压实力波动曲线

图 12    期望值为 50 N时压实力波动曲线

Fig. 12    Measured compaction pressure with

expected value as 50 N
 

第 11 期 衣明辉，等：自动铺丝压实力导纳控制器设计与参数优化方法 2975

https://doi.org/10.1016/j.msea.2005.08.064
https://doi.org/10.1016/j.compstruct.2019.110987
https://doi.org/10.1016/S0736-5845(03)00050-4
https://doi.org/10.1016/S0736-5845(03)00050-4
https://doi.org/10.1016/j.compositesa.2017.06.015
https://doi.org/10.1016/j.compositesa.2017.06.015
https://doi.org/10.1016/j.compositesa.2017.06.015
https://doi.org/10.1016/j.compstruct.2020.113101
https://doi.org/10.1007/s11340-009-9236-7
https://doi.org/10.1016/j.ifacol.2017.08.511
https://doi.org/10.1016/j.ifacol.2017.08.511
https://doi.org/10.1016/j.ifacol.2017.08.511
https://doi.org/10.13801/j.cnki.fhclxb.2012.04.025
https://doi.org/10.13801/j.cnki.fhclxb.2012.04.025
https://doi.org/10.13801/j.cnki.fhclxb.2012.04.025
https://doi.org/10.16080/j.issn1671-833x.2018.20.088
https://doi.org/10.16080/j.issn1671-833x.2018.20.088
https://doi.org/10.16080/j.issn1671-833x.2018.20.088
https://doi.org/10.13190/j.jbupt.2019-227
https://doi.org/10.13190/j.jbupt.2019-227
https://doi.org/10.13190/j.jbupt.2019-227


 LASKY T  A,  HSIA  T  C.  On  force-tracking  impedance  control  of

robot  manipulators[C]//Proceedings  of  1991  IEEE  International

Conference  on  Robotics  and  Automation.  Piscataway:  IEEE Press,

1991: 274-280.

[16]

 JIN M H, ZHANG Z J, NI F L, et al. Cartesian Space Synchronous

Impedance  Control  of  Two  7-DOF  robot  arm  manipulators[C]//

2014 IEEE/RSJ International Conference on Intelligent Robots and

Systems. Piscataway: IEEE Press, 2014: 4750-4756.

[17]

 李正义. 机器人与环境间力/位置控制技术研究与应用[D]. 武汉:

华中科技大学, 2011.

LI  Z  Y.  Research  and  application  of  robot  force  position  control

methods  for  robot-environment  interaction[D].  Wuhan:  Huazhong

[18]

University of Science and Technology, 2011 (in Chinese).

 TAN Y,  YU  C,  ZHENG S  Q,  et  al.   Introduction  to  fireworks   al-

gorithm[J].  International  Journal  of  Swarm  Intelligence  Research,

2013, 4(4): 39-70.

[19]

 谭营, 郑少秋. 烟花算法研究进展[J]. 智能系统学报, 2014, 9(5):

515-528.

TAN Y, ZHENG S Q.  Recent advances in fireworks algorithm[J].

CAAI Transactions on Intelligent  Systems,  2014,  9(5):  515-528（in

Chinese）.

[20]

 XUE J J, WANG Y, LI H, et al.  Advanced fireworks algorithm and

its  application  research  in  PID  parameters  tuning[J].  Mathematical

Problems in Engineering, 2016, 2016: 1-9.

[21]

Design and parameter optimization method of compaction admittance
controller for automated fiber placement

YI Minghui1，ZHANG Jiarui1，ZHANG Wuxiang1，*，CHEN Weiqiang2，DING Xilun1

(1.   School of Mechanical Engineering and Automation，Beihang University，Beijing 100191，China；

2.   Beijing Satellite Manufacturing Factory Co.，Ltd，Beijing 100190，China)

Abstract： Compaction  pressure  is  one  of  the  crucial  manufacturing  process  parameters  of  continuous  fiber
composite structures fabricated by automated fiber placement. Due to the high rigidity and insufficient position control
accuracy of most automated fiber placements, compaction pressure fluctuates drastically which results in poor forming
quality.  In  order  to  satisfy  the  compliance  control  requirements  of  pressure  regulation,  the  second-order  equivalent
model  between  the  compaction  mechanism and  the  forming  mould  was  constructed,  a  pressure  controller  based  on
admittance control principle was proposed. Further, the inertia parameter, damping parameter and stiffness parameter
of  the  controller  were  optimized  by  using  fireworks  swarm  intelligence  algorithm,  and  the  effectiveness  of  the
controller was demonstrated by modeling and simulation, and practical layup experiment.

Keywords： automated  fiber  placement； compaction  pressure  regulation； admittance  control； fireworks
algorithm；multi-parameter optimization
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章动目标接触消旋的特征模型控制

李超1，2，*，何英姿2，胡勇1，2

(1.   北京控制工程研究所，北京 100190； 2.   空间智能控制技术重点实验室，北京 100190)

摘　　　要：针对含有模型不确定性的章动非合作目标接触消旋问题，提出一种基于特征模型

的双通道自适应控制方法。利用接触碰撞时的几何关系和线弹性接触力模型建立消旋系统动力学模

型；分析目标自由运动特性，设计分离式消旋策略；构建描述章动目标消旋系统三轴角速度特性的

特征模型，计算特征参数表达式；设计基于特征模型的双通道自适应控制器。仿真实验结果表明：

所提方法通过在线估计特征参数，有效克服了消旋系统不确定性因素的影响，消旋后剩余角速度小

且消旋速度快。

关　键　词：章动翻滚目标；接触式消旋；模型不确定性；特征模型；自适应控制
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在空间任务中，每年都有大量航天器因硬件故

障或燃料耗尽而无法继续作业。文献 [1]估计每年

至少要移除 5个大型失效航天器，才能维持轨道资

源的稳定。服务卫星通过捕获并移除失效航天器，

可以释放轨道资源，减少空间碎片，降低航天器碰

撞的风险。

失效航天器包括故障卫星、火箭末级等非合作

目标。由于缺失姿态调整能力，目标会呈现复杂的

翻滚状态。这不仅提高了抓捕点识别难度，还会增

加碰撞风险。对翻滚非合作目标的消旋是指用外

部力矩衰减目标角速度、稳定目标姿态的过程。消

旋有助于服务卫星快速跟踪抓捕点位置，降低碰撞

风险，为后续抓捕目标提供方便。

按照执行机构是否与目标接触，消旋的实现方

式主要分为非接触式和接触式[2]。非接触式消旋通

过喷射气体、离子束等粒子或施加电磁力的形式衰

减目标运动，安全性高，适用于目标质量较小的任

务。相比于非接触式，接触式消旋通过服务卫星与

目标的接触力直接产生衰减效果，消旋力矩大，适

用于目标质量大的任务。

近年来，空间操作领域的学者围绕接触式消旋

展开了大量研究工作。为了降低目标角速度对捕

获的影响，文献 [3]提出让服务卫星的平台沿着目

标角动量方向以目标最大轴角速度自旋，并将剩余

角动量作为捕获阶段初始条件的方法。由于服务

卫星自身测量导航元件对基座稳定度的限制，该方

法一般适用于目标角速度不超过 5 (°)/s且章动较

小的场合。

除了让服务卫星平台自旋，许多学者关注如何

依托原有的抓捕机构设计适当的机械臂控制算法，

使抓捕机构在与目标接触时能直接衰减目标角速

度。文献 [4]针对如何保持机械臂末端指尖与目标

接触的问题，提出过阻尼控制方法，当控制阻尼大

于关键阻尼时，该方法能保持稳定接触。为了提高

消旋效率，文献 [5]设计了一种含有手指型末端执

行器的多点接触消旋系统，该系统可以实现对目标

的连续接触消旋，缩短消旋时间。文献 [6]针对接

触摩擦的精确控制问题，提出多空间混合阻抗控制

方法，实现对末端接触力的控制，目标角速度能按

照期望曲线稳定衰减。由于要实现 2个物体运动
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状态下的动态接触，为了避免碰撞，上述直接控制

抓捕机构消旋的方案一般用于目标角速度较小的

场合。

为了在抓捕的同时吸收目标角动量，有学者考

虑在空间机械臂末端执行器上加装具有缓冲作用

的消旋机构。文献 [7]设计了一种弹簧阻尼末端执

行器，配合使用比例微分（proportion differentiation，
PD）-阻抗组合的机械臂柔顺控制方法，该方法能有

效衰减目标角速度，实现柔顺抓捕。文献 [8]设计

了一种不需要精确定位的可部署爪型末端机构，降

低了控制难度；由于该机构需要完全包裹目标，适

用于 1 m3 左右的小体积目标。文献 [9]设计了一种

串联安装耗能器的三轴角速度消旋机构，该机构可

以衰减接触时的冲击力矩，帮助机械臂抓捕目标。

为了充分降低抓捕难度，一种可行的方法是在

抓捕前采用专用消旋机构将目标角速度衰减到足

够小。相关研究包括减速刷消旋、机械脉冲消旋、

空间绳系机器人消旋等方案。其中减速刷消旋方

案工程实现简单、安全性高，同时适用于目标角速

度较大和较小的场合，吸引了国内外大量学者进行

研究。文献 [10]采用绝对节点坐标法对柔性减速

刷建模，用 Hertz理论对接触碰撞过程建模，得到的

模型可以用来描述发生接触时目标和减速刷的相

互作用规律。文献 [11]应用速度变分原理对带挠

性帆板的目标建模，该模型可以很好地模拟消旋时

目标的运动特性。为了抑制消旋时接触碰撞力对

服务卫星位姿带来的扰动。文献 [12]基于减速刷

的线弹性接触动力学模型设计了前馈-反馈复合控

制器，该控制器可以保证对服务卫星基座位姿的稳

定控制。为了抑制接触碰撞力对空间机械臂的扰

动，文献 [13]采用滑模变结构方法设计关节控制

器，保证了接触时机械臂的定位精度。文献 [14]将
章动目标消旋的策略设计问题转化为最优控制问

题，并采用惩罚函数法求解，有效减小目标角速度。文

献 [15]为辨识消旋刷的动力学参数，搭建一套地面

仿真系统，通过机械臂操控消旋刷触碰测力平台，

测量得到消旋刷的模型参数。

目前对翻滚章动目标的减速刷接触式消旋研

究集中在接触碰撞动力学建模、消旋模型参数辨

识、空间机器人基座及机械臂位姿控制等方向。然

而，在减速刷接触消旋控制问题中，由于接触碰撞

模型存在不确定性，一些基于精确建模的方法往往

难以实现。模型的不确定性来源于多方面。接触

部位、接触方向、接触时间等因素对消旋效果的影

响复杂且难以估计 [16-18]，导致目前建立的各种接触

碰撞模型与实际发生的接触过程总会存在偏差，降

低控制性能。因此，有必要研究一种不依赖于精确

建模的消旋控制方法。

20世纪 80年代初，吴宏鑫院士提出了基于特

征模型的自适应控制方法。特征模型是一种结合

对象动力学特征、环境特征和控制性能要求而不是

仅以对象精确动力学分析所建立的模型 [19]。由于

减速刷与目标接触碰撞模型的强不确定性，导致在

工程实践中难以应用一些依赖精确建模的消旋控

制方法。而特征模型建立过程简单，工程实用性

强，基于特征模型的自适应控制器对模型不确定性

具有很强的鲁棒性和自适应性。因此，本文从特征

模型理论出发，研究接触式消旋控制问题。

自被提出至今，学者围绕特征模型自适应控制

方法开展了丰富的理论论证和工程应用研究。文

献 [20]针对一类不确定非线性系统的跟踪控制问

题，提出基于特征模型的复合自适应控制方法，实

现了跟踪误差和模型估计误差的同时收敛。文

献 [21]针对高超声速再入飞行器参数快时变的问

题，提出基于神经网络特征模型的自适应滑模控制

方法，提高了系统的鲁棒性。文献 [22]针对火星进

入段预测制导问题，提出基于一阶特征模型的全系

数自适应预测校正制导方法。文献 [23]将特征模

型自适应控制应用于地月系 L2点附近 Halo轨道

的跟踪控制问题，提高了在圆型限制性三体模型下

的位置跟踪精度。

在已有研究中，基于特征模型的自适应控制方

法通常被应用于连续性控制系统。而对于接触式

消旋问题，接触力矩只存在于消旋刷与目标发生接

触的时间段内，当不发生接触时无法控制，具有“间

歇性控制”特点。本文针对接触式消旋问题提出了

一种基于特征模型的双通道自适应控制方法。本

文的研究思路为：首先，通过分析消旋机理进行动

力学建模；然后，设计章动目标的消旋策略，建立

系统的特征模型；接着，设计基于特征模型的自适

应控制器；最后，通过数学仿真验证消旋控制器的

性能。

 1　动力学建模

 1.1　模型描述

图 1 为典型的接触消旋场景，图中左侧为服务

卫星，其包含空间机械臂和一只柔性减速刷，图中

右侧为翻滚的非合作目标，其由卫星本体和一对太

阳帆板组成。

服务卫星利用自身配备的导航敏感器获得卫

星的绝对位姿，再通过相对导航敏感器获取与目标

间的相对位姿，经过叠加计算及滤波，最终可以估
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算出目标的绝对位姿信息。

借助推力器，服务卫星在目标运动包络外绕

飞 [24]，根据测量计算获得的目标角速度适时地控制

机械臂操纵减速刷触碰目标。减速刷的位置由消

旋控制算法计算得到。为了保证服务卫星的安全，

本文将目标帆板的外楞选为触碰的接触点。

 1.2　消旋系统的动力学模型

按照目标是否与减速刷接触，系统动力学模型

分为非接触段和接触段。在非接触段，目标自由运

动，此时的姿态动力学方程为

Iω̇+ω× Iω = 0 （1）

在接触段，减速刷对目标施加力矩，姿态动力

学方程为

Iω̇+ω× Iω = T （2）

ω I

T

式中： 为目标在本体系下的角速度； 为绕本体系

的转动惯量矩阵； 为作用于目标上的消旋力矩。

 1.2.1　未发生接触时的目标运动特性

ωx

ωy ωz

若目标的本体坐标系与主惯量坐标系重合，则

在非接触段，目标在本体系下的三轴角速度 、

、 满足的动力学方程为[25]
Ixω̇x − (Iy− Iz)ωyωz = 0
Iyω̇y− (Iz− Ix)ωxωz = 0
Izω̇z− (Ix − Iy)ωxωy = 0

（3）

Ix Iy Iz
Ix > Iz > Iy

Ekr

式中： 、 、 分别为目标主惯量。一般情况下，

3个主惯量不相等，不妨设 ，已知目标的

角动量幅值 H 和转动动能 分别满足：

H2 = I2
xω2

x + I2
yω2

y + I2
zω2

z （4）

Ekr =
1
2

(Ixω2
x + Iyω2

y + Izω2
z ) （5）

ω(0) =
[
ωx0 ,ωy0 ,ωz0

]T
H2 > 2IzEkr

λx =
Iz− Iy

Ix
λy =

Ix − Iz
Iy

λz =
Ix − Iy

Iz

给定初值 ，当 时，

令 ， ， ，目标绕最大惯

量轴（x 轴）转动，方程的解为[26]

ωx = sgn
(
ωx0

)…m
λz
dn(ωn1t+τ10,k1)

ωy = sgn
(
ωx0

)… n
λz
cn(ωn1t+τ10,k1)

ωz = −
… n
λy
sn(ωn1t+τ10,k1)

（6）

m = λxω2
z0
+λzω2

x0
n = λyω2

z0
+λzω2

y0
sn(·) cn(·)

dn(·) sgn(·)
ωn1 k1 ωx0ωy0 > 0

ωx0ωy0 ⩽ 0 τ10

式中： ； ； 、 和

为雅可比椭圆函数； 为符号函数；参数

和 分别由式 (7)和式 (8)给出，当 和

时 的表达式分别由式 (9)和式 (10)给出。

ωn1 =
√
λym （7）

k1 =

 
λxn
λym

（8）

τ10 =
w −√ λy

n ωz0

0

du»
(1−u2)

(
1− k1

2u2
) （9）

τ10 =
K1

2
−

w −√ λy
n ωz0

0

du»
(1−u2)

(
1− k1

2u2
) （10）

K1式中：参数 为雅可比椭圆函数的 1/4周期，可由积

分式 (11)计算得出。

K1 =
w 1

0

du»
(1−u2)

(
1− k1

2u2
) （11）

 1.2.2　发生接触时的接触碰撞模型

O

S 1 S 2

GF G

图 2为发生接触碰撞时的示意图，图中右侧代

表失效卫星， 为失效卫星质心，图中画出了失效卫

星的一侧太阳帆板外楞。 和 为目标太阳帆板

外楞上的 2个角点，P 为帆板外楞中点。图中左侧

为服务卫星操控的减速刷，实际使用的减速刷由多

根柔性杆并联制成，此处为了便于分析，将减速刷

简化为一根柔性杆 ， 为减速刷的固定端。
 
 

O
P

E
F

G

F'
fS fN

E1

S1

xb

zb

yb

S2

图 2    发生接触碰撞时的示意图

Fig. 2    Schematic diagram of contact collision scene
 

GF

GF′ F′

F

由于目标转动， 接触帆板外楞产生形变，

为减速刷初始状态所在直线， 为初始接触时

刻 的位置。

E1E S 1S 2 GF′ rG

rF′ rS 1 rS 2 rE1 rE G F′ S 1 S 2 E1 E

rE1 rE

图 2中 ， 为 与 的 公 垂 线 。 设 、

、 、 、 、 为 、 、 、 、 、 在惯性空

间的位置坐标，则 和 可以通过求解式（12）得到：[14]
(rE − rE1 )

T · (rF′ − rG) = 0
(rE − rE1 )

T · (rS 2 − rS 1 ) = 0
(rE1 − rG)× (rF′ − rE1 ) = 0
(rE − rS 1 )× (rS 2 − rE) = 0

（12）

E1 E GF′

S 1S 2 E

在初始接触时刻， 与 重合，减速刷 与帆

板外楞 相交于 。由于减速刷与目标接触的时

间非常短，接触点在帆板外楞上的位置变化很小。

 

H
ωx

O

图 1    接触消旋场景

Fig. 1    Contact detumbling scene
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E

GF GF′
因此，可以将 近似作为整个接触过程的接触点，并

近似认为 、 共面。

fN
fS

减速刷对帆板的作用力包括压力 和摩擦力

。应用线弹性接触力理论 [27]，压力和摩擦力的大

小分别为

| fN| =
3uE ·EI

l3
GE

（13）

| fS| = µS | fN| （14）

EI uE E GF′

uE = ∥rE − rE1∥ lGE G E µS

fN EE1 θuE

式中： 为材料的抗弯刚度； 为 到 的距离，

； 为 到 的消旋刷长度； 为滑动

摩擦系数。 与 的夹角 为

θuE =
| fN| ·u2

E

2EI
（15）

fN压力 的三维空间表达式为

fN =
n1

|n1|
| fN| （16）

n1 fN
rn1

式中： 为描述 方向的向量，n1 在惯性空间坐标

的表达式为

rn1 = rE1 − rE +uE tanθuE

rF′ − rG

∥rF′ − rG∥
（17）

fS同理，摩擦力 的三维空间表达式由式（18）计算

得出。

fS =
n2

|n2|
| fS| （18）

rn2

式中：n2 为描述 fS 方向的量；n2 在惯性空间坐标

的表达式为

rn2 = rE1 − rE +
uE

tanθuE

· rG − rF′

∥rG − rF′∥
（19）

Fc = fN+ fS设 为压力和摩擦力的合力，则最终

的消旋力矩为

T = rOE ×Fc （20）

rOE O

E

式中： 为接触力的力臂，表示从目标质心 指向

接触点 的位移。

接触力和力矩的三维空间表达式 (16)、式 (18)和
式 (20)将被用于第 3节的仿真实验，将式（12）～式（20）
统称为接触碰撞模型。

可以看出，接触碰撞模型存在复杂的非线性特

性。为了得到用于控制器设计的控制模型，往往需

要大量简化近似，增加了模型不确定性。接触碰撞

模型的复杂性和不确定性使基于精确模型设计的

控制器无法适用，需要采取一种具有鲁棒性的控制

方法。

 2　控制器设计

 2.1　消旋策略

本节设计了一种章动目标消旋策略。每次接

触消旋过程中，服务卫星都遵循 5个步骤执行操作。

步骤 1　服务卫星根据当前时刻 t 观测到的目

t ∼ t+ ts
ts

标姿态、角速度预测未来一段时间 内目标的

姿态、角速度， 为预测时间跨度。

tn

t = tn t < tn < t+ ts

步骤  2　选定某时刻 作为“消旋时机”，期望

当 时消旋刷与帆板接触， 。

u

步骤 3　采用本文设计的基于特征模型的控制

方法计算消旋刷控制量 。

tn

u tn

步骤 4　根据预测的 时刻目标姿态及控制量

计算消旋刷的期望位置，在 时刻前将消旋刷摆放

到期望位置。

步骤 5　目标与消旋刷接触，目标姿态运动发

生改变，服务卫星继续观测目标，执行下一轮消旋

操作。

tn

本节首先介绍消旋刷控制量及期望位置的确

定方式，然后定性分析接触力矩与控制量的近似关

系，最后介绍分离式消旋策略的思路及消旋时机

的选择方式。

 2.1.1　消旋刷控制量及期望位置的确定

tn

P

r̂b
P = [r̂b

Px, r̂
b
Py, r̂

b
Pz]

T tn

Ĉ(tn)

设当前时刻为 t，消旋时机为 。通过一段时间

的观测，服务卫星估计目标帆板外楞中点 的本体

坐标为 ，预测 时刻的目标姿态矩

阵为 。

tn

GF

S 1S 2S 4S 3 GF S 1S 2

理想情况下，在 时刻，期望消旋刷可以被机械

臂摆放到图 3所示的位置，此时 与帆板平面

共面，且 垂直于 。
 
 

S1

u2

E

u1

S1

S2

P

FG

S4

xb

zb

yb

O

图 3    接触碰撞初始时刻的示意图

Fig. 3    Illustration of initial contact moment
 

u = [u1,u2]T u1

u2

选定消旋刷控制量 。 为消旋刷的

深入量， 为接触点 E 相对帆板外楞中点 P 的偏移量。

r̄b
G = [rb

Gx,r
b
Gy,r

b
Gz]

T r̄b
F = [rb

Fx,r
b
Fy,r

b
Fz]

T u

在图 3中，设消旋刷端点在目标本体系的期望

坐标为 、 ，则 与消

旋刷坐标的对应关系为
r̄b

Gx = u1+ r̂b
Px − l0, r̄b

Fx = u1+ r̂Px

r̄b
Gy = r̄b

Fy = u2+ r̂b
Py

r̄b
Gz = r̄b

Fz = 0
（21）

u

u r̂b
P tn

r̄b
G r̄b

F

rG=Ĉ−1(tn)r̄b
G rF′=Ĉ−1(tn)r̄b

F

rG rF′

控制量 由 2.3节基于特征模型的控制律计算

得出。已知 、 ，代入式（21），得到消旋刷在 时刻

目标本体坐标的期望值 和 ，再运用坐标变换式

、 ，得出第 n 次接触前消旋

刷在惯性坐标系的坐标 和 。

rG rF′计算好消旋刷端点的期望位置 和 后，服务
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tn卫星操控机械臂在 时刻前将消旋刷摆放到该位

置，等待目标与消旋刷接触。

GF

S 2S 4

应当指出，图 3仅是为了说明控制量选取方式

而给出的理想情况示意图。由于服务卫星对目标

姿态的预测误差、机械臂的执行误差， 与帆板平

面、 通常存在小的偏差角度。

 2.1.2　接触力矩与控制量的近似关系

GF

θ

Fc u1 θ u2

Fc

Fc ≈ Fc(u1, θ)

本节定性分析接触力矩与控制量的关系。在

当前消旋策略下， 的弹性形变主要由目标绕 x 轴

转动产生，设 为接触时目标绕 x 轴的转角，认为

主要受控制量 、转角 的影响，忽略控制量 以

及目标绕 y、z 轴转角对接触力 的影响，将关系式

简记为 。

xb yb
zb

设目标本体系三轴方向向量分别为 、 、

。将接触力沿本体系分解，写为

Fc ≈ Fc(u1, θ) = Fcx(u1, θ)xb+Fcy(u1, θ)yb+Fcz(u1, θ)zb
（22）

Fcx(u1, θ) Fcy(u1, θ) Fcz(u1, θ)式中： 、 、 为接触力沿本体

系的分量。同时，将接触力臂近似为

rOE ≈ u2 xb− lOP yb （23）

lOP = ∥rO− rP∥ T = rOE ×Fc式中： 。利用 ，代入式（22）
和式（23），得到接触力矩的近似关系式为

T ≈ f (u, θ)= fx xb+ fy yb+ fz zb （24）

fx fy fz T式中： 、 、 分别为 在本体系的近似分量，表达

式分别为

fx = −lOPFcz(u1, θ) （25）

fy = −u2Fcz(u1, θ) （26）

fz = lOPFcx(u1, θ)+u2Fcy(u1, θ) （27）

接触力矩的近似关系式 (24)～式 (27)是在原接

触碰撞模型基础上假设近似的简化结果。该结果

主要用于接触力矩的定性分析，以及 2.2.3节特征

参数表达式的计算。

 2.1.3　分离式消旋策略及消旋时机的选择

将目标角速度沿本体系分解，写为

ω = ωx xb+ωy yb+ωz zb （28）

ωz ωy ωy

ωz fz u1 u2

fx fy

fx fy

u1 fx

ωx u2 fy ωy ωz

fz

式中： 与 有很强的耦合关系，通过衰减 可以

衰减 。式 (25)～式 (27)表明，相比 ， 、 与

、 之间的数学关系更加直观。为了降低控制

器设计难度，将 和 作为主要消旋力矩，设计双

通道“分离式”消旋策略，即通过调整 控制 衰

减 ，通过调整 控制 衰减 ，将 作为扰动，

不控制 。

tn ωz

|ωz|
在选择消旋时机 时，为了降低 对 x、y 通道

消旋控制的扰动，期望每次消旋时 尽量小。结

合式 (6)，由于

ωz = −
…

n
λy
sn(ωn1t+τ10,k1) （29）

ωz = 0 tn

tn

理论上期望选择 的时刻作为 ，在实际工

程中，由于测量误差所致，取得的 通常是某一随机

时刻。

 2.2　消旋系统特征建模

 2.2.1　系统的不确定性因素分析

在进行控制器设计时，存在大量的不确定性，

包括接触动力学模型的不确定性、状态估计误差、

消旋策略的执行误差。

1） 本文建立的三维空间接触碰撞动力学模型

含有复杂的非线性关系，而用于控制器设计的接触

力矩近似关系式在此基础上经过了大量近似简化，

增加了模型的不确定性。

2） 目标的绝对位姿由服务卫星的绝对位姿与

目标的相对位姿测量值估计得到。一般情况，相对

运动测量精度约 1 (°)/s。目标运动测量误差导致了

消旋策略的执行误差。

u1 u23） 在选取控制量 和 时，期望消旋刷触碰目

标时与帆板共面且垂直于外楞，实际上，由于服务

卫星对目标姿态的预测误差、机械臂的执行误差，

消旋刷与帆板总存在一定的随机夹角。消旋策略

的执行误差增加了接触力矩的不确定性。

tn

ωz = 0 tn

ωz

4） 在选择消旋时机 时，理论上期望选择

的时刻作为 ，由于目标姿态测量误差、消旋

策略执行误差，实际接触时 通常是±1 (°)/s内的随

机值。

上述实际因素的综合影响使消旋系统存在大

量模型不确定性，给控制器设计带来挑战。一些

依赖精确建模的方法往往难以实现。鉴于系统的

强不确定性，本文不追求建立精确的数学模型，而

是从消旋机理出发，建立描述消旋对象基本特征

的特征模型。基于特征模型设计的自适应控制器

优势在于：特征模型的形式比原对象动力学方程

简单，易于控制器设计；该方法针对参数未知的大

范围时变系统的控制问题具有很强的鲁棒性和自

适应性。

本文方法的主要思想是：用一个时变线性系统

逼近复杂的接触消旋对象，将整个对象参数，包含

接触碰撞动力学在内的各种未建模动态特性，都压

缩到特征参数中，用有限个时变参数估计对象动力

学特性。所建立的对象特征模型和实际对象在输

出上是等价的[19]。

本节首先建立向量形式特征模型，然后结合分

离式消旋策略的特点，建立 x、y 通道分量形式的特
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征模型。

 2.2.2　特征模型的向量表达式

对消旋系统精确建模是复杂的。为了便于特

征建模，假设目标本体系与惯性主轴重合。此时方

程可以写为

ω̇ = h (ω)ω （30）

h (ω)式中： 的表达式为

h (ω) =


0

Iy− Iz
Ix

ωz 0

Iz− Ix

Iy
ωz 0 0

Ix − Iy

Iz
ωy 0 0

 （31）

同理，方程可化简为

ω̇ = h (ω)ω+ I−1T （32）

I式中：惯量矩阵 的表达式为

I = diag(Ix, Iy, Iz) （33）

∆t

k∆t

设系统采样时间为 ，对非接触段采样时刻

的角速度进行泰勒展开，得

ω [(k+1)∆t] =ω (k∆t)+ ω̇ (k∆t)∆t+
ω̈ (k∆t+ t1)∆t2

2!

0 < t1 < ∆t ω (k) ω (k+1) ω (k∆t)

ω[(k+1)∆t]

式中： 。用 、 分别代替

和 ，可得

ω (k+1) =ω (k)+ ω̇ (k)∆t+
ω̈ (k∆t+ t1)∆t2

2!
（34）

将式 (30)代入式 (34)，可得

ω (k+1) = [E+ h (ω)∆t]ω (k)+∆tδ1 （35）

E 3×3 δ1式中： 为 单位矩阵， 为余项，其表达式为

δ1 =
ω̈ (k∆t+ t1)∆t

2!
（36）

所以非接触段的特征模型为

ω (k+1) = F1 (k)ω (k) （37）

F1 (k) ∆tδ1式中： 由式 (38)表示，建模误差为 。

F1 (k) = E+ h (ω)∆t （38）

T u θ

T

根据式 (24)，由于接触力矩 对 和 连续可微，

使用微分中值定理， 的一阶泰勒展开式为

T = ∂ f
∂u

(u−u0)+
∂ f
∂θ

(θ− θ0)+ f (u0, θ0)+R1 （39）

R1式中： 为余项。将式 (39)代入式 (32)，得

ω̇ = aω+ bu+F （40）

a b F其中： 、 、 的表达式分别由式 (41)～式 (43)给出。

a = h (ω) （41）

b = I−1 ∂ f
∂u

（42）

F = I−1

ï
∂ f
∂θ

(θ− θ0)− ∂ f
∂u

u0+ f (u0, θ0)+R1

ò
（43）

k∆t ω (k) ω (k+1)

ω (k∆t) ω[(k+1)∆t]

接触段的速度是连续变化的，对接触段采样时

刻 的角速度进行泰勒展开，同理用 和

分别代替 和 ，得

ω (k+1) =ω (k)+ ω̇ (k)∆t+
ω̈ (k∆t+ t2)∆t2

2!
（44）

0 < t2 < ∆t式中： 。将式 (40)代入式 (44)，可得

ω (k+1) = (E+ a∆t)ω (k)+∆tbu (k)+∆tδ2 （45）

δ2式中： 的表达式为

δ2 = F+
ω̈ (k∆t+ t2)∆t

2!
（46）

所以接触段的特征模型表达式为

ω (k+1) = F1 (k)ω (k)+G0 (k)u (k) （47）

G0(k) ∆tδ2式中： 的表达式为式 (48)，建模误差为 。

G0 (k) = ∆tb （48）

式 (37)和式 (47)共同构成了消旋系统的特征

模型。

 2.2.3　特征模型的分量表达式

F1 (k)

由于本文消旋策略主要关注 x、y 通道特征模

型表达式，现在计算特征参数的分量表达式。将式 (31)
代入式 (38)，得到 x 和 y 通道的 分量的表达

式为

f 11
1 (k) = f 22

1 (k) = 1

f 13
1 (k) = f 23

1 (k) = 0

f 12
1 (k) =

Iy− Iz
Ix

ωz∆t

f 21
1 (k) =

Iz− Ix

Iy
ωz∆t

（49）

f i j
1 (k) F1 (k) gi j

0 (k)

G0 (k)

G0 (k)

式中： 为 第 i 行第 j 个元素，同理， 为

对应行列的元素。将式 (33)、式 (42)代入式

(48)，得到 x 和 y 通道的 分量的表达式为

g11
0 (k) = 1

Ix
· ∂ fx

∂u1

g12
0 (k) = 1

Ix
· ∂ fx

∂u2

g21
0 (k) = 1

Iy
· ∂ fy

∂u1

g22
0 (k) = 1

Iy
· ∂ fy

∂u2

（50）

∂ fx

∂u1
= −lOP

∂Fcz

∂u1

∂ fx

∂u2
= 0

∂ fy

∂u1
= −u2

∂Fcz

∂u1

∂ fy

∂u2
=

−Fcz

由接触力矩表达式 (25)和式 (26)，计算得到偏

导数为 ， ， ，

，代入式 (50)，可得
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g11
0 (k) = −∆t

1
Ix

lOP
∂Fcz

∂u1

g12
0 (k) = 0

g21
0 (k) = −∆t

1
Iy

u2
∂Fcz

∂u1

g22
0 (k) = −∆t

1
Iy

Fcz

（51）

f 11
1 (k) f 12

1 (k) f 13
1 (k) g21

0 (k) g22
0 (k)

根据以上结果可以分别得到 x、y、z 3个通道的

特征模型表达式。现在分析 y 通道的表达式，将式 (49)
中的 、 、 和式 (51)中的 、

代入式 (47)中的 y 通道，写出其分量表达式为

ωy(k+1) = Frow2
1 (k)ω(k)−

∆t
1
Iy

∂Fcz

∂u1
u1(k)u2(k)−∆t

1
Iy

Fczu2(k) （52）

Frow2
1 (k) = [ f 21

1 (k),1,0] Fcz = Fcz (u1, θ)

(u0, θ0) = (0,0)

式中： 。将 在点

处泰勒展开，可得

Fcz (u1, θ) =
∂Fcz

∂u1
u1+

∂Fcz

∂θ
θ+R2 （53）

R2式中： 为余项。将式 (53)代入式 (52)，可得

ωy(k+1) = Frow2
1 (k)ω(k)+g21′

0 (k)u1(k)u2(k)+g22′
0 (k)u2(k)

（54）

g21′
0 (k) g22′

0 (k)所以新的特征参数 和 的表达式由

式 (55)给出。
g21

0
′ (k) = −∆t

2
Iy

∂Fcz

∂u1

g22
0
′ (k) = −∆t

1
Iy

Å
∂Fcz

∂θ
θ+R2

ã （55）

最终接触段 x 和 y 通道的特征模型表达式为

ωx (k+1) = ωx(k)+ f 12
1 (k)ωy(k)+g11

0 (k)u1(k) （56）

ωy(k+1) =ωy(k)+ f 21
1 (k)ωx(k)+

g21′
0 (k)u1(k)u2(k)+g22′

0 (k)u2(k) （57）

非接触段 x 和 y 通道的特征模型表达式为ß
ωx (k+1) = ωx(k)+ f 12

1 (k)ωy(k)
ωy (k+1) = f 21

1 (k)ωx(k)+ωy(k)
（58）

特征参数分别由式 (49)、式 (50)、式 (55)给出。

在消旋任务中，根据上述表达式，借助计算机仿真

结合任务参数，可以确定特征参数的初值和取值范围。

 2.3　基于特征模型的自适应控制

ω

基于特征模型的接触式消旋控制系统如图 4
所示。该系统由被控对象、特征参数辨识器及特征

模型自适应控制器组成。系统的控制任务是将目

标角速度 衰减到零。

 
 

特征模型
自适应
控制器

目标动力
学模型

接触碰撞
模型

u

消旋
力矩

T

(间歇性)

被控对象

+

−

特征参数
辨识器

姿态角
φA

ω
姿态

角速度

发生接触标志位

yr

参考

输入
0

f 1
12,

^
f 1

21
^

g0
11, ,^ g0

21'^ g0
22'^

图 4    消旋控制系统框图

Fig. 4    Block diagram of detumbling control system
 

u

φA

T

T=0

被控对象包含目标动力学模型和接触碰撞模

型。目标动力学模型由式（1）和式（2）描述。接触

碰撞模型负责接触碰撞检测和接触力矩计算，工作

流程为：首先根据控制量 计算消旋刷位姿；然后根

据目标姿态 实时判断是否发生接触；若发生接

触，则接触碰撞模型会检测到碰撞，根据接触力

矩式 (13)～式 (20)计算消旋力矩 ；若未发生接触，

则 。基于位姿测量的接触碰撞检测算法在

文献 [12,14]中已有详细论述，此处不再赘述。

ω (k) u (k)

f̂ 12
1 (k) f̂ 21

1 (k) ĝ11
0 (k) ĝ21′

0 (k) ĝ22′
0 (k)

特征参数辨识器采用递推最小二乘算法，根据

目标角速度 、 分别计算 x、y 通道的特征参

数估计值 、 、 、 、 ，参数

辨识表达式为


Ki,k =

Pi,k−1ϕk−1

1+ϕTi,k−1 Pi,k−1ϕi,k−1

φ̂i,k = φ̂i,k−1+Ki,k[ωi (k)−ϕTi,k−1φ̂i,k−1]
Pi,k =

(
E−Ki,kϕ

T
i,k

)
Pi,k−1

（59）

φ̂i,k ϕi,k

E

式中： 为待辨识的参数向量； 为数据向量；Ki,k

为增益向量；Pi,k 为协方差矩阵，i=x、y，分别对应 x、
y 通道的参数辨识表达式； 为对应阶数的单位矩阵。

u

根据式 (37)和式 (47)，不同时间段要辨识的参

数不同。当消旋刷与目标接触时，控制量 通过接

触力矩衰减目标角速度，待辨识的参数向量和对应

的数据向量为
φ̂Tx,k = [1, f̂ 12

1 (k), ĝ11
0 (k)]

φ̂Ty,k = [ f̂ 21
1 (k),1, ĝ21

0
′(k), ĝ22

0
′(k)]

ϕTx,k = [ωx(k),ωy(k),u1(k)]
ϕTy,k = [ωx(k),ωy(k),u1(k)u2(k),u2(k)]

（60）
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当消旋刷不与目标接触时，目标自由运动，待

辨识的参数向量和对应的数据向量为
φ̂Tx,k = [1, f̂ 12

1 (k)]
φ̂Ty,k = [ f̂ 21

1 (k),1]
ϕTx,k = [ωx(k),ωy(k)]
ϕTy,k = [ωx(k),ωy(k)]

（61）

控制器采用双通道自适应控制算法，x 和 y 通

道的控制律表达式分别为

u1 (k) = l1
ωx (k)+ f̂ 12

1 (k)ωy (k)
ĝ11

0 (k)+λ1
（62）

u2 (k) = l2
f̂ 21
1 (k)ωx (k)+ωy (k)

g21′
0 (k)u1 (k)+ ĝ22′

0 (k)+λ2
（63）

l1 l2 λ1 λ2式中： 、 、 、 均为小的正常数。

 3　仿真验证

本节通过数学仿真，首先，验证基于特征模型

的自适应控制接触消旋方法的可行性，然后，分析

接触碰撞模型不确定性对消旋控制的影响，最后，

分析误差对消旋控制的影响。

[15,2,3]T (◦)/s [0,0,−90◦]T
消旋系统仿真参数如表 1所示。初始时刻，目

标的角速度为 ，姿态角为 。

目标的转动惯量（单位为 kg·m2）为

I =
ñ 15 000 −150 −90
−150 5 000 −80
−90 −80 13 000

ô
（64）

为了给消旋后的抓捕操作提供方便，消旋阶段

要完成的任务是将目标角速度减小到足够小。因

此，设定仿真中的控制任务为将目标角速度幅值衰

减到小于 2 (°)/s。
 
 

表 1    消旋系统仿真参数

Table 1    Simulation parameters of detumbling system

参数 数值

/m3目标本体体积 2.2×1.8×1.9

/m3目标帆板体积 2×8.5×0.03

l0/m减速刷长度 0.9

EI/(N ·m−1)抗弯刚度 10

µ摩擦系数 0.2
 

 3.1　空间目标的消旋

t = 1 168 s
t = 2 000 s

仿真采用的控制律表达式为式 (62)和式 (63)，
目标角速度幅值变化曲线如图 5所示。目标每次

与消旋刷接触后，角速度幅值都会“阶梯式”衰减，

曲线中快速下降的部分对应接触段。当

时，角速度幅值衰减到 1.53 (°)/s；当 时，角

速度幅值衰减到 0.61 (°)/s，此时消旋任务已完成，

可以进行后续抓捕任务。
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16

角
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s−
1 )

时间/s

1 400 1 600 1 800 2 000

0.5

1.0

图 5    角速度幅值变化曲线

Fig. 5    Variation curves of angular velocity amplitude
 

图 6为目标角速度分量曲线。x 通道角速度阶

梯式衰减，y 和 z 通道角速度幅值逐渐减小。
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图 6    目标角速度分量

Fig. 6    Target angular velocity component curves
 

特征模型控制量变化曲线如图 7所示。为了

保证一次接触消旋过程的发生，控制量的范围被设

定为
0 < u1 < l0

−1
2

la < u2 <
1
2

la

（65）

  

0

0.2

0.4

0 500 1 000 1 500 2 000
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刷
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(a) u1

−1

0

1
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移
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图 7    特征模型控制量

Fig. 7    Control variable of characteristic model
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l0 la

u1 > 0 u2

sgn[u2(k)] = sgn[ωy(k)] t < 619 s u1

u2 t > 619 s u1 u2

式中： 为消旋刷自然状态的总长度， 为帆板外楞

的长度。从图 7中可看出， ， 的符号不断变

化，且有 。当 时， 、

饱和，当 时， 逐渐减小， 的幅值先减小

后增大。控制器在消旋刷每次与目标接触前一时

刻更新控制量，当二者接触时与分离后，控制量不

发生改变。随着目标转速的降低，控制量更新的时

间间隔越来越长。

接触力矩的变化曲线如图 8所示。可以看

出，当消旋刷与目标接触时，接触力矩作用于目标

上实现消旋；随着目标的转动，消旋刷与目标分

离，此时接触力矩保持为 0。目标的角速度不发生

变化。

 
 

−400
−200

0

x
/(

N
·m

)

−40

0

40

y
/(

N
·m

)

−10
0

10

z/
(N

·m
)

0 500 1 000 1 500 2 000
时间/s

图 8    特征模型控制的接触力矩

Fig. 8    Contact torque of characteristic model control
 

f 12
1 f 21

1

g11
0 g21′

0 g22′
0

0 < t < 500 s
t > 500 s

特征参数曲线如图 9所示。 、 的估计值

在每个采样周期更新一次， 、 、 在发生接触

碰撞时被更新。仿真前期（当 时），被辨

识参数存在小幅波动，当 时，特征参数各项

分量逐渐收敛。
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图 9    特征参数曲线

Fig. 9    Characteristic parameters curve

 3.2　接触模型不确定性对消旋控制的影响

λT

为了分析基于特征模型的自适应消旋控制方

法对接触碰撞模型不确定性的鲁棒性，考虑当消旋

刷抗弯刚度和长度发生变化时的控制效果，同时引

入接触力矩的乘性不确定性因子 ，满足：

Tr = TλT （66）

T
Tr λT

0.8 <

λT < 1.2

式中： 为接触碰撞模型计算出的接触力矩理论值；

为仿真中实际施加给目标的力矩。 为常值随机

乘性不确定性因子，服从均匀分布，满足

。

λT

仿真采用的接触模型参数如表 2所示，其中工

况 3和工况 4为 随机取某特定值时的参数组合。

其他仿真条件与 3.1节相同。
 
 

表 2    接触模型参数

Table 2    Parameters of contact model

工况 EI/(N ·m−1)抗弯刚度 l0/m减速刷长度 λT力矩系数

1 5 0.9 1

2 10 1.6 1

3 10 0.9 0.857 5

4 10 0.9 1.195 7
 

图 10和图 11分别为考虑接触模型不确定性时

的目标角速度幅值和分量曲线图。工况 1～工况

4中，目标三轴角速度逐渐衰减，最终的角速度幅值

衰减到小于 2 (°)/s。表明在一定范围内，基于特征

模型的自适应消旋控制方法对接触碰撞模型的不

确定性具有鲁棒性。
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图 10    考虑接触模型不确定性时的角速度幅值

Fig. 10    Angular velocity amplitude considering contact model

uncertainty
 

 3.3　误差对消旋控制的影响

除了接触碰撞模型的不确定性，消旋结果还受

到测量和执行误差的影响。本文通过数学仿真分

析基于特征模型的自适应消旋控制方法对测量和

执行误差的鲁棒性。
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αT GF S 2S 4

βA δω

δtn tn ωz = 0

定义 为执行误差，为图 3中 与 的空间

夹角， 为姿态测量误差， 为角速度测量误差，

为消旋时机偏差，是所选 与实际 时刻的时

间偏差。所有误差均建模为零均值正态分布的随

机噪声，表 3为对应 4组工况的随机误差取值。
 
 

(3σ)表 3    随机误差

(3σ)Table 3    Random error 

工况
αT/(◦)

执行误差
βA/(◦)

姿态测量误差
δω/((◦) · s−1)

角速度测量误差
δtn /s

消旋时机偏差

5 1.25 2 1.25 2

6 2.5 4 2.5 4

7 3.75 6 3.75 6

8 5 8 5 8
 

图 12和图 13分别为考虑误差影响时的目标角

速度幅值和分量曲线图。相同时间内，工况 5～工

况 7中，目标角速度幅值衰减到小于 2 (°)/s，而工况

8中角速度幅值大于 2 (°)/s。表明当随机误差处于

一定范围内时，基于特征模型的自适应消旋控制方

法对测量和执行误差具有鲁棒性。
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图 12    考虑误差影响时的角速度幅值

Fig. 12    Angular velocity amplitude considering

influence of error
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图 13    考虑误差影响时的角速度分量

Fig. 13    Angular velocity component considering

influence of error
 

 4　结　论

1）本文提出的基于特征模型的间歇性自适应

控制方法适用于空间非合作目标接触式消旋，能有

效衰减章动旋转目标的角速度。

2） 仿真结果表明，本文方法能有效衰减目标角

速度，对误差和接触碰撞模型的不确定性因素具有

鲁棒性。
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Characteristic model control of nutation target contact detumbling
LI Chao1，2，*，HE Yingzi2，HU Yong1，2

(1.   Beijing Institute of Control Engineering，Beijing 100190，China；

2.   Science and Technology on Space Intelligent Control Laboratory，Beijing 100190，China)

Abstract： To solve the contact detumbling problem of nutation non-cooperative targets with model uncertainty,
a  dual-channel  adaptive  control  method  based  on  characteristic  model  is  proposed.  The  dynamic  model  of  the
detumbling  system  is  established  considering  the  geometric  relationship  during  the  contact  collision  and  using  the
linear  elastic  contact  force  model.  Through  the  analysis  of  the  characteristics  of  the  target  during  free  motion,  a
separation  detumbling  strategy  is  designed.  Furthermore,  the  characteristic  model  of  the  angular  velocity  is
constructed to describe the nutation target detumbling system with the characteristic parameter expressions given. A
dual-channel  adaptive  controller  is  designed  using  the  characteristic  model.  The  simulation  results  show  that  the
method effectively overcomes the model uncertainty through online estimation of characteristic parameters, and that
the detumbling is fast with small residual angular velocity.

Keywords： nutation  tumbling  target； contact  detumbling； model  uncertainty； characteristic  model； adaptive
control
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基于可变遗忘因子的渐消记忆变分贝叶斯

自适应滤波算法

靳凯迪，柴洪洲*，宿楚涵，惠俊，白腾飞
(信息工程大学 地理空间信息学院，郑州 450001)

摘　　　要：针对全球卫星导航系统/捷联惯性导航系统（GNSS/SINS）组合导航中 GNSS信号

易受干扰，造成量测噪声突变的问题，提出一种基于可变遗忘因子的渐消记忆变分贝叶斯自适应

Kalman滤波（VBAKF）算法。针对自适应滤波中突变噪声难以准确探测，构建基于初值的噪声突

变检验准则；为解决自适应滤波估计突变噪声的拖尾现象，将变分贝叶斯自适应滤波的超参数传递

结构转化为协方差阵修正结构，通过构造可变遗忘因子函数动态调节自适应滤波中的遗忘因子。仿

真和实测数据表明：所提算法可在 GNSS/SINS噪声突变时快速估计量测噪声，提高组合导航

精度。

关　键　词：变分贝叶斯；自适应滤波；遗忘因子；渐消记忆；组合导航
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捷联惯性导航系统（strapdown inertial navigation

system，SINS）可以提供载体的姿态、速度和位置等

导航信息，具有抗干扰能力强、输出频率高、自主

性强等优势，广泛应用于船舶、车辆和飞行器等领

域的导航控制 [1]。然而 SINS的导航误差会随时间

迅速累积，需要使用辅助传感器对累积误差进行修

正。全球卫星导航系统（global  navigation  satellite
system，GNSS）可提供高精度的载体位置和速度信

息，可以有效修正 SINS累计误差，但 GNSS信号易

受干扰，在城市峡谷等拒止环境中甚至会出现数据

失效情况 [2-3]。GNSS/SINS组合导航系统可以弥补

两者的缺点，从而获得更精确和更可靠的导航参

数，是理想的组合导航方案[4]。

GNSS/SINS组合导航中常用卡尔曼（Kalman）
滤波进行各传感器的数据融合，但理论上，只有系

统和量测噪声先验信息完全准确的情况下，Kalman
滤波才是最优估计[5]。GNSS/SINS组合导航的系统

噪声仅与惯性测量元件（inertial  measurement  unit,
IMU）精度有关，由于 IMU噪声受外界环境影响小，

故系统噪声较为稳定。但量测噪声易受外界影响，

需要进行自适应滤波估计。自适应滤波按原理可

分为相关法、协方差匹配法、极大似然方法和贝叶

斯方法 4类 [6]。协方差匹配法的代表是 Sage-Husa
自适应滤波，其基于极大后验判据计算量测噪声统

计量的最优估计，并进一步发展出了渐消记忆形

式，在组合导航等领域中得到了广泛应用 [7-10]。但

Sage-Husa自适应滤波不能保证量测噪声方差的正

定或半正定性，此时 Kalman滤波会出现发散。多

模型自适应滤波是近似的贝叶斯方法，通过运行大

量不同噪声协方差阵的 Kalman滤波来处理噪声模

型的不准确性。由于需要同时运行多个滤波器，多

模型自适应滤波的计算量较大 [11]。针对动态导航

定位中的粗差和噪声时变问题，文献 [12]建立了一

种抗差自适应滤波体系，引入自适应因子调节系统
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噪声和量测噪声的权比。该算法用调节代替估计，

故无法获得噪声协方差阵[13]。

变分贝叶斯自适应Kalman滤波（variational bayesian
adaptive Kalman filter，VBAKF）通过选择噪声协方

差阵的先验分布为共轭分布，使用标准变分贝叶斯

理论计算噪声方差阵的后验分布，从而获得准确的

量测噪声估计结果 [14]。文献 [15]假设量测噪声方

差服从逆伽马分布，建立量测噪声协方差阵为对角

阵的 VBAKF。进一步，文献 [16]选择量测噪声协

方差阵的先验分布为逆 Wishart分布解决量测噪声

协方差阵为非对角阵情况。文献 [17]将 VBAKF与

抗差自适应滤波理论结合，使 GNSS/SINS组合导

航 Kalman滤波能同时适应量测噪声的时变和粗差

情况。文献 [18]使用逆 Wishart分布建模系统噪声

与量测噪声，提出一种同时顾及系统噪声和量测噪

声不精确的新型自适应 Kalman滤波，可以实现系

统噪声和量测噪声的同步调节。为适应噪声时变，

上述 VBAKF均采用固定参数调节前一历元后验分

布与当前历元先验分布的关系，该算法对慢变噪声

估计效果较好。但在 GNSS/SINS组合导航中，当

GNSS信号受到干扰时，量测噪声会迅速改变，此时

选择固定参数的 VBAKF的收敛速度会受到影响，

进一步影响组合导航精度。

为解决 GNSS/SINS组合导航系统中的量测噪

声突变问题，本文提出一种可变遗忘因子渐消记忆

VBAKF算法。首先，建立基于噪声初值的检验准

则，准确探测噪声突变时刻；然后，推导协方差阵修

正形式 VBAKF，在其基础上建立渐消记忆 VBAKF；
进一步，通过构造遗忘因子函数实现本文算法；最

后，通过仿真数据和船载实测数据验证本文算法的

有效性。

 1　GNSS/SINS组合导航系统

xe
ze ye

xe ze

本文坐标系定义如下：①地球坐标系（以上下

标 e表示）：原点位于地球质心， 轴位于赤道面并

指向格林尼治零子午线， 延地球自转方向， 轴与

和 构成右手坐标系；② 地心惯性坐标系（以上

下标 i表示）：导航初始时刻的地球坐标系，不跟随

地球自转而转动；③载体坐标系（以上下标 b表

示）：定义“右-前-上”载体坐标系与 SINS坐标系重

合；④ 导航坐标系（以上下标 n表示）：定义“东-北-
天”导航坐标系。

GNSS阻尼条件下，作为组合导航的主传感器，

SINS姿态误差、速度误差和位置误差方程分别为

ϕ̇ = −
(
ωn

ie+ωn
en

)
×ϕ−Cn

bε
b （1）

δv̇n = ( f n×)ϕ−
(
2ωn

ie+ωn
en

)
×δvn+Cn

bBb （2）

δ ṗn =


0

1
RM+h

0

sec L
RN+h

vnE sec L tan L
RN+h

0

0 0 1

δvn （3）

(·×) ϕ =
[
ϕE,ϕN,ϕU

]T
δvn =

[
δvnE,δvnN,δvnU

]T
δpn = [δL,δλ,

δh]T RM

RN ẋ
x Cn

b

ωn
ie

ωn
en

εb =
[
εbx, ε

b
y , ε

b
z

]T Bb =
[
Bb

x,B
b
y ,B

b
z

]T

式中： 为向量的反对称矩阵；

为SINS东北天3个方向的失准角；

为 SINS更新所得导航坐标系速度误差；

为 SINS更新所得纬度、经度和高程误差； 和

分别为子午圈和卯酉圈主曲率半径； 为向量

的微分； 为载体坐标系至导航坐标系的姿态转

换矩阵； 为地球坐标系相对于地心惯性坐标系的

角速度在导航坐标系中的投影，即地球自转角速度

在导航坐标系中的投影； 为导航坐标系相对于

地球坐标系的角速度在导航坐标系中的投影；

和 分别为陀螺零偏

和加速度计零偏。

由于 GNSS和 SINS间的杆臂可事先精确测量

并进行补偿，选择 15维 Kalman滤波状态向量为

X =
î
ϕT, (δvn)T, (δpn)T,

(
εb
)T
,
(

Bb
)TóT

（4）

系统状态方程可表示为

Ẋ =
ï

Ft 09×6

06×9 06×6

ò
X+GWb （5）

Ft

Wb G
式中： 为 SINS误差方程矩阵，由 SINS误差方程

给出； 为状态噪声向量； 为系统噪声驱动矩

阵。各矩阵具体形式可参考文献 [19]。
量测方程为

Z =
ï

ṽnSINS− ṽnGNSS
p̃nSINS− p̃nGNSS

ò
= [06×3, I6×6,06×6] X+V （6）

ṽnSINS p̃nSINS
ṽnGNSS p̃nGNSS ∼

V I

式中： 和 为 SINS更新得到的速度和位置；

和 为 GNSS速度和位置量测值；上标 表

示量测值含有误差； 为 GNSS量测噪声； 为单位

矩阵。

 2　变分贝叶斯自适应滤波

将式 (5)与式 (6)组成的 Kalman滤波方程离散

化为{Xk =Φk Xk−1+ΓkWk

Zk = Hk Xk +Vk
（7）

k Φk

Γk Hk Wk Vk

式中： 为滤波当前历元； 为系统状态转移矩阵；

为系统噪声分配矩阵； 为量测矩阵； 与 为

不相关的高斯白噪声。

变分贝叶斯滤波是一种近似的贝叶斯方法，在

Kalman滤波框架下有

p ( Zk |Xk,Rk) = N [ Zk |H (Xk) ,Rk] （8）

Rk diag
(
σ2

k,1,σ
2
k,2, · · · ,σ2

k,m

)
m式中： 为对角阵 ， 为量测
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噪声的维数。

Rk根据贝叶斯准则， 的先验分布为

p (Rk |Z1:k−1 ) =
w

p (Rk |Rk−1 ) p (Rk−1 |Z1:k−1 )dRk−1 （9）

Rk

选择最小化 KL（Kullback–Leibler）距离作为

变分贝叶斯准则，设各对角线各元素的先验分布为

逆伽马（inverse Gamma，IG）分布，可得 的后验概

率密度服从[15]：

logq(Rk) = EXk

ß
log
ï

N(Zk; HXk,Rk)N(Xk; Xk|k−1, Pk|k−1)·

p(Z1:k−1)
m∏

i=1

IG(σ2
k,i|α̂k,i, β̂k,i)

ò™
+ c （10）

EXk (·) Xk c Rk

q (Rk) Rk

式中： 表示对 求期望； 为与 无关的常量；

为 的变分贝叶斯后验概率密度函数。根据

IG分布和高斯分布的数学期望公式，式 (10)可转

换为
logq (Rk) =

−
m∑

i=1

ïÅ
3
2
+αk,i

ã
log
(
σ2

k,i

)
+
βk,i

σ2
k,i
+
∆βk,i

2σ2
k,i

ò
+ ci

∆βk = (Z k−Hk Xk) (Z k−Hk Xk)T+Hk Pk HT
k

（11）

∆βk,i ∆βk i式中： 为矩阵 对角线的第 个元素；ci 为 c的
第 i 个元素。

Rk由 IG分布的性质可知， 的后验概率密度同

样服从 IG分布，则有

logq (Rk)=−
m∑

i=1

ï(
1+αk,i

)
log
(
σ2

k,i

)
+
βk,i

σ2
k,i

ò
+ ci（12）

α β对比式 (11)与式 (12)可得 和 的递推式为
αk,i = αk−1,i+

1
2

βk,i = βk−1,i+
1
2
∆βk,i

（13）

R̂k因此，量测噪声方差估值 为

R̂k = diag
Å
βk,1

αk,1
,
βk,2

αk,2
, · · · , βk,m

αk,m

ã
（14）

 3　可变遗忘因子自适应滤波

 3.1　突变噪声故障检测

χ2残差 检验在滤波故障检测中得到了广泛应

用。定义 Kalman滤波新息向量为

εk = Zk −Hk X̂k,k−1 （15）

X̂k,k−1

εk Hk Pk,k−1 HT
k +Rk

式中:  为由状态预测方程求得的一步状态预测

值。则 服从均值为 0，方差为 的正

态分布。构造检测统计量为

λk = ε
T
k

(
Hk Pk,k−1 HT

k +Rk

)−1
εk （16）

λk m χ2 m εk

α

则 服从自由度为 的 分布， 为 的维度。

通过查表选择合适的上分位点 ，构建判断准则为ß
λk ⩽ α 无故障
λk > α 有故障

（17）

判断系统是否发生故障。

χ2 εk然而，残差 检验一般用于检测 均值不为

0的故障。量测噪声发生突变时，由于自适应滤波

缓慢修正量测噪声，新息向量将保持在较小水平，

故无法探测噪声恢复正常时刻。为此，选择使用噪

声初值构造检测统计量：

λk = ε
T
k

(
Hk Pk,k−1 HT

k +R0

)−1
εk （18）

R0

R0

式中： 为系统正常工作时的量测方差，在噪声异

常期间 取值不变。噪声突变检验准则为ß
(λk−1−α) (λk −α) ⩾ 0 噪声正常
(λk−1−α) (λk −α) < 0 噪声突变

（19）

为避免误判，可采用滑动窗口对检验量进行平

滑，窗口大小一般取 4～6个即可达到较好的平滑

效果。

 3.2　可变遗忘因子变分贝叶斯自适应滤波

R1 = diag(R1,1,R1,2, · · · · · · ,R1,m)

R1,i ∼ IG
(
1,R1,i

)
, i = 1,2, · · · ,m Rk

设先验噪声 ，其中

，首先推导 的VBAKF

递推式。

α1,i = 1 αk,i = (k+1)/2由于 ，由式 (13)可知 ，则

Rk,i =
βk,i

αk,i
=

2βk−1,i

k+1
+
∆βk,i

k+1
=

k
k+1

· βk−1,i

αk−1,i
+
∆βk,i

k+1
=Å

1− 1
k+1

ã
Rk−1,i+

1
k+1
∆βk,i （20）

Rk,i

{di}

从式 (20)可见，VBAKF采用等加权时间平均

自适应估计，在量测噪声变化较小时，噪声参数的

估计必然会越来越准确。在实际应用中，噪声受外

部环境影响可能发生时变，为适应噪声变化，构造

指数渐消记忆加权平均遗忘因子估计 ，设权值

序列为 ，需满足：

k∑
i=1

di = 1, di−1 = dib 0 < b < 1 （21）

则有

dk =
1−b
1−bk

=
dk−1

dk−1+b
（22）

dk
1

k+1
使用权值 代替式 (20)中的 ，可得渐消记

忆遗忘 VBAKF为

Rk,i = (1−dk)Rk−1,i+dk∆βk,i （23）

b渐消记忆遗忘 VBAKF中，遗忘因子 越小，对

噪声变化适应能力越强，估计结果变化越剧烈；遗
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b

b

b

忘因子 越大，对噪声变化适应能力越弱，估计结果

越平缓。因此，当噪声变化时 应该取较小值，噪声

平稳时 取较大值。文献 [15]在提出 VBAKF时，为

提高自适应时变噪声能力，选择将式 (13)转换为
αk,i = ραk−1,i+

1
2

βk,i = ρβk−1,i+

1
2

[
(Zk −Hk Xk) (Zk −Hk Xk)T+Hk Pk HT

k

]
i

（24）

ρ式中： 为小于 1的常数。式 (23)所示的渐消记忆

遗忘 VBAKF，给出了 VBAKF适应时变噪声的另一

种解决方案。

b

一般情况下，GNSS量测噪声变化缓慢，但在信

号受到干扰等情况下，量测噪声会发生突变。此时

如果选择固定的遗忘因子 ，难以对突变噪声进行

0 < b < 1

有效自适应估计。因此，借鉴抗差自适应估计中的

等价权函数，考虑 ，选择以时间为自变量构

造反比例可变遗忘因子函数：

b (t) = b0

ï
1− c

(t− t0+1)n

ò
（25）

t0

b0

c

n t0 = 0

式中： 为检测到噪声发生变化的时间，可用残差卡

方故障探测法进行探测； 为噪声缓慢变化下的遗

忘因子； 决定噪声突变时刻的遗忘因子初始值；

可以控制遗忘因子变化的速度。设 ，图 1为

不同参数对遗忘因子函数的影响。

Rk

从图 1可见，当故障发生时，为了降低不准确

的先验噪声对后验估计的影响，遗忘因子较小，随

后遗忘因子逐渐增大，提高 VBAKF对 的估计能

力。综上，GNSS/SINS组合导航系统中，本文算法

流程如图 2所示。

 
 

10 20 30 40 500

0.2

0.4

0.6

b
(t

)

0.8

1.0

t/s 

(a) c=1, n=1

b0=0.80

b0=0.85

b0=0.90

b0=0.95

b0=1.00

10 20 30 40 500

0.2

0.4

0.6

b
(t

)

0.8

1.0

t/s 

(c) b0=1, c=1

n=0.5

n=1.0

n=1.5

n=2.0

n=2.5

10 20 30 40 500

0.2

0.4

0.6

b
(t

)

0.8

1.0

t/s 

(b) b0=1, n=1

c=0.2

c=0.4

c=0.6

c=0.8

c=1.0

0 1 2 3 4 5

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

图 1    不同参数对遗忘因子函数的影响

Fig. 1    Influence of different parameters on attenuating factor function
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图 2    本文算法流程

Fig. 2    Flowchart of proposed algorithm
 

 4　试验与分析

 4.1　仿真试验

θ = 0◦ γ = 0◦

图 3为仿真试验轨迹，总时长 1 143 s。传感器

仿真参数如表 1所示，轨迹初始参数设置如下：

①初始姿态：俯仰角 ，横滚角 ，偏航角

φ = 0◦ B = 30◦ L = 122◦

H = δθ = 0.1◦ δγ = 0.1◦

δφ = 0.5◦

；② 初始位置：纬度 ，经度 ，高

程 100 m；③ 初始姿态误差： ， ，

；④各方向初始速度误差：1 m/s；⑤各方向

初始位置误差：5 m。

首先，为验证提出的渐消记忆 VBAKF的正确

性，假设行驶过程中量测噪声缓慢变化，变化规律
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rk,i

ï
1+10sin

2π
2 286

(t− t0)
ò

r0,i r0,i

ρ

b

符合公式  =  ，其中 为

GNSS正常工作时的量测噪声。分别使用无渐消记

忆 VBAKF、 文 献 [15]算 法 （ =0.97）和 渐 消 记 忆

VBAKF（ =0.97）3种算法进行自适应噪声估计。
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图 3    仿真试验轨迹

Fig. 3    Simulation test trajectory
  

表 1    传感器参数仿真值

Table 1    Simulation value of sensor parameters

误差项 设定值

陀螺常值零偏/((°)·h−1) 0.05
加速度计常值零偏/µg 1 000

(◦) ·h−
1
2陀螺随机误差/( ) 0.02

μg ·Hz−
1
2加速度计随机误差/( ) 500

SINS采样频率/Hz 100
1σGNSS测速误差( )/(m·s−1) 0.2

1σGNSS定位误差( )/m 5
HzGNSS采样频率/ 1

 

ρ

3种算法的 GNSS噪声跟踪效果如图 4和图 5
所示。可见，文献 [15]算法（ =0.97）和渐消记忆

VBAKF（b=0.97）相比无渐消记忆 VBAKF有更强的

量测噪声跟踪能力，虽然两者对适应量测噪声时变

的处理策略不同，但估计效果基本一致，验证了渐

消记忆 VBAKF（b=0.97）的有效性。
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m = 6 α = 18.548 P
{
χ2 (m) > α

}
=

0.5% Rk χ2 Rk

R0 χ2 R0

R0

进一步分析本文算法对缓变噪声的探测和估

计效果。选择滑动窗口为 5，由于GNSS量测值为 6维

向量，查表可知 ， 时，

。图 6为 残差 检验（以“ 卡方”表示）和

残差 检验（以“ 卡方”表示）的检测统计量曲

线。图中可见， 卡方在第 32 s和 1 101 s将缓变噪

声误判为了突变噪声。
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图 6    缓变噪声卡方探测结果

Fig. 6    Chi-square test results of slowly changing noise
 

b c

b0 = 0.97

分别使用文献 [15]算法（ =0.97），参数 分别

为 0.99、0.7和 0.5的本文算法（ ，n=3），对该

数据进行处理。由于各方向测速噪声和定位噪声

估计效果一致，此处以东向测速误差为例，各算法

估计效果如图 7所示。

b

b

从图 7中可见，渐消记忆 VBAKF（ =0.97）的噪

声曲线较为平滑。当发生缓变噪声误判时，由于进

行了遗忘因子调节，当前历元观测值在噪声估计的

权重增大，本文算法（b0=0.97，n=3）的曲线发生一定

程度阶跃。但本文算法（b0=0.97，n=3）有较快的收

敛速度，在 10 s内均可收敛至正常值，且参数 c 取

值越小，本文算法（b0=0.97，n=3）曲线越接近于渐消

记忆 VBAKF（ =0.97）。因此，本文算法（b0=0.97，
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n=3）对缓变噪声仍有较好的估计效果。

ρ = 0.98 c = 0.999 b0 = 0.99 n = 3

进一步，为分析本文算法对突变量测噪声的处

理能力。假设在轨迹的 300～800 s量测噪声增大

至 10倍，分别使用常规 Kalman滤波，文献 [15]算
法（ ）及本文算法（ ， ， ）

进行解算。

Rk

R0

Rk

R0

首先进行突变噪声故障检测，分别使用 卡方

和 卡方的检验结果如图 8所示，由于自适应滤波

影响， 卡方不能准确检测出噪声突变时刻；根据

3.1节所述判定准则， 卡方检测出的噪声突变时

刻为 302 s和 803 s，在滑动窗口内可准确地判断噪

声突变历元。
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图 8    突变噪声卡方检验结果

Fig. 8    Chi-square test results of abrupt noise
 

σ c = 0.999 b0 = 0.99

n = 3

ρ = 0.98

ρ = 0.98

图 9和图 10为 2种算法对量测噪声标准差

的估计结果，可见本文算法（ ， ，

）对 GNSS突变量测噪声的跟踪能力较强，尤

其在量测噪声突然减小时，自适应滤波中的噪声修

正量较小，导致文献 [15]算法（ ）的拖尾效

应较强。 3种算法的组合导航误差曲线如图 11
和图 12所示，可见，文献 [15]算法（ ）和本文
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measurement
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c = 0.999 b0 = 0.99 n = 3

c = 0.999 b0 = 0.99 n = 3

ρ = 0.98

c = 0.999 b0 = 0.99 n = 3

算 法 （ ， ，   ）较 常 规 Kalman
滤波估计精度均有一定程度的提升。而本文算法

（ ， ， ）的估计精度更高，尤其当

故障结束后，受文献 [15]算法（ ）的拖尾量

测噪声影响，其测速误差和定位误差收敛较慢，本

文算法（ ， ，  ）可以实现更快的

收敛速度。
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Fig. 11    Comparison of velocity errors for integrated navigation
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c = 0.999 b0 = 0.99

n = 3

ρ = 0.98

表 2为 3种算法的组合导航速度和位置的均方

根误差统计结果。可见本文算法（ ， ，

）精度最高，较常规 Kalman滤波的东、北、天

3个方向的速度均方根误差分别降低 48%、38% 和

24%，位置均方根误差分别降低 12%、22% 和 46%；

较文献 [15]算法（ ）的速度均方根误差分别

降低 10%、2% 和 21%，位置均方根误差分别降低

4%、9% 和 44%。
 

表 2    3种算法速度和位置的均方根差

Table 2    RMSE of velocity and position for three algorithms

算法 m · s−1
速度均方根
误差/（ ）

位置均方根
误差/m

东向 北向 高程 东向 北向 高程

常规Kalman滤波 0.075 0.113 0.029 4.362 7.322 3.146

ρ

文献[15]算法

（ =0.98） 0.043 0.071 0.028 4.006 6.257 3.058

c = 0.999 b0 = 0.99 n = 3
本文算法

（ ， ，  ）
0.039 0.069 0.022 3.828 5.696 1.699

 

 4.2　实测数据

[−0.541,−0.146,0.119]Tm

为进一步验证本文算法的可行性，使用武汉严

西湖的船载实测数据进行验证，船舶运动轨迹如图 13
所示。轨迹总时长 1 734  s，试验搭载的 Novatel
Span-ISA-100C光纤惯导和 GNSS接收机如图 14所

示，GNSS采用实时动态（real-time kinematic，RTK）

定位模式，可输出三维位置和速度信息。GNSS流

动站与 SINS间的杆臂为 ，

传感器标称参数如表 3所示。
  

图 13    武汉湖试轨迹

Fig. 13    Test trajectory in Wuhan
  

USV

GNSS流动站
GNSS基准站 Span ISA-100C

图 14    船载试验设备

Fig. 14    Shipborne test equipment
 

  

表 3    船载传感器参数

Table 3    Shipboard sensor parameters

误差项 指标

SINS采样频率/Hz 200

GNSS采样频率/Hz 1

陀螺零漂不稳定性/((°)·h−1) ⩽ 0.05

μg加速度计零偏不稳定性/ ⩽100

h−
1
2角随机游走/((°)· ) 0.012

 

首先使用高精度数据处理软件 Inertial Explorer
（IE）的前后向平滑 RTK/SINS组合导航解算结果作
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为参考值。图 15和图 16为原始 RTK观测值和补

偿杆臂后的 RTK观测值与 RTK/SINS间的误差。
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图 15    RTK测速误差

Fig. 15    Velocity errors for RTK
 
 

东
向

/m

−0.5

0

0.5

1.0

北
向

/m

−0.5

0

0.5

高
程

/m

0

0.1

0.2

0 500 1 000 1 500 2 000

原始 补偿杆臂

时间/s 

图 16    RTK定位误差

Fig. 16    Position errors for RTK
 

进一步，在轨迹的 300～900 s增加 2 m/s的GNSS
测速噪声和 50 m的定位噪声。

R0

选择滑动窗口为 5，给出突变噪声检测结果如

图 17所示，使用 卡方检测出噪声突变时刻为 300 s
和 900 s，结果与仿真数据一致。

ρ = 0.98 c = 0.999 b0 = 0.98 n = 3

1σ 1σ

R0 =

(0.1)2 I6×6

进一步，分别使用常规 Kalman滤波、文献 [15]
算法（ ）和本文算法（ ， ， ）

对图 13所示轨迹进行解算。其中 GNSS正常工作

时测速误差为 0.1 m/s ( )，定位误差为 0.1 m ( )，
以此设置 Kalman滤波量测噪声协方差阵为

。

ρ = 0.98

c = 0.999 b0 = 0.98 n = 3 σ

c = 0.999

b0 = 0.98 n = 3

首先给出文献 [15]中算法（ ）和本文算

法（ ， ， ）的量测噪声标准差

的结果如图 18和图 19所示。由于本文算法（ ，

， ）采用了可变遗忘因子，噪声突变时
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图 17    船载数据突变噪声检测结果

Fig. 17    Detection results of abrupt noise of shipboard data
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Fig. 18    Comparison of tracking results of abrupt velocity

noise of measured data
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遗忘因子取值较小，适应突变量测噪声的能力较

强，该结论与仿真数据的结果一致。

c = 0.999

b0 = 0.98 n = 3

图 20和图 21为 3种算法的组合导航定位结果

与参考值间的误差。图中可见，本文算法（ ，

， ）的导航误差较常规 Kalman滤波和

ρ = 0.98文献 [15]算法（ ）更小，这是因为其为滤波

提供了更加准确的量测噪声信息。

c = 0.999 b0 = 0.98 n = 3

统计实测数据导航结果的均方根误差如表 4
所示，本文算法（ ， ， ）较常规

Kalman滤波的东北天方向速度均方根误差分别降

 

表 4    实测数据 3种算法速度和位置的均方根误差

Table 4    RMSE of velocity and position of three algorithms for measured data

算法
速度均方根误差/（m·s−1） 位置均方根误差/m

东向 北向 高程 东向 北向 高程

GNSS 0.981 0.947 0.954 20.365 24.508 23.861

常规Kalman滤波 0.098 0.119 0.037 5.979 6.089 3.765

ρ文献[15]算法（ =0.98） 0.086 0.055 0.029 3.968 5.954 1.803

c = 0.999 b0 = 0.98 n = 3本文算法（ ， ，  ） 0.075 0.039 0.028 3.605 5.400 1.395
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图 20    实测数据组合导航速度误差对比

Fig. 20    Comparison of navigation velocity error with measured data
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图 21    实测数据组合导航位置误差对比

Fig. 21    Comparison of integrated navigation position error with measured data
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低 23%、67% 和 24%，位置均方根误差分别降低 40%、

11% 和 63%；较文献 [15]算法（ρ=0.98）的 3个方向

速度均方根误差分别降低 13%、28% 和 3%，位置均

方根误差分别降低 9%、9% 和 23%。

综上所述，本文算法在组合导航量测噪声突变

时有更强的自适应能力，组合导航滤波有更高精度。

 5　结　论

1） 根据噪声初值构建了新的突变噪声检验准

则，实现对 GNSS突变噪声的准确探测。

2） 推导了方差修正形式的变分贝叶斯自适应

滤波，进一步给出了渐消记忆 VBAKF表达式。

3） 结合可变遗忘因子和渐消记忆 VBAKF，构
造可变遗忘因子 VBAKF，实现突变量测噪声的快

速跟踪。

4） 试验结果表明本文算法可有效处理量测噪

声突变情况，一定程度上提高 GNSS/SINS组合导航

的精度和鲁棒性。
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Fading memory variational Bayesian adaptive filter based on variable
attenuating factor

JIN Kaidi，CHAI Hongzhou*，SU Chuhan，HUI Jun，BAI Tengfei

(Institute of Geospatial Information，Information Engineering University，Zhengzhou 450001，China)

Abstract： The  measurement  noise  for  global  navigation  satellite  system/strapdown  inertial  navigation  system
(GNSS/SINS) suffers from abrupt changes due to the easy interference of GNSS signals. In this paper, a novel fading
memory  variational  Bayesian  adaptive  Kalman  filter  (VBAKF)  with  variable  attenuating  factors  is  proposed  to
estimate the abrupt measurement noise for GNSS/SINS system. The Chi-square detection method is reconstructed by
initial standard deviation of GNSS noise. The hyperparameter transfer structure of VBAKF is then transformed into
the  error  covariance  matrix  correction  structure,  and  a  novel  variable  memorial  factor  function  is  established  to
dynamically  adjust  the  attenuating  factor  in  VBAKF.  Experimental  results  show  that  the  proposed  algorithm  can
adaptively estimate the abrupt measurement noise, and that the position accuracy of GNSS/SINS is improved in the
presence of abrupt noise.

Keywords： variational Bayes；adaptive Kalman filter；attenuating factor；fading memory；integrated navigation

 
　Received：2022-01-04；Accepted：2022-04-18；Published Online：2022-04-25 17：58

　URL：kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20220425.1231.005.html

　Foundation item：National Natural Science Foundation of China (42074014)

 * Corresponding author. E-mail：chaihz1969@163.com 

第 11 期 靳凯迪，等：基于可变遗忘因子的渐消记忆变分贝叶斯自适应滤波算法 2999

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20220425.1231.005.html
mailto:chaihz1969@163.com


 

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

DOI: 10.13700/j.bh.1001-5965.2022.0015

宽频带高平坦度传导电磁敏感性注入探头研究

付长顺，阎照文*，苏东林
(北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 100191)

摘　　　要：集成电路和电子设备的小体积、高密度和高时钟频率的发展趋势，导致严重的电

磁兼容问题，特别是电磁敏感性问题。集成电路和电子设备的电磁敏感性水平对其优化设计至关重

要，而宽带脉冲注入探头广泛用于集成电路和电子设备的传导电磁敏感性测试。根据集成电路和电

子设备的传导电磁敏感性测试需求，通过分析宽带脉冲注入探头的工作原理、影响工作带宽及平坦

度的因素，进行宽频带高平坦度的宽带脉冲注入探头的方案设计，通过多线并绕、磁芯与外壳匹配

设计、高频段阻抗匹配等方法，研制出宽频带高平坦度的宽带脉冲注入探头。测试结果和实际应用

结果表明：所研制的宽带脉冲注入探头实现了工作频率覆盖 9 kHz～1 GHz、平坦度小于 5 dB的性

能指标，可以满足开展传导电磁敏感性测试的需求。

关　键　词：传导电磁敏感性；宽带脉冲注入探头；宽频带；平坦度；多线并绕；阻抗匹配
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集成电路和电子设备具有越来越高的集成度，

其使用环境和工作模式多变，实际工作电磁环境越

来越复杂，导致在工作阶段出现多种电磁干扰与电

磁敏感性问题。实施科学有效地电磁兼容性测试

以准确发现并及时解决电磁兼容性问题是不可缺

少的技术工作之一。

集成电路和电子设备使用中的各种线缆不可

避免的会从实际工作环境中拾取电磁能，线缆就

会成为外界电磁能量的收集器，从而导致大量的

干扰功率耦合进入线缆中，并激励起瞬态电流和

电压传导耦合到与线缆相连的终端电子设备或

系统中，使终端电子设备或系统中的电路出现电

磁敏感。集成电路和电子设备电磁兼容性问题

比较普遍的诱因就是设备中互连线缆耦合实际

工作环境中的电磁干扰信号，因此，对电子设备

中的互连线缆进行全方面的线缆传导电磁敏感

性测试是十分必要和紧迫的。线缆传导电磁敏

感性测试是电磁兼容性测试中的重要关键内容

之一，在保证线缆电磁敏感性测试有效性的同

时，如何提高传导电磁敏感性测试效率是急需解

决的电磁兼容性测试问题。

电磁敏感性测试为各类电子信息产品的研发

提供重要数据，为产品的认证提供了可靠的依据，

也是解决产品电磁兼容问题的重要手段和途径。

电磁敏感性测试分为辐射敏感性测试和传导敏感

性测试，传导敏感性测试通过注入探头将一定能量

的电磁信号通过非接触的形式注入被试品的线缆

当中，相对于辐射敏感性试验，传导敏感性试验更

直 接 、 更 接 近 设 备 的 关 键 敏 感 部 位 、 效 率 也

更高。

随着电子产品的集成度不断提高，产品工作

的电磁环境愈发复杂，各种电磁干扰的形式越来

越多，频域测试方法的局限性变得突出。要准确

考核由敏感性差异较大的不同电子器件构成的
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整体电子设备的敏感特性，时域测试是一个能最

大限度地反映其真实电磁敏感性的有效方式。

为能更有效考核被试验设备的电磁敏感性，考虑

采用宽带时域脉冲信号作为测试信号来考核被

试验设备的电磁敏感性能。在解决信号形式选

取问题后，宽带时域脉冲信号的注入问题也是一

个难点。现有注入装置，无论在频带宽度还是额

定功率上都难以满足宽带时域信号的注入需求，

因此，设计满足宽带时域脉冲信号注入新要求的

注入装置也是必须的。

意大利米兰理工大学的 Grassi等 [1] 对注入探

头的电路模型进行了研究，Toscani等 [2] 对注入探

头的电路与电磁模型进行了相关研究。陆军工

程大学的孙江宁等 [3] 对上限频率为 400 MHz的大

功率高线性度电流注入探头进行了分析和研

制。东南大学的吴进 [4] 对频率为 0.01～400 MHz
的注入电流探头进行了研制和测试方面的研究，

东 南 大 学 的 周 雁 然 [5] 对 频 率 为 0.01～ 400  MHz
的注入电流探头及其校准夹具的设计进行了研

究。Grassi等 [6-7] 对大电流注入方法的应用进行了

研究。虽然目前对频率为 400 MHz以下的注入电

流探头理论分析、电路模型和探头及校准夹具等

方面进行研究的文章和成果很多，理论也比较成

熟，但是很少有文章对频率为 1 GHz左右宽频带

高平坦度的注入探头进行研究和详细的介绍。

本文针对满足工作频率覆盖为0.009～1 000 MHz、
最大瞬时电流为 50 A和最大瞬时功率为 1 000 W
等指标的宽频带高平坦度宽带脉冲注入探头，从

工作原理出发，详细介绍宽带脉冲注入探头结构

和等效电路模型、提高工作带宽和高频去谐振方

法、宽频带高平坦度宽带脉冲注入探头研制及测

试和宽带脉冲注入探头在传导电磁敏感性测试

中的应用等内容。

 1　宽带脉冲注入探头工作原理

宽带脉冲注入技术广泛应用于集成电路和电

子设备的传导电磁敏感性测试中，比如汽车电

子、航空领域电子设备、医疗电子设备和通信领

域电子设备等。宽带脉冲注入可以在初始设计

阶段对集成电路和电子设备的电磁敏感性进行

相应的判断和鉴别，既能节约生产成本，也能缩

短产品的开发时间。同时宽带脉冲注入是一种

非接触式的传导敏感性测试过程，可以在不破坏

集成电路和电子设计连接结构的情况下对大型

和复杂的电子系统进行测试。为使宽带脉冲注

入探头能够满足宽带脉冲注入信号的要求，所研

制的宽带脉冲注入探头要具备宽频带和高平坦

度的特点。

宽带脉冲注入探头有着和变压器类似的工作

原理，注入探头相当于变压器的初级绕组，待测设

备的信号线或电源线则相当于变压器的次级绕

组。在应用宽带脉冲注入探头进行传导电磁敏感

性测试时，注入探头夹住待测设备的信号线或电源

线，由宽带脉冲注入探头信号输入端口注入的信号

会通过耦合的方式作用到待测设备的电源线或信

号线上，从而实现将大的射频电流信号耦合到待测

设备的线缆上[5]。宽带脉冲注入探头的传导电磁敏

感性测试原理如图 1所示。
  

RF源

放大器

射频接收机

线缆束
负载 待测设备

宽带脉冲
注入探头 监测探头

图 1    宽带脉冲注入探头进行传导电磁敏感性测试原理

Fig. 1    Principle of a broadband pulse injection probe for

conducted electromagnetic susceptibility testing
 

宽带脉冲注入技术具有如下特点[8]：

1） 非接触性的注入方式，不会对设备原有的线

缆连接方式产生破坏。

2） 对传导电磁敏感性测试的实验条件和实验

环境要求不高，实验过程也相对简单。

3） 注入的信号容易调节，测试数据的准确性

高，实验过程易于重复。

4） 通过调整注入信号的参数，宽带脉冲注入探

头可模拟多种不同的电磁干扰环境。

5） 可满足多种不同传导电磁敏感性测试对象

的测试需求，具有非常广的应用范围。

 2　宽带脉冲注入探头结构和等效电

路模型

 2.1　宽带脉冲注入探头结构

从主要组成结构来看，宽带脉冲注入探头主要

由产生励磁电感的磁芯、注入信号的线圈绕组和与

磁芯尺寸匹配设计的屏蔽外壳几部分组成，如图 2
所示。

带宽脉冲注入探头采用 N型射频同轴连接头

作为输入端，N型射频同轴连接头的外导体和注

入探头的屏蔽外壳通过螺丝连接在一起，外导体

与注入探头的屏蔽外壳共同构成地回路端。线
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圈绕在磁芯上并与磁芯一起放在注入探头的屏

蔽外壳中。线圈绕组的一端与 N型射频同轴连

接头的内导体焊接在一起，线圈绕组的另一端与

注入探头的屏蔽外壳相连，这样 N型射频同轴连

接头、线圈绕组和注入探头屏蔽外壳之间就构成

了完整的电流回路，宽带脉冲注入探头的回路示

意图如图 3所示。
 
 

屏蔽外壳
线圈绕组

磁芯

图 2    宽带脉冲注入探头的实际结构

Fig. 2    Actual structure of a broadband pulse injection probe
 

 
 

射频输入
和信号

N型射频同
轴连接头

宽带脉冲
注入探头
屏蔽外壳线圈绕组

图 3    宽带脉冲注入探头连接回路示意图

Fig. 3    Diagram of connection circuit of broadband pulse

injection probe
 

信号源在宽带脉冲注入探头的 N型射频同轴

连接头输入端注入一定频率和大小的信号后，将

会在线圈绕组中产生交变电流，线圈绕组绕制在

磁芯上，因此，就会在磁芯中产生交变的磁场，交

变磁场会在电子设备的线缆中感应出电流进而

对电子设备产生干扰效果，实现传导电磁敏感性

注入与测试。

宽带脉冲注入探头的性能需要使用探头校准

夹具配合矢量网络分析仪来检测。注入探头校准

夹具通常设计成左右对称的同轴结构，宽带脉冲注

入探头校准夹具外导体的组成及注入探头与探头

校准夹具的组合如图 4所示。注入探头校准夹具

的内导体穿过宽带脉冲注入探头的耦合窗，内导体

的两端分别与注入探头校准夹具左右两端 N型射

频同轴连接头的内导体相连，内导体和外导体通过

左右两端的 N型射频同轴连接头相连构成回路，如

图 5所示。
 
 

上盖板
N型射频同
轴连接头

左竖板
右竖板

支撑底板

图 4    宽带脉冲注入探头外层体组成及探头与校准夹具组合

Fig. 4    Composition of outer layer of broadband pulse injection

probe and combination of probe and calibration fixture
 
 
 

注入探头校准
夹具外导体

注入探头校准
夹具内导体

图 5    宽带脉冲注入探头校准夹具内外导体

构成回路及电流流向

Fig. 5    Broadband pulse injection probe calibration fixture circuit

formation and current flow direction for conductors

inside and outside fixture
 

由于测试仪器的内阻通常都是 50 Ω，所以探

头校准夹具的特性阻抗一般也设计成 50 Ω，这样

在测试时仪器就可以和探头校准夹具直接连接

在一起。在使用校准夹具对探头进行校准时，通

常校准夹具一端的 N型射频同轴连接头接 50 Ω
负载，另一端的 N型射频同轴连接头接测试仪

器。当宽带脉冲注入探头的线圈通过探头输入

端的 N型射频同轴连接头注入信号时，在磁芯中

会产生交变的磁场和交变的磁感应强度，作用在

夹具内导体的磁通量会发生变化，从而在夹具内

导体上感应出交流电压，交流电压通过夹具左右

两端的 N型射频同轴连接头输出并被与连接头

相连接的测试仪器所接收。宽带脉冲探头的注

入效率定义为校准夹具输出的功率与探头输入

端 N型射频同轴连接头输入的功率之比，注入效

率一般以对数形式来表示，称为宽带脉冲注入探

头的插入损耗 IL，表示为
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IL = 10lg
Po

Pi
（1）

Po

Pi

式中： 为宽带脉冲注入探头校准夹具输出的功

率； 为信号源输入探头的功率。用矢量网络分

析仪对宽带脉冲注入探头进行校准测试时，探头

的插入损耗和平坦度以 S21 表示，所以显示的为负

值。在使用校准夹具对宽带脉冲注入探头进行

校准测试时，矢量网络分析仪的一个端口与注入

探头的 N型射频同轴连接头输入端相连，矢量网

络分析仪的另一个端口与校准夹具的一个 N型

射频同轴连接头相连，校准夹具的另外一个 N型

射频同轴连接头接 50 Ω负载，这样就可以测量出

宽带脉冲注入探头的 S21 参数。使用矢量网络分

析和校准夹具对注入探头进行校准测试的装置

连接图如图 6所示。
 
 

50 Ω
同轴负载

电流注入
探头

电流注入探头
注入端口

矢量网络分析仪

图 6    宽带脉冲注入探头校准测试装置连接示意图

Fig. 6    Broadband pulse injection probe calibration test set

connection diagrams
 

 2.2　宽带脉冲注入探头等效电路模型

理想的宽带脉冲注入探头是在完成磁耦合的

过程中没有自身损耗的探头，在任何时候和任何工

作条件下，宽带脉冲注入探头校准夹具的输出功率

都等于信号源从注入探头的 N型射频同轴连接头

输入端输入的功率。实际的宽带脉冲注入探头与

理想注入探头有如下区别：

1） 实际的宽带脉冲注入探头的磁芯和磁芯上

的线圈绕组都有损耗。

2） 实际的宽带脉冲注入探头存在着漏电感。

3） 线圈绕组之间由于电势差的存在，在高频时

产生分布电容。

4） 线圈绕组和宽带脉冲注入探头屏蔽外壳之

间由于存在电势差，在高频时也会产生分布电容。

因此，实际的宽带脉冲注入探头需要考虑磁芯

的损耗、线圈绕组的损耗、漏电感、分布电容等因

素[4]，综合以上实际因素，可建立宽带脉冲注入探头

较为准确的实际电路模型如图 7所示，根据实际电

uo Ri LM

R1

R2 C1

C2

C3

L1 L2

RL

i1 i2

路模型可仿真各参数对宽带脉冲注入探头的影

响。其中， 为信号源， 为信号源内阻， 为磁芯

的励磁电感，Lσ 为磁芯的漏电感， 为线圈电阻，

为磁芯损耗， 为线圈绕组和宽带脉冲注入探头

屏蔽外壳间的分布电容， 为线圈绕组间的分布电

容， 为宽带脉冲注入探头校准夹具内导体与探头

壳体间的分布电容， 为探头初级线圈， 为校准夹

具次级线圈， 为夹具左右两端负载的串联电阻，

为注入探头线圈绕组中的电流， 为注入探头校准

夹具内导体中的感应电流。
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图 7    宽带脉冲注入探头实际电路模型

Fig. 7    Actual circuit model of a broadband pulse injection probe
 

 3　提高工作带宽和高频去谐振方法

 3.1　提高宽带脉冲注入探头工作带宽的方案

 3.1.1　宽带脉冲注入探头磁芯的正确选取

宽带脉冲注入探头主要由产生励磁电感的磁

芯、注入信号的线圈绕组和与磁芯尺寸匹配设计的

屏蔽外壳几部分组成，磁芯是宽带脉冲注入探头最

重要最核心的组成部分，磁芯参数的选取，对注入

探头的性能有着决定性的作用[5]。宽带脉冲注入探

头较为普遍使用的是铁氧体磁芯，铁氧体的工作频

率要比金属磁性材料的工作频率高的多[9]。初始磁

导率越大的磁性材料，所能工作的频率越低，所以

需要根据宽带脉冲注入探头的设计指标来选择能

够满足要求的磁芯。在进行满足设计指标的宽带

脉冲注入探头磁芯选择时，如下几个参数对于磁芯

的选择比较重要。

µ01） 磁芯的初始磁导率

磁芯的初始磁导率是指磁场强度趋于 0时的

磁芯振幅磁导率的极限值。

µ0 = lim
H→0

µa （2）

µa式中： 为磁芯振幅磁导率。

也有的厂家会给出磁芯电感在某一频率下的

电感值，通常是指将线圈绕在磁芯上时在某一频

点测得的电感值，此时可用式（3）计算磁芯的磁

导率 [5]：

µe =
1010L
4πN2

· l
A

（3）

L N式中： 为磁芯在某一频率时的电感值； 为线圈匝
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l A数； 为磁路长度； 为磁芯截面积。

f2） 工作频率

f工作频率 通常是指磁谱中磁导率实部和虚部

保持在恒定值的频段。对于在大功率运行条件下

的铁氧体材料，应具有如下主要的特性：高饱和磁

通密度，这有利于铁氧体磁芯应用到高频范围；在

工作带宽范围内具有较小的磁芯损耗，在相同条件

下损耗越低所能承受的功率越高。

fc3） 截止频率

fc截止频率 一般指磁导率实部下降至初始磁导

率的一半，磁导率虚部上升至最大值的频点。截止

频率越高，越有利于磁芯工作在更高的频率。

磁芯的这几个参数是选择磁芯时比较重要的

参考参数，对磁芯性能的影响比较大。初始磁导率

越大的磁芯，所能工作的频率越低，所以为了提高

宽带脉冲注入探头的工作带宽，采用选择初始磁导

率比较小的磁芯材料，同时选择工作频率和截止频

率比较高的磁芯材料作为宽频带注入探头的磁芯，

能够有效提高注入探头的工作带宽。

 3.1.2　宽带脉冲注入探头磁芯和屏蔽外壳的匹配

设计

磁芯尺寸与注入探头外壳尺寸不匹配，不但会

产生分布电容而影响探头的性能，还会产生不必要

的漏磁，使注入探头高频段的性能下降而不能达到

更高的工作频率。所以要对磁芯尺寸与屏蔽外壳

进行合理地匹配设计，兼顾分布电容和漏磁的影响。

 3.2　高频段去谐振方法

高频段谐振点的存在，主要是由于阻抗的不匹

配及分布电容的存在。

 3.2.1　减小分布电容的影响

分布电容主要由线圈绕组和屏蔽外壳及线圈

绕组间引起，减小或去除分布电容对高频段性能的

影响，主要有 2方面的方案：

1） 合理选择线圈绕组的绕制匝数。匝数太多

会引起分布电容增大，一般选择绕线匝数为 1～
4匝，既能保证注入效率又能最大程度地减小绕圈

绕组间的分布电容。

d

2） 进行磁芯尺寸与屏蔽外壳尺寸的匹配设

计。宽带脉冲注入探头的线圈绕组与屏蔽外壳间

的分布电容可以近似等效成两根导线间的分布电

容。相距为   的半径相等且为 R 的两导平行导线，

分布电容由式（4）近似给出[10-13]：

C =
πε0

lnd/R
（4）

d

ε0

式中： 为线圈绕组与屏蔽外壳间距离；R 为线圈绕

组半径； 为自由空间中介电常数。

根据式（4）可知，磁芯与探头屏蔽外壳间的距

离越大，分布电容的影响越小，但距离太大又会

使漏磁增加，影响高频平坦度。考虑到线圈的直

径在 1～1.8 mm之间，宽带脉冲注入探头磁芯与

屏蔽外壳间的距离匹配设计为 8～13 mm左右可

满足需求。

 3.2.2　谐振点阻抗匹配

高频段的谐振点多数情况下是由于阻抗不匹

配引起的，通过测试发现谐振点的位置阻抗偏离

50 Ω，为了消除谐振点，需要通过阻抗匹配的方式

来使谐振点处阻抗接近 50 Ω。

通常外加匹配元件的方式有电阻、电容和电

感。电感需要串联在电路中，会破坏宽带脉冲注

入探头线圈绕组的结构，所以一般不采用电感进

行阻抗匹配。只用电容进行阻抗匹配，多数情况

下会引入新的比较大的谐振点，并且不好抑制。

所以采用最多的阻抗匹配谐振点消除方案是电

阻或电阻电容并联。通过给线圈绕组并联一定

阻值的电阻，可以有效地抑制谐振点，提高平

坦度。

 4　宽频带高平坦度宽带脉冲注入探

头研制及测试

 4.1　宽带脉冲注入探头设计流程

根据宽带脉冲注入探头的实际结果、实际电路

模型和提高注入探头工作带宽的方法，在进行宽带

脉冲注入探头的设计和研制时，一般先按确定的注

入探头指标选定相应合适的磁芯、根据磁芯尺寸匹

配设计屏蔽外壳、再选用合适的线圈绕组、然后进

行探头制作和测试、最后根据测试结果进行阻抗匹

配来满足平坦度要求，具体的宽带脉冲注入探头设

计流程如图 8所示。

 4.2　宽频带高平坦度宽带脉冲注入探头研制

针对集成电路和电子设备时域传导电磁敏感

性测试的需求，需要大功率、宽频带和高平坦度

的宽带脉冲注入探头。目前国内的商业探头主

要集中在 400  MHz以下频率；国际上美国 FCC
(Fischer Custom Communications) 公司的商业探头

虽然能达到很高的工作频率，但是低频段覆盖的

范围不足，普遍是从 100 kHz或 1 MHz开始，并且

所能承受的功率在 200 W以下，无法满足宽频带

（0.009～ 1 000 MHz）和大功率（瞬时功率 1 000 W
或持续 200 W以上）等技术指标的要求，因此，需

要研制宽频带高平坦度的传导电磁敏感性宽带

脉冲注入探头。

研制宽频带高平坦度宽带脉冲注入探头，主要
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从铁氧体磁芯的选择、线圈材料及绕制方式的选择

和磁芯尺寸与屏蔽外壳匹配设计等方面进行，详细

研制方案如下：

1） 磁芯的选择。选择初始磁导率为 16、型号

为 GTO-16的镍锌铁氧体磁芯作为所设计的宽带脉

冲注入探头的磁芯材料，该磁芯初始磁导率低，工

作中心频率在 800 MHz左右，能满足 1 GHz带宽的

工作频率要求。磁芯的内径为 38 mm、外径为 63 mm、

高为 20 mm。

2） 磁芯尺寸与屏蔽外壳匹配设计。综合考虑

分 布 电 容 和 漏 磁 的 影 响 ， 以 及 绕 圈 的 直 径 在

1～1.8 mm之间，宽带脉冲注入探头磁芯与屏蔽外

壳间的距离匹配设计为 10 mm。

3） 线圈材料及绕制方式。线圈采用与 N型射

频同轴连接头内导体线径更接近的 1.3 mm线径的

漆包铜，线径更接近能尽可能地减小阻抗突变的影

响。线圈绕制方式采用双侧双线并绕绕线，绕线匝

为 3匝。双线并绕可减小绕制匝数，同时能很大程

度上降低高频时的阻抗，并能增加线圈承受电流和

功率的能力。

综合本节中磁芯的选择、磁芯尺寸与屏蔽外壳

匹配设计和线圈材料及绕制方式方案的内容和指

标，本文研制了宽频带高平坦度传导电磁敏感性注

入探头，宽带脉冲注入探头实物如图 9所示。

 
 

(b) 宽带脉冲注入探头整体实物图

(a) 宽带脉冲注入探头线圈绕制及阻抗匹配图

图 9    宽带脉冲注入探头实物

Fig. 9    Real object of broadband pulse injection probe
 
 4.3　宽带脉冲注入探头测试

为验证本文研制的宽带脉冲注入探头是否满

足相应的性能指标，使用矢量网络分析对注入探头

的 S21 参数进行测试，测试装置及组成如图 10 所
示、测试结果如图 11所示、测试数据生成的 S21 参

数曲线如图 12所示。

由图 11和图 12的测试结果可以看出，自主

研制的宽带脉冲注入探头工作频率范围可以覆

盖 0.009～1 000 MHz，并且低频段具有很好的注入

效果和性能、高频段性能无明显下降。图 13为

美国 FCC商业探头 S21 参数测试结果对比图。表 1
为自主研制宽带脉冲注入探头与 FCC商业探头

性能对比，通过对测试结果的分析和对比，所研

制的宽带脉冲注入探头在工作频率 fP、平坦度和

 

确定宽带脉冲注入探
头的工作带宽、平坦

度设计指标

根据设计指标选择磁芯的
材料和磁芯尺寸

根据磁芯尺寸进行外壳尺
寸匹配设计

对宽带脉冲注入探
头进行测试，是否
满足工作带宽指标?

对宽带脉冲注入探
头进行测试，是否
满足平坦度指标?

宽带脉冲注入探
头研究完成

Y

Y

N

N

进行注入探头
阻抗匹配设计

选择线圈材料和线径

研制宽带脉冲注入探头

图 8    宽带脉冲注入探头的具体设计流程

Fig. 8    Specific design flow for broadband pulse injection probes
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额定功率 3个指标方面均优于 FCC商业探头。

根据自主研制的宽带脉冲注入探头的测试结果

和对测试结果的分析，本文所研制的宽带脉冲注

入探头满足宽频带高平坦的设计目标，能够应用

于时域传导电磁敏感性测试。

 5　宽带脉冲注入探头在传导敏感性

测试中的应用

应用本文所研制的宽频带高平坦度传导电磁

敏感性宽带脉冲注入探头进行集成电路（选取 SW4427
模块）的传导电磁敏感性测试[14-16]，测试装置及连接

如图 14所示。

 
 

直流电源

信号源

待测设备

示波器

任意函数
发生器

宽带脉冲
注入探头

图 14    研制的探头进行传导电磁敏感性

测试装置连接图

Fig. 14    Connection diagram of the devices for conducting

electromagnetic susceptibility testing

with development probes

 
测试过程中，在 0.009～1 000 MHz范围内选择

了 19个频点进行测试，分别为 21，68，86 ，200，268，
301，350，400，430，450，560，587，630，670，750，791，
860，900，950 MHz，各频点的测试结果和待测设备

的波形变化如图 15所示。图中蓝色波形为 SW4427
模块的输出波形，紫色波形为干扰注入的线缆上监

测到的电流波形。

通过对待测设备应用研制的宽带脉冲注入探

头进行传导电磁敏感性测试，观察和分析注入干扰

前与注入传导干扰后的信号波形变化，发现所研制

的宽带脉冲注入探头在整个工作带宽内都能激发

出比较明显的敏感现象，说明所设计和研制的注入

探头满足带宽设计指标，同时也能应用于传导电磁

敏感性测试。

 

表 1    自主研制宽带脉冲注入探头与 FCC商业探头性能对比

Table 1    Performance comparison of self-developed

broadband pulse injection probes and

FCC commercial probes

产品名称 型号 可用频率/MHz 平坦度/dB 额定功率/W

自主研

制探头
BHEMC-
Pro-1E9-01

0.009～1 000 5
400（瞬时

功率>1 000）
美国FCC
商业探头

F-140 0.1～1 000 7 100

 

矢量网络分析仪

注入探头
注入探头
校准夹具

图 10    自主研制宽带脉冲注入探头 S21 参数测试装置图

Fig. 10    Self-developed broadband pulse injection probe S21

parameter test set diagram
 

 

图 11    自主研制宽带脉冲注入探头 S21 参数测试

Fig. 11    Self-developed broadband pulse injection probe S21

parameter test
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图 12    自主研制宽带脉冲注入探头 S21 参数测试结果

Fig. 12    Self-developed broadband pulse injection probe S21

parameter test result
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图 13    美国 FCC商业探头 S21 参数测试结果

Fig. 13    U.S. FCC commercial probe S21 parameter test results
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 6　结　论

1） 总结出宽带脉冲注入探头的实际结构和较

为接近实际的等效电路模型。

2） 总结出宽带脉冲注入探头详细的设计流程。

3） 对本文研制的宽带脉冲注入探头进行了性

能测试，并与设计指标进行了对比，从测试结果可

见本文研制的宽带脉冲注入探头全面符合设计指

标并具有很好的平坦度。

4） 用本文研制的宽带脉冲注入探头进行了集

成电路（选取 SW4427模块）的传导电磁敏感性测

试，发现在整个工作频带范围内所研制的探头都能

激发出比较明显的传导电磁敏感现象，表明本文研

制的注入探头能很好地服务于时域传导电磁敏感

性测试。

为使本文研制的宽频带高平坦度传导电磁敏

感性注入探头具有更好的实际应用效果，仍需要在

插入损耗和注入效率方面进一步的进行优化设计，

使其在性能方面进一步提升，这也将是后续研究工

作的重点。
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Research on broadband and high flatness conductive electromagnetic
susceptibility injection probe

FU Changshun，YAN Zhaowen*，SU Donglin

(School of Electronic and Information Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstract： The development trend of small volume, high density, and high clock frequency of integrated circuits
and  electronic  equipment  leads  to  serious  electromagnetic  compatibility  problems,  especially  electromagnetic
susceptibility problems. The electromagnetic susceptibility level of integrated circuits and electronic equipment is very
important  for  their  optimal  design,  and  broadband  pulse  injection  probes  are  widely  used  in  the  conducted
electromagnetic  susceptibility  test  of  integrated  circuits  and  electronic  equipment.  The  project  design  of  broadband
pulse  injection  probes  with  broadband  and  high  flatness  is  put  into  effect  by  examining  the  operating  principle  of
broadband  pulse  injection  probes  and  the  variables  affecting  working  bandwidth  and  flatness  on  the  basis  of  he
conducted  electromagnetic  susceptibility  test  requirements  of  integrated  circuits  and  electronic  equipment.  A
broadband pulse injection probe with a broad frequency band and high flatness is  produced using the techniques of
multi-wire parallel winding, matching design of magnetic core and shell, and impedance matching in high-frequency
band.The test results and practical application results show that the designed broadband pulse injection probe achieves
the performance index of working frequency covering 9 kHz-1 GHz and flatness less than 5 dB, and can also meet the
needs of conducting electromagnetic susceptibility tests.

Keywords： conducted  electromagnetic  susceptibility； broadband  pulse  injection  probe； broadband； flatness；
multi wire parallel winding；impedance matching

 
　Received：2022-01-17；Accepted：2022-01-21；Published Online：2022-02-15 11：46

　URL：kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20220215.0851.001.html

　Foundation item：National Natural Science Foundation of China (61427803)

 * Corresponding author. E-mail：yanzhaowen@buaa.edu.cn 

第 11 期 付长顺，等：宽频带高平坦度传导电磁敏感性注入探头研究 3009

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20220215.0851.001.html
mailto:yanzhaowen@buaa.edu.cn


 

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

DOI: 10.13700/j.bh.1001-5965.2022.0035

动量增升高升阻比飞行器横航向稳定性研究

刘深深1，2，罗磊2，韩青华2，唐伟3，桂业伟1，2，贾洪印2，*

(1.   空气动力学国家重点实验室 绵阳 621000； 2.   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；

3.   西南科技大学 环境友好能源材料国家重点实验室，绵阳 621000)

摘　　　要：考虑高超声速飞行器装填、防热及操稳等多约束条件下的实用化设计需求，提出

一种新型下反式高升阻比滑翔飞行器气动布局。借鉴乘波体飞行器的高升力设计方法及动量增升原

理，该新型飞行器采用下反式后掠翼构型，上表面为光滑倒圆“Λ”形设计，下表面为内凹的装填空

间，为尽可能避免长时间超远距离高超声速飞行带来的防热负担，采用后缘体襟翼及体侧扩张方向

舵面设计。采用数值计算方法对所提布局思路进行验证分析，计算结果表明：在飞行高度为 40 km，

Ma=10的条件下升阻比可以达到 4.48左右，在一定迎角范围内均具备很高的气动效率，验证了所提

布局的有效性。同时重点针对所提布局共性的横航向稳定性问题基于数值模拟方法探讨了 3种不同

优化改进方案的效果及可行性，并采用风洞试验对两侧翼梢 V尾的控制方案进行横航向稳定性控制

效果的试验验证，结果表明：采用两侧翼梢 V尾的控制方案是实现横航向稳定性控制的较优方案。

关　键　词：高超声速飞行器；高升阻比；下反；气动布局；概念设计；横航向稳定性
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升阻比、热防护及操纵与稳定性是当前高超声

速飞行器设计关心的核心问题，而升阻比是气动布

局设计时需要优先考虑的关键技术指标。更高的

升阻比不仅意味着更远的航程和更强的机动性能，

还可以使飞行器具备更高的飞行高度，从而降低热

流密度有利于防热系统的设计。近半世纪以来，不

同的任务使命、动力配置、飞行模式、发射平台等

催生了高超声速飞行器气动布局的创新式多样化

发展[1-4]。考虑到装填载荷需要，无论采用何种布局

形式都不可避免地产生气动阻力，因而气动效率存

在极限。大钝头返回舱的最大升阻比在 0.5左右，

有翼航天器的最大升阻比约为 1.3～3.0，无翼升力

体的最大升阻比极限约为 4.0，乘波类的最大升阻

比可达 4.0以上 [5]。综合来看，无动力的高超声速

飞行器为了追求更大的气动效益，其布局形式由轴

对称外形不断向扁平化升力体发展并以乘波构型

为当前升阻比设计极限。乘波构型可以获得更大

的升阻比[6]，但仍存在诸多问题需要解决：如非设计

状态下的气动效率衰减很快；过于扁平化的外形使

得飞行器容积利用率下降，纵横向稳定性不匹配；

同时尖锐的前缘给防热系统的设计带来了巨大挑

战；在对装填有要求的约束下，理想化乘波设计可

能无法实现等。因此，在飞行器总体尺寸质量规模

限制下，在满足分段容积要求、防热要求及操稳要

求前提下，借鉴乘波体的流动特点和高升阻比原理

进行实用化处理，是当前进行更高升阻比高超声速

升力体、融合体飞行器的可能发展方向[5]。

具备乘波特征的飞行器通常具备更加扁平的

外形，高超声速技术飞行器-2（hypersonic technology
vehicle 2, HTV-2）的 2次飞行失败表明，扁平化的乘
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波特征构型在带来高升阻比收益的同时，极易出现

滚转/偏航耦合运动，诱导超调的偏航/滚转力矩，从

而引发超出可控能力的姿态异常[7]。因而对高升阻

比无动力滑翔飞行器设计而言，在基准的气动布局

概念基础上如何解决其横航向的稳定性设计问题

是使得该类飞行器具备工程可用性的关键。

国外在高超声速飞行器稳定性的影响因素、失

稳后运动形态及相应的增稳措施上开展了大量研

究 [8]，国内在高超声速飞行器的纵向稳定性上也开

展了较多研究 [7-10]，在横侧向的稳定性问题研究上，

高清等 [7] 针对现有类 HTV-2外形的横侧向稳定性

开展了分析研究，闵昌万[11] 针对副翼控制下的高超

声速飞行器横侧向稳定性判据开展了研究。在无

动力高升阻比飞行器的气动布局设计方面，采用何

种增稳构型设计方案能够实现飞行器的横侧向稳

定性及不同方案的效果对比等尚需要开展更深入

的研究。

针对无动力飞行器高升阻比和横侧向稳定性

耦合的瓶颈设计问题，本文借鉴乘波体的构型特

点，从尽可能减少高压气流上溢、将高压气流维持

在下表面的设计原则及动量增升定理出发，以总体

尺寸、分段式装填需求及防热需求限制为强约束前

提，提出了一种新型下反式高升阻比滑翔飞行器气

动布局，并对该布局进行了基于计算流体力学

（computational  fluid  dynamics，CFD）的基本气动特

性分析。以此布局为基准研究对象，重点针对该类

飞行器共性的横航向稳定性问题研究了 3种不同

的横航向增稳设计方案，从流场特征出发分析了

3种不同方案的效果和可行性，给出了相关结论，并

对较优的翼梢 V尾气动布局方案开展了横航向稳

定性的风洞试验的验证。

 1　高升阻比气动布局方案设计

 1.1　总体设计思路及截面型线设计

截面型线设计是气动布局设计中非常重要的

环节，在总体尺寸确定情况下，不同的截面型线特

征决定了飞行器气动特性。乘波体因其前缘贴附

在激波上的特性而得名 [12-15]，乘波体设计的基本理

念是设计出激波附着的前缘线，从而将高压气流完

全封闭在下表面，避免高压气流上溢从而获得大升

阻比。实用化的高超声速飞行器外形通常受运载

平台限制，飞行器的长度、宽度及高度等总体尺寸

是很强的设计约束，仅考虑乘波特性得到的前缘线

可能会超出尺寸限制；同时对高超声速飞行器而

言，为了防热需求对前缘进行钝化也会影响到乘波

飞行器的气动效率；理想锥导乘波体在设计马赫数

为 4～20之间其容积率变化范围为 0.1～0.16[15]，其
容积率距实用化要求还有差距，Lyu等 [16] 为了进一

步提升其容积率提出了被动乘波的概念，而在实际

应用中装填是一个比容积率更重要的指标，在装填

尤其是在分段装填有要求前提下，理想化的完全乘

波大多数情况无法实现。

为了解决以上问题，本文借鉴乘波体尽可能将

高压气流维持在飞行器底部，同时减少气流上溢的

设计理念，将飞行器总体尺寸限制、分段容积要

求、防热要求及操稳要求作为强设计约束，进行实

用化高超声速飞行器截面型线的一体化设计。由

于实际飞行器长度及宽度等总体尺寸约束的随机

性，对任意给定总体尺寸约束的飞行器进行截面设

计无法做到翼前缘的精准乘波，本文考虑截面型线

的通用性仅最大限度地借鉴乘波体的截面型线构

型特征，而不进行精准的前缘乘波设计。由于楔导

乘波体通常为尖头大后掠三角翼布局，锥导乘波体

通常为曲线前缘，考虑实际已经成功应用的高升阻

比飞行器多为球状头部及大后掠三角翼布局，且相

较于曲线前缘更利于实际应用中的加工设计，因

此，本文截面型线设计基于楔导乘波体“Λ”形截面

特征进行。

考虑飞行器实用化，截面形状设计之初就需依

据装填约束进行。对于一定内径要求的尺寸装填

约束，有上置和下置 2种布局方式，如图 1所示，其

中，h1 为装填上置方案的飞行器高度，h2 为装填下

置方案的飞行器高度。装填放置于下部可以使飞

行器在同样装填下总高度更小，空间利用率更高，

因而本文采用非传统模式的装填下置方案进行装

填设计。
 
 

h
1

h
2

(a) 装填上置方案

(b) 装填下置方案

图 1    不同装填布置方式

Fig. 1    Different loading options
 

当采用下置方案进行装填时，必然会对下表面

的封闭高压气流特性造成破坏，从而导致气动特性

的下降，为了减少这种影响，考虑采用如图 2所示

的动量增升原理（即下折的布局产生向下的流动气
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流，可减少气流上溢，同时向下的气流动量能够在

不增加阻力的前提下带来额外的升力）[17-18]，尽可能

保证下表面装填空间的前提下具备下折的翼面特

征，而该类设计在带来额外升力的同时也会由于下

单翼的效果带来滚转稳定性进一步恶化的负面影

响。基于上述考虑得到的初步型面设计如图 3所示。

  

图 2    下折翼型的动量增升原理[17-18]

Fig. 2    Principle of momentum increasing lift for the negtive

dihedral wing[17-18]

  

图 3    初步截面设计形状

Fig. 3    Primary cross section design shape
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θ BC B BC CD

Rh BC C
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F

得到初步截面设计形状后，考虑高超声速飞行

器防热问题，前缘需要具备一定的防热半径（防热

半径大小通常与防热材料选择相关），同时尖锐的

顶部也需要进行防热处理，最终得到的截面设计形

状如图 4所示。截面设计形状关于线段 轴对

称，其中右侧型线由圆弧 （半径为 ，圆弧对应角

度为 ，与线段 相切于点 ）+线段 +圆弧 （半

径为 ，且与线段 、线段 EF 分别相切于点 和

点 ）+线段 EF+二次曲线 （与线段 相切与点

）组成。
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E

图 4    下反型气动布局截面形状

Fig. 4    Lower inverse aerodynamic layout cross section shape
 

该截面形状具备明显的下反特征，根据设想，

该型面具备一定的乘波体的构型特征，可以很好地

保持高压气流在下表面，同时下表面的内凹折形设

计可以在满足装填的大前提下利用动量增升概念

进一步提升飞行器的升阻比。

 1.2　基于总体尺寸、防热及操纵需求的飞行器优

化设计

完成飞行器截面型线设计后，根据整体尺寸约

束及装填约束，考虑防热及操纵需求可进行飞行器

总体布局设计。实际工程问题中的装填约束通常

可以用满足内径要求的锥柱体组合表达，设计出的

飞行器必须能够包含以锥柱体为代表的载荷装填

空间，如图 5所示。同时根据总体尺寸要求，设计

出如图 6所示的飞行器上下表面控制线及大后掠

三角翼构型下的左右宽度控制线，结合该外部尺寸

约束及内部装填约束可以完成如图 5所示的不同

截面处的型线设计，其中，L 为飞行器总长，W 为飞

行器宽度，H 为飞行器高度。
  

图 5    锥柱体装填约束与截面设计

Fig. 5    Cone-column loading constraint and cross section shape
  

W
H

L

图 6    总体布局三视图

Fig. 6    Three views of overall configuration
 

考虑防热问题，如图 7所示，头部采用一定半

径的钝球形设计，不同占位处典型截面纵向用光滑

的曲线连接，最终得到的飞行器构型方案三维视图

如图 8所示。此时飞行器构型优化后外形的总长为

4 700 mm，宽度为 1 800 mm，高度为 550 mm，上翼

面下反角为 16°，下翼面下反角为 12.5°，第 1锥角

为 4.6°，翼前缘半径为 15  mm，头部防热半径为

20 mm，翼前缘防热半径为 15 mm，该尺寸约束符合

当前无动力滑翔飞行器的典型尺寸、装填及防热材

料可耐受的技术水平约束。

对于高超声速飞行器而言，为了实现稳定地机

动飞行，必须对飞行器进行高效的舵面设计。结合

该外形布局特点，考虑长时间高超飞行舵面防热负

担，本文采用了如图 9所示的后缘襟副翼和机身两
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侧体扩张方向舵的舵面配置方案[19-20]。对于后缘襟

副翼舵面偏转时的气动热会明显优于全动舵设计

方案，左右两侧同向偏转用于纵向控制，左右两侧

差动偏转用于飞行器横向控制，下腹部贴体扩张舵

可用于纵向增稳和航向控制。这种舵面配置方案

在非偏转情况下不会带来额外的阻力，且有利于防

热系统设计。
 
 

图 7    头部及前缘设计

Fig. 7    Design of head and leading edge
 

 
 

图 8    飞行器三维视图

Fig. 8    3D view of the aircraft
 

 
 

图 9    外形操纵面布置方式设计

Fig. 9    Design of shape manipulation surface layout
 

 2　基本布局方案气动特性初步分析

为了分析验证基本布局方案是否和设计构想

一致具备高升阻比特性和高气动效率，本文基于自

研的数值气动力 /热与结构热响应耦合计算平台

FL-CHAPTER[21-24] 进行了数值计算。李素循 [25] 对

如图 10所示的空天飞机标模进行了气动力/热风洞

试验研究，李海燕 [26] 及丁峰 [27] 选取该模型及其试

验数据进行了高超声速飞行器数值模拟方法的有

效性验证。本文采用该空天飞机标模对数值模拟

方法的有效性进行验证。该空天飞机飞行器试验

模型由机头、机身和机翼 3个主要部件构成，其具

体尺寸见文献 [25]。风洞试验条件为 Ma=8.04，单位雷

诺数 Re0=1.13×10
7，总压 P0,t=7.8 MPa，总温 T0,t=892 K，

迎角范围为−5°～30°，参考面积为 10 000 mm2，参考

长度为总长度 290.0 mm，俯仰力矩参考点为模型顶点。
 
 

图 10    空天飞机网格

Fig. 10    Mesh grid of aerospace plane vehicle
 

α

CL CD

本文数值计算方法得到的不同迎角 下升力系

数 、阻力系数 同风洞试验数据对比如图 11所

示，从图中可以看出本文数值计算方法得到的数据

与风洞试验数据吻合较好，因此，采用本文数值计

算方法可以比较准确地进行高超声速流场的数值

模拟。
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图 11    计算与风洞试验数值对比

Fig. 11    Comparison of calculated and wind tunnel

experiment data
 

采用基于本节经过验证的数值计算方法对本

文布局在典型的滑翔飞行高度为 40 km，Ma 分别

为 5、10、20这 3种工况进行数值计算。先采用

3套不同粗细的网格进行网格无关性分析，当计算

得到的升阻比结果差异小于 0.1% 时（百分比依据

同加密网格得到的结果进行对比），认为当前网格

量下具备较好的网格无关性，具有足够的精度开展

该外形的数值计算，为节约计算资源，后续计算采

用如图 12所示的中等密度的计算网格进行，得到

升阻比曲线如图 13所示。

从图 13中可以看出，该外形在高超声速范围

内具备很好的升阻比特性，最大升阻比位于迎角为

6°附近。Ma=5时最大升阻比约为 4.8，Ma=10时最
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大 升 阻 比 在 4.5左 右 ， Ma=20时 最 大 升 阻 比 在

4.1附近。迎角为 6°时，典型 Ma 下该飞行器不同横

截面的流场压力系数分布如图 14所示。从图中可

以看出，本文布局设计抑制了高压气流上溢，前缘

两侧溢流很少，绝大部分高压气流能够很好地集中

在下表面，这初步验证了本文布局的设计构想是可

行的，因而获得了较高的气动效率。
  

图 12    中等密度计算网格

Fig. 12    Medium density cauculating mesh grid
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图 13    初始方案不同马赫数下升阻比特性

Fig. 13    Characteristics of lift to drag ratio at different Mach

numbers of initial scheme
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图 14    Ma=10时不同横截面的流场压力系数分布

Fig. 14    Contour cloud of pressure coefficient distribution under

mach number Ma=10
 

同时对飞行器的典型状态下的气动热环境进

行了数值计算（高度为 50 km，Ma=15，迎角为 6°），
得到的驻点热流为 5 078.2 kW/m2，翼前缘最大热流

为 892.3 kW/m2，基本和同类飞行器处于相当水平，

因此，满足当前防热设计的工程需求。

 3　不同横航向增稳方案对比分析

Clβ < 0 Cnβ > 0

获取飞行器基准构型后，如何对飞行器进行操

稳匹配设计是此类飞行器气动布局设计的关

键[28-32]。飞行器的纵向特性可以根据压心变化规律

进行质心/压心配置，匹配设计操纵面形式、安装位

置及大小来解决 [31]，而对于本文的高升阻比下反类

飞行器而言，扁平化特征会导致其与 HTV-2一样存

在严峻的横航向稳定性问题，而下反特征在增加升

阻比之外还恶化了滚转的稳定性问题。图 15为初

始构型横航向特性曲线，其中，He 为飞行高度，通过

数值计算给出了在典型飞行状态下的横航向稳定

性特征（在欧美坐标系下，当飞行器分别满足横向

静稳定性 和航向静稳定性 时，则认为

该飞行器横航向静稳定的），该外形如果要在飞行

中获得较大升阻比，其飞行对应的迎角范围必须是

中小迎角（见图 13），由图 15可知，在该迎角范围内

原始外形方案横向（滚转）和航向（偏航）均是静不

稳定的。
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图 15    初始构型横航向特性曲线（Ma=10，He=40 km）

Fig. 15    Initial configuration of lateral-directional aerodynamic

characteristics curve (Ma=10，He=40 km)
 

图 16为侧滑角 β 为 5°下飞行器基本流场特

征，右侧滑时左右两侧会出现明显的不对称特征，

在迎风侧，飞行器上、下表面的前部锥段物面由于

气流压缩而产生高压，后部柱段物面由于气流膨胀

而产生低压，两者共同作用带来较明显的航向静不

稳性。因此，从基本流场出发，本文认为对该飞行

器增强横航向稳定性的方法可以从 2个方向入手：

①增加安定面的方式，通过增大质心后的投影面

积，来满足横侧向稳定性要求，这种增加额外安定

面的方式会带来一定的阻力增量，且存在热防护问

题，必须考虑阻力代价问题；②通过改善机身上的

压力分布，通过对波系优化，减小质心前的不稳定

力矩贡献，增大质心后的稳定力矩贡献。从上述
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2个基本原理出发，本文提出了 3种横航向增稳方

案进行对比分析研究（见图 17～图 19）：①在机身

后段背部或腹部添加垂直安定面；②引入机身前段

（钝锥段）中心线竖直偏移量，使机身前端构型成为

竖直方向的偏心钝锥，改变前体高压区和后体高压

区在垂直方向的分布；③在机翼后段（机身柱段位

置）布置上反式的翼梢 V尾。
 
 

(c) 头部锥段向下偏心
z

y
x

(a) 头部锥段向上偏心

(b) 头部锥段无偏心 (基本外形)

图 18    头部锥段上下偏心方案

Fig. 18    Eccentric scheme for the upper and lower part of the

head taper section
 
 

图 19    翼梢 V尾外形方案

Fig. 19    Winglet V-tail outline scheme
 

 3.1　垂直安定面结果分析

在垂直安定面方案中，对于背部垂尾和腹部腹

鳍 2种方案在同样的舵面拓扑下选择了 3种不同

的舵面尺寸（0.13 m2、0.30 m2、0.40 m2）进行安定面

增稳效果评估分析。

图 20为垂直安定面方案的横航向稳定性与原

始外形对比（FCW1、FCW2、FCW3分别为腹部垂尾

即腹鳍小、中、大 3种舵面尺寸方案，BCW1、BCW2、
BCW3分别为背部垂尾小、中、大 3种舵面尺寸方

案），其中，来流参数为 Ma=10，飞行高度为 40 km；

黏性采用层流计算，壁面边界设为 1 000 K等温壁；

飞行器质心取在机体纵轴 61% 处，航向力矩系数对

质心取矩。由图可见，对于背部布置垂尾的增稳方

案，较大尺寸的垂尾小迎角下可以明显地增强飞行

器的航向稳定性，但迎角大于 5°后垂尾几乎不起安

定作用。而对于腹部布置腹鳍的方案，可以从 3种

尺寸的特性曲线看出，此方案可以在所有迎角下显

著地改善飞行器的航向静稳定性，在大迎角下其改

善效果尤为明显，较大尺寸的腹鳍可以使得飞行器

航向稳定。而对于横向稳定性，腹部布置腹鳍会使

得滚转稳定性进一步恶化，背部布置垂尾虽然可以

使得滚转稳定性得到增强，但无法在最大升阻比对

应迎角范围内使其稳定。

 3.2　头部锥段上下偏心方案分析

对于头部锥段上偏心方案，其基本设计思想是

通过偏心设计，使得迎风侧柱段的膨胀波变弱，从
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图 16    侧滑角 β 为 5°下飞行器基本流场特征

Fig. 16    Basic flow field characteristics
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图 17    垂直安定面方案

Fig. 17    Vertical stabilized surface scheme
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而增大弹身后的压力，起到增强航向稳定性的效

果；对于头部锥段下偏心方案，其设计思想是通过

头锥偏移，减小锥段的在特定迎角下的压缩效应，

降低锥段高压带来的航向静不稳定性。图 21为头

部锥段上、下偏心方案横航向特性曲线，其中，

Ma=10，从图中可以看出，偏心设计方案对横向稳

定性影响较小。在航向稳定性上，头部锥段上偏心

的方式同最初设想相反使得航向稳定性变差，而头

部锥段下偏心则和设想一致在较大的迎角下（大于

10°）能够很好地改善航向稳定性，使飞行器航向稳

定，但在最大升阻比对应的中小迎角范围内反而使

得航向稳定性恶化。
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图 21    头部锥段上下偏心方案横航向特性

曲线对比（Ma=10.0）

Fig. 21    Comparison of lateral-directional aerodynamic

characteristics of upper and lower eccentric scheme (Ma=10.0)
 

图 22为头部锥段上偏心方案的流场特性，从

图中可以看出上偏心后，飞行器后体柱段上压力同

预想一致变大了，但这种改变却同时导致前体锥段

上压力增大更多，因此，反而和最初设想相反导致

了航向稳定性的恶化，这解释了图 21飞行器航向
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图 20    垂直安定面方案横航向稳定性与原始外形

特性对比（Ma=10.0）

Fig. 20    Comparison of lateral-directional aerodynamic

characteristics curve for vertical stabilized surface scheme and

original scheme (Ma=10.0)
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图 22    头部锥段上偏心方案流场特性（Ma=10，α=5°，β=5°）

Fig. 22    Flow field characteristic of upper eccentric scheme of head taper（Ma=10，α=5°，β=5°）
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稳定性的变化规律。

图 23为头部锥段下偏心方案流场特征，对于头

部锥段下偏心方案下偏心的目的是使前体锥段下表

面的压缩减弱，从而降低锥段下表面高压对航向稳

定性的不利影响。从迎角为 10°下的头部锥段下偏

心方案与原始方案下表面的压力分布对比可以看

到，在这种较大迎角下下偏心确实可以有效降低锥

段下表面的高压，使航向稳定性得到改善实现稳定。

而小迎角下由于头锥下偏，背风侧质心前出现了侧

向高压，所以导致了小迎角下的偏航稳定性反而变差。

因此，对于该类外形而言，偏心方案无法实现

横航向的稳定性改进。
 
 

z

y

x

压力系数
0.240 0

0.177 5

0.115 0

0.052 5

−0.010 0

(a) 原始外形 (α=10°) 迎风面

压力系数
0.040

0.025

0.010

−0.005
−0.020

(c) 原始外形 (α=10°) 背风面

z

y

x

压力系数
0.170

0.125

0.080

0.035

−0.010

(e) 原始外形 (α=5°) 迎风面

压力系数
0.06

0.04

0.02

0

−0.02
(g) 原始外形 (α=5°) 背风面

z

y

x

(b) 下偏心方案 (α=10°) 迎风面

压力系数
0.240 0

0.177 5

0.115 0

0.052 5

−0.010 0

压力系数
0.040

0.025

0.010

−0.005
−0.020

(d) 下偏心方案 (α=10°) 背风面

压力系数
0.170

0.125

0.080

0.035

−0.010

z

y

x

(f) 下偏心方案 (α=5°) 迎风面

压力系数
0.06

0.04

0.02

0

−0.02
(h) 下偏心方案 (α=5°) 背风面

图 23    头部锥段下偏心方案流场特性（Ma=10，β=5°）

Fig. 23    Flow field characteristic of upper and lower eccentric scheme of head taper（Ma=10，β=5°）
 

 3.3　翼梢 V尾方案结果分析

图 24为翼梢 V尾外形（WL）的横航向特性曲

线。可知，在机翼后段两侧布置翼梢 V尾后，飞行

器的航向静稳定性得到了明显改善，同时飞行器在
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Cnβ,dyn > 0

所有迎角下均为横向静稳定的。由于该方案为横

向静稳定的，因此，可以进一步采用用偏航动态稳

定判据 Cnβ,dyn 来综合考虑横航向的耦合效应对飞行

器稳定性进行分析。该判据的物理意义是滚转通

道（横向）的静稳定性可以弥补侧向（航向）静稳定

性的不足，当 时认为飞行器具备航向动稳

定性。由图 25可知，在考虑横航向的耦合影响下，

该方案可以使得飞行器同时具备横向和航向稳定性。

图 26为翼梢 V尾方案的流场特性曲线，可以

看出通过 V尾小翼设置，可以有效弥补背部立尾在

正迎角下遮挡效应带来的效率损失问题，因此，在

不同迎角下翼尖 V尾均表现出了较高的气动效率；

同时，翼尖 V尾设置增大了飞行器轴线上方侧向投

影面积，有效弥补了下反构型横向稳定不足问题。

综合横航稳定性评估结果来看，翼尖 V尾方案是解

决下反类构型横航向稳定性问题可行的一种方案。
  

(a) α=0° (b) α=5°

(c) α=10° (d) α=15°

图 26    翼梢 V尾方案的流场特性曲线

Fig. 26    Flow field characteristic of V-tail winglet scheme
 

 3.4　增稳设计结论及风洞试验验证

通过对比 3类横航向增稳方案，可以看到对于

此类飞行器采用翼梢 V尾的方案是较好的解决方

案，此时得到的飞行器气动布局方案如图 27所示。

图 28为采用翼梢 V尾方案的飞行器升阻比特

性。由图可知，增加翼梢 V尾并未明显降低其升阻

比，最终飞行器方案典型飞行状态最大升阻比约为

4.48（Ma=10，α=7°）。
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图 24    翼梢 V尾外形横航向特性曲线

Fig. 24    Lateral-directional aerodynamic characteristic curves of

winglet V-tail outline
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图 25    翼梢 V尾方案 Cnβ,dyn 曲线 （β=2°）

Fig. 25    Cnβ,dyn curve of winglet V-tail scheme （β=2°）
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图 27    飞行器最终舵面设计及布局方案

Fig. 27    Final rudder surface design and configuration scheme of

air vehicle
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图 28    采用翼梢 V尾的飞行器升阻比特性

Fig. 28    Lift-to-drag ratio characteristics of aircraft with V winglet
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对于如图 26所示的气动布局方案，在空气动

力研究与发展中心高超声速低密度风洞 FD-17A中

进行了缩比为 1∶10的风洞试验（见图 29），以进一

步验证该外形的横航向稳定性设计是否满足了要

求。试验模拟了 2种来流状态：Ma=10，飞行高度

为 59.1 km；Ma =14，飞行高度为 66.3 km。由于该风

洞无法模拟滑翔飞行器高度为 40～50 km范围内

的飞行器状态，因而无法直接对该飞行器的滑翔升

阻比进行验证，但相应的数据可以用来进一步校验

本文数值计算的精度和验证飞行器的横航向稳定

性是否满足要求。

图 30为风洞试验与本文数值计算方法的横航

向特性。可知，风洞试验与本文数值计算方法的结

果相吻合，并且在 20°迎角范围内该飞行器在偏航

和滚转方向均是稳定可控的。

图 31为气动力试验结果与本文数值计算方法

结果，进一步证明了前述本文采用的数值计算的可

靠性。
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图 31    气动力试验结果与本文数值计算结果

Fig. 31    Aerodynamic test results and numerical

simulation results
 

 4　结　论

1） 本文气动布局基于内部约束进行，可以满足

装填和防热的实用化需求，流场分析表明本文气动

布局能够更多地将高压气流维持在下表面，同时减

少气流上溢，因而这种借鉴乘波的设计理念和动量

增升原理进行实用化的高升阻比气动布局设计的

方法是可行的。

2） 本文气动布局可以在满足实用化的防热及

分段装填约束下具备较高的升阻比，在考虑横航向

增稳设计后，飞行高度为 40 km，Ma=10条件下的升

阻比在 4.48左右，同时有别于乘波体的单设计点状

态，在一定马赫数范围内均具备很高的气动效率。

3） 相比于增加垂直安定面和前后体偏心设计

方案，对于下反式飞行器翼梢 V尾方案可以获得满

足要求的增稳效果。能够有效地改善下反外形带

来的滚转方向和偏航方向的稳定性问题，风洞试验

也证实了这一设计结果，在未来的该类飞行器设计

中是值得深入研究的增稳方案。

本文布局是借鉴乘波设计方法及动量增升原

理实现实用化高升阻比高超声速飞行器的一种可

行方案。在今后的工作中仍需要以此布局为基础，

细化考虑尺寸约束、操稳特性、防热需求等，进一

步进行气动布局的优化以提升其整体气动性能。
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Study on lateral-directional stability of a practical high lift-to-drag ratio
hypersonic vehicle with momentum lift augmentation

LIU Shenshen1，2，LUO Lei2，HAN Qinghua2，TANG Wei3，GUI Yewei1，2，JIA Hongyin2，*

(1.   State Key Laboratory of Aerodynamics，Mianyang 621000，China；

2.   Computational Aerodynamics Institute，China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang 621000，China；

3.   State Key Laboratory of Environment-Friendly Energy Materials，Southwest Univeisity of Science and Technology，Mianyang 621000，China)

Abstract： A new aerodynamic  configuration  concept  for  a  hypersonic  vehicle  with  a  high  lift-to-drag  ratio  is
proposed to satisfy the constantly increasing practicability multi-constraints of high volumetric efficiency, control and
stability,  and  acceptable  thermal  protection.  The  design  principles  of  this  practical  configuration  is  inspired  by  the
wave-rider  design  idea  and  momentum  principle  which  incorporates  inverted  dihedral  with  an  aft-sweeping  wing,
caret  upper  surface,  and  con-cavity  lower  surface  are  elaborated.  A  trailing  edge  flap  and  a  body-fitted  expansion
rudder  were  used  in  place  of  the  standard  control  surface's  leading  edge  to  prevent  excessive  heat  flow  during  the
prolonged hypersonic flight. The aerodynamic characteristics of this new configuration were obtained and discussed
by applying numerical simulation with Navier-Stokes equations and wind tunnel test. The results show that the delta
wing with a caret upper surface and concavity bottom surface can generate highly compressed air beneath the vehicle
and  reduce  the  loss  of  lifting  pressure.  The  maximum  lift-to-drag  ratio  achieves  nearly  4.48  at Ma=10  and  40Km
altitude and maintains well at a wide range of angles of attack. At the same time, the effects and feasibility of three
different optimization schemes are discussed based on the numerical simulation method, aiming at the common lateral
and directional stability problem of the proposed configuration, and the wind tunnel test is used to verify the lateral
and directional  stability  control  effect  of  the  scheme with  two V winglets.The results  show that  the  control  scheme
with two V winglets is the better scheme to realize the lateral and directional stability.

Keywords： hypersonic vehicle；high lift-to-drag ratio；inverted dihedral；aerodynamic configuration；conceptual
design；lateral-directional stability
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直升机人机协同控制方法研究与飞行验证

金子博1，李道春1，*，孙毅1，张凯2，向锦武1

(1.   北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 100191； 2.   北京北航天宇长鹰无人机科技有限公司，北京 100191)

摘　　　要：人机协同系统可以充分发挥人类智慧的优越性和机器人作业的高精度与高效率，

被广泛应用于决策指挥、工业控制和医疗手术等领域。飞行员驾驶飞行器时需要实时处理大量信息

并给出精准操控，操纵负担大。基于典型单旋翼直升机的操控特点，设计一种直升机协同驾驶机器

人系统，驾驶机器人连接直升机周期变距杆控制直升机的俯仰运动和滚转运动，飞行员通过总距杆

和脚蹬控制直升机的航向运动和升降运动。协同驾驶机器人可以在不改装原有直升机的基础上实现

一种新型的人机协同飞行控制，快速提升现有直升机的自动化水平和飞行员在应急情况下的生存能

力。研究驾驶机器人控制系统模型，建立适用于直升机人机协同控制的飞行模拟平台，通过飞行员

在环飞行仿真初步验证了人机协同控制方法的可行性。在飞行仿真验证的基础上研制了驾驶机器人

样机，并将样机搭载在 SVH-4直升机上完成飞行实验验证。

关　键　词：人机协同；直升机；驾驶机器人；飞行控制；飞行实验
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人机协同思想认为机器人与人之间应该形成

一种平等、互助的同事关系，以此形成的人机协同

系统可以充分利用各自的优点，组成一个高效率、

高性能的智能系统，从而达到最佳效益[1-2]。在飞行

器操控领域，人机协同主要通过飞行辅助驾驶系统

实现。随着飞行器被控系统的更新迭代和先进飞

行控制方法的进步，飞行辅助驾驶系统已经可以协

助飞行员完成大量繁杂的控制与决策，有效减轻飞

行员的操控负担 [3-4]，并进一步提高飞行系统整体

性能[5-9]。

已有的飞行辅助驾驶系统包括自动驾驶仪、智

能化驾驶舱和驾驶机器人系统。自动驾驶仪 [10-11]

作为应用最广泛的飞行辅助驾驶系统，从最初的控

制增稳系统发展到电传飞行控制系统，再到综合飞

行控制系统 [12]，使得飞行员能够更有效、更精准地

操控飞行器，并在一定程度上摆脱任务飞行中枯

燥、程序化的工作。随着自动化技术和人工智能技

术的发展，传统的自动驾驶仪进一步集成为智能化

驾驶舱 [13-14]，智能化驾驶舱可以根据当前任务执行

状态，结合外部态势信息进行推理，规划应对方案，

根据飞行态势调整辅助决策等级，高效地完成飞行

辅助决策功能。

上述辅助驾驶系统和方法都需要从飞行器设

计阶段进行布置，或者对现有飞行器进行不可逆的

改装，无法直接应用于现有飞行器。对于目前大部

分的通航直升机或中小型固定翼飞机，其自动化水

平较低，飞行员仍需在操控过程时刻保持对飞行器

操纵机构的关注和控制，长时间驾驶会引起较大疲

劳。在应急情况下，飞行员也不能松开操纵杆，限

制了飞行员在应急情况下的调整能力。

基于驾驶机器人的人机协同控制为现有的低

自动化水平飞行器提供了一种新的协同驾驶解决

方案 [15]，驾驶机器人可以在不改装原有飞行器的前

提下直接布置在飞行器驾驶舱内，协助飞行员或独
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立完成操控飞行器，也可以集成多种传感器设备和

先进感知、控制和决策方法，实现更高智能水平的

人机协同控制方法，具有广阔的应用前景。

基于驾驶机器人的人机协同控制研究属于航

空学科和机器人学科的交叉领域，国外方面主要由

美国国防部高级研究计划局（Defense  Advanced
Research Projects Agency，DARPA）开发了“Alias”[16-17]

驾驶机器人，“Alias”驾驶机器人配有视觉感知设

备和飞机数字接口，通过操控机械臂为飞行员提供

辅助。“Alias”驾驶机器人已经在“Cessna 208”、

“Diamond DA42”等飞机上完成了飞行实验。韩国

科学技术研究院（Korea Advanced Institute of Science
and Technology ，KAIST）研制了“PIBOT” [18-20] 飞行

驾驶机器人，其采用仿人体关节机构的形式，主要

在飞行模拟器上完成飞行测试。美国空军研究实

验室（Air Force Research Laboratory ，AFRL）研制了

自动驾驶机器人系统“ROBOpilot”，旨在采用非侵

入式方法，将有人机转换成无人驾驶飞行器。

“ROBOpilot”于 2020年在“Cessna 206”上进行了

第 2次独立飞行实验，完成了自主起飞、任务导航

和着陆等飞行任务。国内方面，开展了一系列直升

机驾驶机器人研究 [15]，其设计的人形驾驶机器人可

以在飞行模拟器上独立驾驶直升机。

现有研究主要关注驾驶机器人的总体方案设

计和飞行实验验证，但基于驾驶机器人的人机协同

系统及其控制方法研究很少。此外，已有的驾驶机

器人系统研究主要针对固定翼飞机，而直升机的座

舱空间小、操控难度大，这对驾驶机器人结构设计

和伺服控制提出了更高的要求。

本文针对典型直升机飞行平台，研究了一种基

于驾驶机器人系统的直升机人机协同控制方法。

建立了直升机驾驶舱模型和周期变距杆运动空间

模型，给出了驾驶机器人结构设计方案和控制系统

方案。在 MATLAB Simulink中建立了直升机动力

学模型和驾驶机器人控制系统模型，通过 Simulink
驱动 Flight Gear进行视景仿真，建立了人机协同控

制飞行模拟平台并进行了人在回路的人机协同控

制飞行仿真。将研制的驾驶机器人样机搭载在直

升机上完成了飞行实验，验证了本文协同驾驶机器

人和直升机人机协同控制方法的有效性。

 1　直升机人机协同系统

 1.1　直升机飞行平台

本文的协同驾驶机器人搭载的飞行平台为

SVH-4直升机，其总体布局为典型单旋翼直升机，

机身全长为 7.28 m，高为 2.48 m，空机质量为 460 kg，

可承担最大负载为 180 kg。相较于常规直升机，其

底部还配有可移动支撑底盘，用于限制直升机飞行

高度，保护直升机在飞行过程中不会发生侧翻、摔

机等事故。为保证驾驶机器人可以安装在驾驶舱

内，且不与飞行员或直升机操纵机构发生干涉，根

据驾驶舱内空间尺寸建立了驾驶舱模型如图 1所

示。直升机操纵机构主要包括周期变距杆、总距杆

和脚蹬。周期变距杆在驾驶座正前方，绕杆根部转

轴转动，杆末端运动轨迹在一曲面内，其运动空间

如图 2所示。总距杆位于驾驶座左侧，由飞行员左

手控制。脚蹬在仪表盘两侧，由飞行员双腿踩踏

控制。
 
 

周期变距杆

仪表面板

总距杆

脚蹬

图 1    直升机驾驶舱建模

Fig. 1    Modelling of helicopter cockpit
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图 2    周期变距杆运动空间

Fig. 2    Motion space of cyclic control stick
 

 1.2　人机协同系统组成

分析直升机的操控特点，可知直升机周期变距

杆的操纵精度要求和灵敏度要求较高，且飞行员在

飞行全过程中都需要保持操纵周期变距杆，操纵负

担大。因此，本文设计一种协同驾驶机器人系统，

可以基于独立的飞行控制器操纵直升机周期变距
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杆，由飞行员操纵直升机总距杆和脚蹬，从而实现

人机协同控制直升机。在人机协同飞行控制过程

中，飞行员具有更高的控制权限，可以切换不同的

驾驶机器人飞行模式、监控机器人操纵并随时能够

断开机器人控制和切换手动操纵。在正常飞行时，

可以由驾驶机器人长时间保持控制周期变距杆，减

轻飞行员操纵负担，快速提升现有飞行器的自动化

水平。在应急情况下，飞行员也可以紧急切换机器

人控制周期变距杆，便于飞行员自由调整和采取应

急措施，提高飞行员在应急情况下的生存水平。

根据直升机人机协同控制需求，给出了人机协

同系统的总体方法如图 3所示，主要由驾驶机器

人、飞行员、直升机和地面站 4部分构成。其中驾

驶机器人系统包括机身结构、控制系统、伺服机构

和视觉感知系统。协同驾驶机器人的具体控制过

程如下：由飞行员操控直升机起飞和到达稳定飞行

状态，切换驾驶机器人控制直升机周期变距杆。驾

驶机器人通过独立的飞行控制器估计直升机飞行

状态并给出周期变距杆期望杆量，机器人伺服机构

根据期望杆量计算伺服末端期望位置和电机转角，

从而实现控制直升机周期变距杆。驾驶机器人的

视觉感知系统可以同时感知舱外视景和舱内仪表，

并将实时图像数据和直升机状态信息回传给地面

站。同时，地面站也可以通过链路传输向驾驶机器

人发送远程控制指令。因此，可以由人在地面站根

据实时的飞行状态和舱外视景，远程操控驾驶机器

人驾驶直升机，进一步拓展了人机协同系统的应用

范围。协同驾驶机器人的核心部分是伺服系统和

控制系统设计，本文在第 2节中进行了详细研究；

地面站系统软件部分是基于人机协同飞行仿真模

拟器实现的，本文在第 3节研究了视景飞行仿真建

模方法，为驾驶机器人飞行实验提供基础和飞行保障。
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图 3    直升机人机协同总体控制方法

Fig. 3    Overall scheme of human-machine col-laborative system
 

 1.3　协同驾驶机器人

根据直升机周期变距杆的操纵行程、控制精

度要求和灵敏度要求，结合驾驶舱内空间限制，

本文研究的直升机协同驾驶机器人采用 XY 同步

带伺服机构与 z 向补偿机构组合的方式控制周期

变距杆。同步带包括 1条横向同步带和 2条纵向

同步带，横向同步带由 1个步进电机驱动，2个纵

向同步带通过同轴连杆连接，同步带连接滑轨

带动滑块运动。该 XY 同步带伺服机构可以控制

被控对象实现 XY 平面内任意方向的主动运动。

由于周期变距杆末端在 z 方向也有自由度，因

此，在同步带伺服和周期变距杆连接处设计 z 向

补偿连接装置。该装置由 z 向滑块和万向节构

成，使得周期变距杆可以在同步带伺服控制下平

滑运动。

驾驶机器人在直升机驾驶舱内安装如图 4所

示。机器人主体结构包括同步带伺服机构、机身箱

体和腿部平衡结构。机身箱体采用框结构，由铝合

金板制成，通过在其底板两侧布置夹持板来固定在

驾驶舱座位上。机身箱体的两侧布置 2个短平台，

 

头部视觉系统

机身箱体

横向同步带

纵向同步带

夹持板
腿部平衡结构

同步带延伸段

图 4    驾驶机器人主体结构与舱内安装

Fig. 4    Main structure and cockpit installation of robot pilot
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用于支撑 XY 同步带伺服机构的纵向同步带。纵向

同步带在周期变距杆的控制行程范围外增加了延

伸段，延伸段末端接触并抵住驾驶舱前壁，这样可

以显著减少驾驶机器人在飞行过程中的位置偏移

和结构振动，有效提高同步带伺服机构的控制效

果。机身箱体内部放置伺服电源和飞控电源。驾

驶机器人的腿部结构下接驾驶舱地板，用于支撑机

身箱体，同时调整机器人结构重心，使机器人主体

结构重心前移，保证伺服机构在周期变距杆中立位

置的操纵性能。机身箱体上还布置有头部视觉系

统，主要用于布置摄像头并将实时舱外视景传回给

地面站。

 2　驾驶机器人控制系统

驾驶机器人控制系统包括机器人伺服控制内

回路和直升机飞行控制外回路，如图 5所示。驾驶

机器人在操控直升机时，外回路通过传感器等估计

直升机位姿信息，由直升机飞行控制器计算并输出

直升机俯仰通道和滚转通道的控制量，以脉宽调制

信号（pulse width modulation，PWM）形式传输给机

器人伺服控制内回路。内回路接收脉宽调制信号

后驱动 XY 同步带伺服机构，伺服机构连接并操纵

直升机周期变距杆，进而控制直升机的俯仰运动和

横滚运动。
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图 5    驾驶机器人控制系统

Fig. 5    Control system of robot pilot
 

为了减少飞行过程中机身振动和信号噪声对

周期变距杆微小控制的影响，同时避免过冲响应

造成的实时控制发散，XY 同步带伺服机构采用

步进电机进行驱动。根据实机测量得到周期变

距 杆 的 控 制 杆 力 ， 选 取 步 进 电 机 保 持 转 矩 为

16 N·m，轴径为 19 mm，步距角为 1.2°，步距角精度

为±5%。

一般地，驾驶机器人需要先将飞行控制器输

出的 PWM转换为周期变距杆末端的目标偏移位

置，再根据运动学关系计算周期变距杆达到目标

偏移位置所需要的机器人伺服机构的驱动电机

转角，最后驱动伺服机构来操纵周期变距杆。本

文采用的 XY 同步带伺服方式可以由飞行控制器

输出信号直接驱动步进电机，省去了周期变距杆

的目标偏移位置计算过程和信号转换过程。驾

驶机器人的 z 向补偿连接装置使得周期变距杆的

位置偏移可以直接映射到 XY 同步带伺服机构中

步进电机的转角，消去了繁琐的三维运动学关系

解算过程。因此，本文的驾驶机器人可以实现高

精度、低时延的直升机周期变距杆控制。采用比

例 积 分 微 分 （proportional  integral  differential， PID）

控制方法作为驾驶机器人的飞行控制器，如图 6
所示。

PID控制器根据目标输入值 r(t)与实际输出值

c(t) 得到控制偏差 e(t), 将此偏差的比例、积分和微

分通过线性组合构成控制量 , 对直升机进行控制，

控制器方程为

e(t) = r(t)− c(t) （1）

控制器时域输出方程为

u (t) = KPe (t)+KI

w
e (t)dt+KDde (t)/dt （2）

式中：KP、KI 和 KD 分别为控制器的比例、积分和微

分参数。通过时滞环节和惯性环节串联来表征驾

驶机器人伺服过程，在驾驶机器人低伺服时延和高

响应速度的前提下，PID控制器就可以满足直升机

飞行控制要求。同时，PID控制参数调试方法简

单，便于驾驶机器人快速适用于不同种类飞行器。

此外，驾驶机器人控制系统包含应急切断设计，在

驾驶机器人发生故障或其他应急情况下，飞行员能

够快速切断、隔离驾驶机器人的操纵，取回周期变

距杆的控制权。

 

r(t) e(t) c(t)u(t)
KPe(t)

KI∫ρ(t)dt

KD

de(t)

dt

+

+ + eτ0s
1 1

τ1s+1
直升机

时滞
环节

惯性
环节

图 6    直升机飞行控制器

Fig. 6    Helicopter flight controller
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 3　直升机人机协同控制飞行仿真

 3.1　人机协同控制飞行模拟平台

协同驾驶机器人通过与飞行员分别操纵不同

的直升机操纵机构来实现协同控制直升机，其不仅

需要对驾驶机器人系统进行长时间调试和飞行仿

真验证，也需要飞行员参与飞行仿真来适应直升机

协同控制方法，以此评估不同人机协同方式的可行

性和有效性。本文建立了一种用于人机协同控制

飞行仿真的飞行模拟平台，同时建立了驾驶机器人

系统仿真模型，飞行员通过模拟驾驶杆输入控制指

令，与建立的驾驶机器人仿真模型协同控制进行飞

行仿真。

人机协同控制飞行模拟平台的仿真流程如图 7
所示，在 Simulink中建立直升机动力学模型，动力

学模型根据飞行员和驾驶机器人仿真模型输出的

控制量计算直升机下一时间步的位姿信息。Simulink
将直升机位姿信息通过用户数据报（user datagram
protocol， UDP）协 议 传 输 给 Flight  Gear[21-22]， Flight
Gear是一款跨平台的可视化仿真飞行模拟软件，可

以根据直升机位姿信息实时渲染三维视景。飞行

员基于渲染的视景信息通过外接的模拟驾驶杆给

出直升机方向舵和总距杆的控制量。
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直升机
舵回路
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图 7    人机协同驾驶飞行模拟平台

Fig. 7    Flight simulator platform for cooperative piloting
 

驾驶机器人仿真模型包括飞行控制器模型和

机器人伺服模型，机器人伺服模型用于模拟机器人

操控周期变距杆时的机械传动延迟和机构间隙模

等非线性因素。飞行员和驾驶机器人仿真模型输

出的控制量都经由直升机舵回路仿真模型后传递

给直升机动力学模型，直升机舵回路是指将周期变

距杆等的杆位偏移传递到直升机自动倾斜器的桨

距变化或舵面偏转过程，包含作动器、助力器和旋

翼动力学模型等 [23]，在仿真时需要考虑这些环节的

传递特性。

 3.2　人机协同控制飞行仿真

通过人机协同控制飞行仿真，验证飞行员和驾

驶机器人分别控制直升机不同控制通道操控直升

机的可行性和飞行性能。根据设计的驾驶机器人

控制系统方案在 Simulink中建立了 PID控制器仿

真模型。驾驶机器人的伺服与驾驶机器人的安装

位置和直升机操纵机构运行状况相关，其伺服模型

难以直接观测获得。由于本文驾驶机器人的 XY 同

步带伺服机构驱动方式简单且结构尺寸较小，所以

通过串联一阶惯性环节和时滞环节来模拟驾驶机

器人的伺服过程。飞行仿真的直升机动力学模型

采用典型直升机 UH-60的动力学模型，以状态空间

方程的形式给出[23]：

ẋ = Ak x+Bku （3）

x =
[
u,w,q, θ,v, p,ϕ,r,ψ

]
u = [δe, δc, δa, δp]

式中：Ak 和 Bk 分别为在不同直升机基准运动下的

状态矩阵和控制矩阵；状态向量

包括直升机的欧拉角速度、欧拉角和三轴线速度；

控制向量 为直升机周期变距杆、总

距杆和脚蹬操纵量。直升机舵回路仿真模型采用

文献 [23]中给出的直升机舵回路传递函数来模拟，

其中作动器和助力器的传递函数分别为

G1(s) =
1

0.004s+1
（4）

G2(s) =
1

0.0278s+1
（5）

俯仰通道和横滚通道的旋翼动力学模型传递

函数为

Gp(s) =
36.2(−s+80)

(s+36.2)(s+80)
（6）

总距通道和航向通道的传递函数分别为

Gc(s) =
900

s2+13.8s+900
（7）

Gy(s) =
20(−s+56)

(s+20)(s+56)
（8）

人机协同控制飞行仿真结果如图 8所示。在

直升机俯仰角跟踪和滚转角跟踪飞行仿真中，由驾
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驶机器人跟踪俯仰通道和横滚通道的姿态指令，飞

行员维持直升机航向和高度稳定。在直升机航向

跟踪和高度跟踪飞行仿真中，由飞行员操纵模拟驾

驶杆跟踪航向指令和高度指令，驾驶机器人维持俯

仰通道和滚转通道的稳定。由飞行仿真结果可以

看出，驾驶机器人跟踪俯仰角指令响应速度快，最

大超调量为 4.6%。直升机的滚转通道和航向通道

的耦合度很高，由于飞行员的操纵存在误差，需要

不断地调整和纠偏，直升机滚转角跟踪过程也受到

飞行员其他通道操纵误差和振荡的影响，其跟踪过

程最大超调量为 10.5%。直升机的航向和高度由飞

行员进行操纵跟踪，其调节时间显著增加，航向旋

转 90°的调节时间约为 1.3 s。通过降低直升机飞控

的增益参数，使其控制效果接近或略高于飞行员的

操纵响应速度和灵敏度，可以使得飞行员与机器人

协同驾驶时的姿态振荡降低，但也会降低指令跟踪

的速度。总体上，直升机可以较好的维持自身稳定

和跟踪控制指令，初步验证了人机协同控制直升机

的可行性和飞行性能。

 4　直升机人机协同控制飞行实验

根据协同驾驶机器人的设计方法研制了一套

驾驶机器人样机和地面站遥操作台。地面站遥操

作台主要包括视景显示器和模拟驾驶杆，视景显示

器和驾驶机器人的视觉感知系统及飞控系统通过

链路通信，实时显示直升机舱外视景和舱内机器人

作业情况。通过地面站模拟驾驶杆可以将地面站

控制信号传输给驾驶机器人的飞行控制器，实现地

面站遥控驾驶机器人操控直升机。

将驾驶机器人样机安装在 SVH-4直升机驾驶

舱内，如图 9所示。驾驶机器人机身箱体固定在驾
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图 8    人机协同控制飞行仿真

Fig. 8    Human-Machine cooperative flight simulations
 

 

(a) 机器人舱内安装 (b) 机器人切断开关

(c) 驾驶杆连接 (d) 机器人机身固定

图 9    驾驶机器人舱内安装

Fig. 9    Helicopter installation of robot pilot
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驶舱前座上，机器人机身箱体上设有应急切断开

关，飞行员可以在飞行过程中随时断开机器人伺服

控制。直升机周期变距杆和机器人伺服机构之间

通过 z 向补偿机构连接，驾驶机器人头部布置了双

目摄像头，用于观测直升机舱外视景，机身箱体布

置三轴视觉云台，用于识别直升机仪表盘信息和监

测驾驶机器人伺服机构工作状态。

调整驾驶机器人的 XY 同步带伺服机构，使其

中心位置接近直升机周期变距杆的中立位置，然后

接通直升机飞控电源并校准飞控传感器，保证机器

人伺服机构可以接收直升机飞控信号并操纵周期

变距杆，且其响应时延在可接受范围内。由飞行员

上机检查总距杆控制和方向舵控制与驾驶机器人

结构是否产生干涉，确认应急切断开关是否有效。

最后接通地面站遥操作台，测试地面站与驾驶机器

人飞控的通讯链路，完成全系统地面联合调试。

在完成地面测试的基础上，调试驾驶机器人的

飞行控制器参数，开展人机协同控制直升机飞行实

验。经过多次飞行测试和飞控参数调试，驾驶机器

人可以与飞行员协同控制直升机完成起飞、降落、

悬停和航向转弯等飞行操纵。直升机悬停过程如

图 10所示，直升机悬停、起降和航向转弯飞行过程

的飞行数据如图 11所示。由飞行数据可以看出驾

驶机器人控制的直升机悬停过程中最大姿态角误

差为 2.7°，俯仰角、滚转角和航向角标准差分别为

1°、0.8°和 0.7°。直升机悬停纵向和横向位置最大

误差分别为 0.45 m和 0.35 m，纵向和横向位置标准

差分别为 0.27 m和 0.25 m，这主要是本文采用的SVH-4
直升机配有底部滑动平台，其飞行过程中还需克服

平台摩擦等不连续阻力，因此，可以期望驾驶机器

人系统在离地飞行时有更好的飞行稳定性。直升

机航向和高度通道由飞行员控制，其航向转弯保持

时的标准差为 2.3°，高度控制的标准差为 0.13 m。

驾驶机器人操控的直升机纵向通道和横向通道比

飞行员操控的高度通道和航向通道更稳定，这为人

机协同控制直升机提供了保障。此外，经测试表明
 

图 10    驾驶机器人飞行实验

Fig. 10    Flight experiment of robot pilot
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Fig. 11    Helicopter flight data
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人机协同控制直升机比飞行员单独控制直升机的

姿态振荡更小，稳定性更高，且能明显减轻飞行员

操控负担，验证了本文的驾驶机器人系统和人机协

同控制方法的有效性。

 5　结　论

1） 本文设计了 z 向补偿机构，并采用飞控直接

驱动伺服等方法，有效降低了驾驶机器人的伺服过

程时延，提高了驾驶机器人的操控性能。

2） 实验结果表明驾驶机器人系统可以协同驾

驶员完成直升机起飞、降落、姿态悬停和航向转弯

等飞行操纵。

参考文献（References）

 LENAT D  B,  FEIGENBAUM  E  A.  On  the  thresholds  of   know-

ledge[C]//Proceedings  of  the  International  Workshop  on  Artificial

Intelligence  for  Industrial  Applications.  Piscataway:  IEEE  Press,

2002: 291-300.

[  1  ]

 杨灿军, 陈鹰, 路甬祥. 人机一体化智能系统理论及应用研究探

索[J]. 机械工程学报, 2000, 36(6): 42-47.

YANG C J, CHEN Y, LU Y X.  Study on the humachine intelligent

system and its application[J]. Chinese Journal of Mechanical Engin-

eering, 2000, 36(6): 42-47（in Chinese）.

[  2  ]

 吴文海, 张源原, 周思羽, 等. 飞行员助手项目综述[J]. 航空学报,

2016, 37(12): 3563-3577.

WU W H, ZHANG Y Y, ZHOU S Y, et al.  Overview of pilot’s as-

sociate program[J].  Acta Aeronautica et  Astronautica Sinica,  2016,

37(12): 3563-3577（in Chinese）.

[  3  ]

 程建锋, 董新民, 薛建平, 等. 飞机-驾驶员闭环系统模糊预见控制

器设计[J]. 航空学报, 2014, 35(3): 807-820.

CHENG J F, DONG X M, XUE J P, et al.  Fuzzy preview control-

ler design for aircraft-pilot closed loop system[J]. Acta Aeronautica

et Astronautica Sinica, 2014, 35(3): 807-820（in Chinese）.

[  4  ]

 王洪. 飞机监视应用系统、航迹融合与ADS-B In应用[J]. 电讯技

术, 2019, 59(12): 1488-1494.

WANG H.   Aircraft  surveillance applications systems, track fusion

and  ADS-B  in  applications[J].  Telecommunication  Engineering,

2019, 59(12): 1488-1494（in Chinese）.

[  5  ]

 RONG J E, SPAETH T, VALASEK J. Small aircraft pilot assistant:

Onboard  decision  support  system  for  SATS  aircraft[C]//Proceed-

ings  of  the  AIAA  5th  ATIO  and16th  Lighter-Than-Air  System

Technology  and  Balloon  Systems  Conferences.  Reston:  AIAA,

2005.

[  6  ]

 KREITMAIR-STECK  W,  HAISCH  S,  HESS  S,  et  al.  Eurocopter

research on pilot assistance for rotorcraft[C]//Proceedings of SPIE -

The International  Society  for  Optical  Engineering.  Orlando:   De-

fense Advanced Research Projects Agency, 2009: 78-87.

[  7  ]

 SANTANA G A, DE OLIVEIRA P H I A, CIMINI C A, et al.  As-

sessment  of  a  general  aviation  pilot  assisting  system  influence  on

the piloting performance and safety of inexperienced pilots[J]. Ad-

vanced Materials Research, 2014, 1016: 655-660.

[  8  ]

 PIENIAZEK J.   Control  and  monitoring  assistant  for  pilot[J]. Air-

craft Engineering and Aerospace Technology, 2019, 91(5): 783-789.

[  9  ]

 赵淑利, 李鑫. 自动飞行与电传操纵一体化设计分析[J]. 系统仿[10]

真学报, 2008, 20(2): 213-215.

ZHAO S L, LI X.  The integrated design of automatic flight and fly-

by-wire  control[J].  Journal  of  System  Simulation,  2008,  20(2):

213-215（in Chinese）.

 陈奎兆, 王江云. 飞行仿真器自动飞行系统研究[J]. 系统仿真学

报, 2006, 18(S2) : 706-709.

CHEN  K  Z,  WANG  J  Y.  Research  of  automatic  flight  system  in

flight  simulator[J].  Journal  of  System  Simulation,  2006,  18(S2)  :

706-709 (in Chinese).

[11]

 张新国. 从自动飞行到自主飞行——飞行控制与导航技术发展

的转折和面临的挑战[J]. 飞机设计, 2003(03): 55-59.

ZHANG X G.  From automatic flight to autonomous flight[J]. Air-

craft Design, 2003(03): 55-59（in Chinese）.

[12]

 吴文海, 张源原, 刘锦涛, 等. 新一代智能座舱总体结构设计[J].

航空学报, 2016, 37(1): 290-299.

WU W H, ZHANG Y Y, LIU J T, et al.  Overall architecture design

of new generation intelligent cockpit[J]. Acta Aeronautica et Astro-

nautica Sinica, 2016, 37(1): 290-299（in Chinese）.

[13]

 冯悦, 王言伟, 耿欢. 战斗机智能座舱人机交互方式发展及应

用[J]. 飞机设计, 2020, 40(4): 54-58.

FENG Y, WANG Y W, GENG H.  Development and application of

human-computer interaction  mode of  fighter  smart  cockpit[J].  Air-

craft Design, 2020, 40(4): 54-58（in Chinese）.

[14]

 JIN Z B, LI D C, WANG Z Y.  Research on the operating mechan-

icals of the helicopter robot pilot[J]. IOP Conference Series:Materi-

als Science and Engineering, 2020, 887(1): 012022.

[15]

 ASHLEY T.  DARPA, army working on AI co-piloting software[J].

Inside the Pentagon, 2019, 35(20): 10.

[16]

 SHIELDS  P.  Additive  manufacturing  of  simulator  parts[C]//Pro-

ceedings of the 73rd Annual AHS International Forum and Techno-

logy  Display.  Fairfax:  American  Helicopter  Society  International,

2017.

[17]

 SONG H J, SHIN H, YOU H, et al. Toward autonomous aircraft pi-

loting  by  a  humanoid  robot:  Hardware  and  control  algorithm

design[C]//2016  IEEE/RSJ  International  Conference  on  Intelligent

Robots and Systems. Piscataway: IEEE Press, 2016: 398-403.

[18]

 JEONG H,  KIM J,  SHIM D  H.  Development  of  an  optionally   pi-

loted  vehicle  using  a  humanoid  robot[C]//Proceedings  of  the  52nd

Aerospace Sciences Meeting. Reston: AIAA, 2014.

[19]

 JEONG H, SHIM D H, CHO S. A Robot-Machine Interface for full-

functionality automation using a  humanoid[C]//2014 IEEE/RSJ In-

ternational Conference  on  Intelligent  Robots  and  Systems.   Piscat-

away: IEEE Press, 2014: 4044-4049.

[20]

 KUMAR V, YONG H, MIN D, et al. Auto landing control for small

scale unmanned helicopter with flight gear and HILS[C]//5th Inter-

national Conference  on  Computer  Sciences  and  Convergence   In-

formation Technology. Piscataway: IEEE Press, 2011: 676-681.

[21]

 黄华, 徐幼平, 邓志武. 基于Flightgear模拟器的实时可视化飞行

仿真系统[J]. 系统仿真学报, 2007, 19(19): 4421-4423.

HUANG H, XU Y P, DENG Z W.  Real-time visual flight simula-

tion  system  based  on  flightgear  simulator[J].  Journal  of  System

Simulation, 2007, 19(19): 4421-4423（in Chinese）.

[22]

 杨一栋 . 直升机飞行控制[M]. 第2版 . 北京 : 国防工业出版社 ,

2011: 108-109.

YANG Y D. Helicopter flight control[M]. 2nd ed. Beijing: National

Defense Industry Press, 2011: 108-109 (in Chinese).

[23]

第 11 期 金子博，等：直升机人机协同控制方法研究与飞行验证 3029

https://doi.org/10.3901/JME.2000.06.042
https://doi.org/10.3901/JME.2000.06.042
https://doi.org/10.3901/JME.2000.06.042
https://doi.org/10.3901/JME.2000.06.042
https://doi.org/10.4028/www.scientific.net/AMR.1016.655
https://doi.org/10.4028/www.scientific.net/AMR.1016.655
https://doi.org/10.1108/AEAT-01-2018-0012
https://doi.org/10.1108/AEAT-01-2018-0012
https://doi.org/10.1088/1757-899X/887/1/012022
https://doi.org/10.1088/1757-899X/887/1/012022
https://doi.org/10.1088/1757-899X/887/1/012022
https://doi.org/10.16182/j.cnki.joss.2007.19.020
https://doi.org/10.16182/j.cnki.joss.2007.19.020
https://doi.org/10.16182/j.cnki.joss.2007.19.020


Man-machine cooperative control of helicopter and
flight experimental validation

JIN Zibo1，LI Daochun1，*，SUN Yi1，ZHANG Kai2，XIANG Jinwu1

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

2.   Beihang UAS Technology Co.，Ltd.， Beijing 100191，China)

Abstract： The man-machine cooperation system can make full use of the advantages of human intelligence and
the high precision and efficiency of robot operation. The substantial control burden placed on pilots results from their
requirement  to  analyze  a  huge  quantity  of  information  in  real  time  and  provide  precise  control  while  operating  the
aircraft. A cooperative robot pilot was proposed based on a typical helicopter flight platform. The robot pilot connects
the cyclic control stick to control the pitch motion and roll motion of the helicopter while the human pilot manipulates
the  pedals  and  collective  to  control  the  yaw  motion  and  helicopter  height.  The  cooperative  robot  pilot,  which  may
swiftly raise the automation level of the current helicopter and increase the pilot’s viability in an emergency, introduces
a novel approach to man-machine cooperative flight control without altering the original aircraft. The control system
of  the  cooperative  robot  pilot  was  studied  and  the  flight  simulator  for  man-machine  cooperative  piloting  was
established.  The  feasibility  of  the  cooperative  piloting  method  was  preliminarily  verified  through  the  pilot-in-loop
flight simulations. Based on the flight simulation verification, a prototype of the cooperative robot pilot was developed
and installed in the SVH-4 helicopter to complete the flight experiment verification.

Keywords： cooperative piloting；helicopter；robot pilot；flight control；flight experiment

 
　Received：2022-01-20；Accepted：2022-03-25；Published Online：2022-03-31 14：07

　URL：kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20220330.1141.001.html

 * Corresponding author. E-mail：lidc@buaa.edu.cn 

3030 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20220330.1141.001.html
mailto:lidc@buaa.edu.cn


 

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

DOI: 10.13700/j.bh.1001-5965.2022.0045

考虑温度影响的干摩擦接触分子动力学研究

许洪斌1，樊江1，2，3，*，倪铭4，李星星1，荆甫雷5

(1.   北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 100191； 2.   北京航空航天大学 北京市航空发动机结构与强度重点实验室，

北京 100191； 3.   北京航空航天大学 先进航空发动机协同创新中心，北京 100191； 4.   四川航天系统工程研究所，成都 610100；

5.   中国航空发动机研究院，北京 101304)

摘　　　要：基于多尺度方法对干摩擦行为进行预测已成为当前研究热点。对于航空发动机等

高温机械系统，温度对干摩擦行为影响至关重要。针对高温影响下微动界面摩擦行为开展分子动力

学建模与分析，研究不同温度下微凸体的切向碰撞过程；考虑温度的升高使摩擦界面微凸体黏着作

用增强，提出不同于赫兹接触理论预测的真实面积计算方法；基于所建的分子动力学模型和 G-W

接触模型，研究不同温度下接触面的摩擦系数，与实验测量的摩擦系数结果吻合，验证所提方法的

正确性。对于在高温环境下接触、摩擦及微动等界面力学问题的研究提供了可借鉴的方法，同时为

高温旋转机械动力学多尺度方法提供了可参考的解决手段。

关　键　词：多尺度；分子动力学；摩擦表面；G-W接触模型；航空发动机

中图分类号：V214.1；TH117.1
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）11-3031-08

  
航空发动机是典型的高温机械系统，其核心部

件工作环境恶劣，特别是压气机叶片及涡轮叶片承

受着上下游高温气体施加的复杂多变的循环载荷，

导致叶片极易发生高频振动[1]。干摩擦阻尼器因其

结构简单，减振效果明显，被经常用来抑制叶片的

振动。干摩擦阻尼器在运动过程中存在滑动、黏滞

等多种状态[2]，具有强非线性的特点，其摩擦特性一

直是航空发动机的研究重点和难点。对于干摩擦

阻尼器的研究，近年来主要集中于宏观滑移模型[3]、

微动滑移模型和基于多尺度方法研究等。其中多

尺度方法通过将单一尺度表征为更加精细的力学

模型 [4-6]，从机理揭示摩擦过程，已成为干摩擦研究

中的热点[7-9]。

航空发动机干摩擦阻尼器多尺度模拟方法在

微观尺度上主要基于分子动力学方法模拟纳/微米

级尺度微凸体剪切过程 [10-11]，从而获得微凸体接触

力模型，为宏观尺度提供计算基础。考虑到航空发

动机干摩擦阻尼器工作温度常常会达到 1 000 K，必

须考虑温度载荷对其摩擦特性的影响。在高温环

境下，干摩擦阻尼器表面的微凸体产生大量的塑性

形变，造成与常温情况下不一样的变化。而目前分

子动力学模拟 [12-16] 还较少考虑温度载荷对摩擦特

性的影响。本文以航空发动机干摩擦阻尼器为研

究对象，研究在不同温度载荷下的干摩擦阻尼器的

分子动力学模拟方法。

 1　温度对微凸体切向碰撞过程的影响

航空发动机干摩擦阻尼器粗糙表面的接触过

程本质上是无数个微凸体切向碰撞的过程 (见图 1)，

针对这一复杂过程，Greenwood和 Williamson [17] 将

粗糙表面微凸体高度看成随机函数，基于概率统计

分析方法建立了 G-W模型。
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图 1    干摩擦阻尼器摩擦过程本质为微凸体碰撞过程

Fig. 1    Dry friction damper friction process is essentially a

micro-convex body collision process
 

依据 G-W模型的假设，粗糙表面由形状相同、

高度不同的微凸体构成。干摩擦接触过程可视作

微凸体粗糙峰相互作用的总和。因此，干摩擦接触

过程求解接触刚度、摩擦系数和真实接触面积等都

需要以微凸体接触理论为基础。微凸体的接触主

要包括法向碰撞和切向碰撞。干摩擦接触过程主

要为两粗糙表面的切向碰撞过程。接触过程中的

温度载荷主要来自 2个方面：①部件的高温环境，

②干摩擦接触位置摩擦产生的热量。

 1.1　微凸体切向碰撞过程分子动力学模型

纳米半球形微凸体切向碰撞模型示意图 [9-13] 如

图 2所示，包含上下 2个完全相同的微凸体，每个

微凸体均由一个半球形微凸体和一个方形刚性基

底组成，其中，δ 为两微凸体在垂直方向的接触深

度。半球形微凸体为接触形变区域，其内部原子运

动通过牛顿方程来描述。刚性基底为方便获取微

凸体整体受力而设定。
 
 

δ

图 2    微凸体切向碰撞模型示意图[9-13]

Fig. 2    Schematic diagram of convex body tangential

collision model[9-13]
 

考虑到高温环境下，干摩擦阻尼器常用材料多

为镍基高温合金材料 [14-15]，因此,选择镍单质作为微

凸体的材料。镍单质材料具有面心立方 (face center
cubic, FCC)结构，晶格常数为 0.352 4 nm，室温下的

密度为 8.908 g/cm3，原子半径为 124 pm，原子间势函

数采用嵌入原子法（embedded atomic method, EAM）

势函数[18-21]。

模拟主要分为 2个阶段，弛豫阶段和运动阶

段。为避免运动阶段中微凸体间的作用力受到其

内部原子间不平衡力的影响，在运动开始之前使系

统在指定温度下充分弛豫。弛豫过程中采用速度

标定法，通过对半球形微凸体内原子的速度直接进

行标定，使整个微凸体内的温度保持在期望值附

近，并通过微凸体与刚性基底的热量传递来近似描

述实际过程中微凸体与基体材料之间的热传导 [22]。

在运动阶段，两微凸体运动并发生碰撞，产生剪切

作用。为模拟微凸体的剪切运动，给定上微凸体底

座一个沿水平方向的速度，下微凸体的底座保持固

定。当两微凸体完全分离时运动停止，模拟结束。

δ

v

F̄n F̄t

在整个碰撞过程中，微凸体受到的法向力和切

向力分别由下底座原子集合所受法向力和切向力

的合力得到，可通过刚性基底得到。两微凸体在垂

直方向的接触深度 ，沿着水平方向的相对运动速

度 。在模拟过程中需要根据选择的时间步长求解

各个时刻微凸体在各方向所受的合力。进一步地

求解得到在整个接触过程中固定基座所受的平均

法向力 与平均切向力 ：

F̄n =
1

tlast − tfirst

w tlast

tfirst

fn(t)dt （1）

F̄t =
1

tlast − tfirst

w tlast

tfirst

ft(t)dt （2）

tfirst tlast
fn (t) ft(t)

式中： 为接触的开始时刻； 为接触的最后时

刻； 为各个时刻的法向接触力； 为各个时刻

的切向接触力。由于结果的采样时间间隔相同，时

间用采样编号替代，式（1）和式（2）的离散形式为

F̄n =
1

Nlast −Nfirst

Nlast∑
Nfirst

Fn （3）

F̄t =
1

Nlast −Nfirst

Nlast∑
Nfirst

Ft （4）

Nfirst Nlast式中： 为开始接触时刻的编号； 为最后接触

时刻的编号。

 1.2　不同温度下的微凸体切向碰撞模拟结果

考虑到航空发动机干摩擦阻尼器的工作温度

会从 300 K到 900 K，其温度载荷呈现跨度大，变化

剧烈等显著特点。根据航空发动机干摩擦阻尼器

工作温度，本文研究了不同温度（300，500，700，900 K）

下微凸体切向碰撞过程，获得了微凸体切向碰撞过

程的法向力模型 (见图 3)和切向力模型 (见图 4)。
法向力模型和切向力模型可以通过分别统计微凸

体半球形内部所有分子和原子水平方向和竖直方

向的合力获得。

图 3和图 4记录了不同温度下微凸体切向碰撞

过程中切向力和法向力随微凸体移动距离的变化

曲线。曲线从两微凸体碰撞开始记录，以上微凸体

向右移动的距离为横坐标。当上微凸体移动与下

微凸体完全分开时，认为两微凸体摩擦过程结束。
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随着温度的升高，切向力接触力和法向力接触力最

大值出现减小现象，最大值所在位置并没有发生变

化 (见图 3和图 4)。但是，温度的增大使得分子间

黏着作用和延展性增强，图 5为不同温度下微凸体
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图 3    不同温度下微凸体切向碰撞过程中法向力曲线

Fig. 3    Normal force curves during tangential collisions of microconvex bodies at different temperatures
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图 4    不同温度下微凸体切向碰撞过程中切向力曲线

Fig. 4    Tangential force curves during tangential collisions of microconvex bodies at different temperatures
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碰撞后变形情况，温度越高微凸体间的黏结情况越

严重，导致在分离过程中形成的“颈”越大。两微

凸体间完全分离的移动距离也随温度的升高而增加。
  

(a) 300 K (b) 500 K

(c) 700 K (d) 900 K

图 5    不同温度下微凸体碰撞后变形情况

Fig. 5    Deformation of microconvex bodies after collision at

different temperatures
 

根据本节方法求解得到整个接触过程的上微

凸体平均切向接触力和平均法向接触力（坐标轴正

向为正），最终得到的平均法向力与平均切向力随

温度升高而逐渐下降（见图 6）。
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图 6    微凸体切向碰撞过程平均接触力随温度变化

Fig. 6    Variation of the average contact force with temperature

during tangential collisions of microconvex bodies
 

在固定干涉深度的情况下，下微凸体所受平均

法向接触力和平均切向接触力均为正值，此时两微

凸体在水平方向上受力总体表现为阻碍相对运动，

而法向力表现为两微凸体间的相互提拉，说明在接

触过程中微凸体间的黏着力占主导，随着温度的升

高，下微凸体所受平均切向力和平均法向接触力均

不同程度的减小。

 2　温度影响下接触面积计算方法

da

由于高温的影响，干摩擦阻尼器表面的微凸体

产生大量的塑性变形（见图 5）。在接触过程中两微

凸体间原子会随着接触过程而在两微凸体间迁移，

此时，接触面并不是与基底平行的平面，宏观尺度

下真实接触面积的定义不再适用，需要研究新的真

实接触面积提取方法。目前部分学者认为在 2个

表面的接触中，如果一个表面上的原子在另一接触

表面的任意一个原子的化学键作用力程 之内，那

么就认为发生了接触，每个接触原子所占有的接触

Aa面积称为单个原子接触面积 为

Aa =
π
4

d2
a （5）

Ar真实接触面积 为

Ar = NaAa （6）

Na式中： 为接触原子数。然而当压入深度较大时，

微凸体产生大量的塑性形变，在接触过程中两微凸

体间原子会随着接触过程而在两微凸体间迁移，难

以区分原子属于哪一个微凸体，此外当微凸体侧向

接触时，接触面并不是与基底平行的平面，采用这

种方法并不能得到投影于基底平面的真实接触面

积。因此，采用上述真实接触面积的求解方法存在

一定的局限性。为克服上述真实接触面积求解方

法的不足，本文提出一种真实接触投影面积的计算

方法。

先将微凸体接触模型垂直于投影面划分为若

干横截面积大小相等的条形原子块，如图 7所示，

然后逐一判断每一个原子块间原子是否满足接触

条件，若该原子块不满足接触条件则删除该原子

块，最后统计出基底平面上有原子的区域的面积即

可得到真实接触投影面积。图 8为不同压入深度

下的真实接触面积，由分子动力学软件模拟，分段

扫描微凸体接触过程中的接触区域，并将其投影于

基底上而获得的原子分布图。图 9为真实接触面

积曲线，其为计算得到的真实接触面积随压入深度

变化的曲线。
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图 7    真实接触投影面积求解方法

Fig. 7    Method of solving for real contact projection area
 

当微凸体间距离为 0.2 nm时，如图 9所示，两

微凸体顶端的部分原子间距开始小于原子化学键

作用力程的距离，两微凸体开始发生接触，这与根

据接触力的变化判断的结论相吻合。而在接触的

初始阶段，真实接触面积出现明显的阶跃现象，这

是由于微凸体顶端原子分层排列的晶体结构所导

致接触过程中明显的“突跳”现象。而后随着压入

深度的增加真实接触面积呈线性增加，根据赫兹接

触理论当微凸体间的距离为 0时微凸体间的接触

开始发生，这使得在 nm尺度下赫兹接触理论预测
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的真实接触面积存在一定的偏差，但是在整个弹塑

性阶段采用上述方法提取得到的真实接触面积增

加趋势与赫兹接触理论预测值基本吻合，当压入深

度较大时 (1.5 nm以上)，微凸体塑性变形较严重，导

致真实接触面积大于赫兹接触理论预测值。
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图 8    不同压入深度下的真实接触面积

Fig. 8    True contact area at different press-in depths
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Fig. 9    True contact area curve
 

 3　粗糙表面干摩擦特性参数求解

温度升高会导致微凸体的平均切向接触力和

平均法向接触力出现不同程度的减小 (见图 6)。摩

擦系数的求解与接触力有关。因此，不同的温度会

导致摩擦系数的变化。为精确求解干摩擦阻尼器

的摩擦系数，必须考虑温度的影响，从而获得摩擦

系数随温度的变化曲线。

z1

z2

δ δ=z1+
z2−d

根据 G-W模型的基本假设，微凸体的接触过

程如图 10所示，参考平面 1和参考平面 2分别为上

下粗糙表面的平均平面，d 为两表面间距离。 和

分别为上下两微凸体高出平均面的高度且满足高

斯分布。 为两微凸体的接触深度，其值

。
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图 10    基于 G-W模型的粗糙表面微凸体接触示意图

Fig. 10    Schematic diagram of micro-convex body contact on a

rough surface based on G-W model
 

δ

以往的研究中通常将两粗糙表面的接触简化

为一等效粗糙表面与一个绝对平面的接触问题，或

是仅仅考虑微凸体顶端接触的形式，即只考虑 的分

布，而往往忽略了微凸体侧面接触的情况。本文将

建立考虑微凸体切向碰撞情况下的统计接触模型。

在 G-W接触模型的基础上，进一步添加如下

的假设条件，这些假设是对微凸体在基底上水平相

对位置随机性的描述。

l ） 每个微凸体所占表面区域为一个圆形区域。

2） 对于相互接触的一对微凸体，上微凸体球心

以一定的概率投影到下微凸体所占圆形区域内。

r0

r f (r)

假设下微凸体所占面积的半径为 ，那么根据

假设可以推导上球形微凸体圆心在下微凸体圆中

相对位置 的概率密度函数 为

f (r) =
2r
r2

0
0 ⩽ r ⩽ r0 （7）

两球心在 z 轴上距离 h 为

h = 2r0+d− (z1+ z2) （8）

z1 z2 z1 ∼ N(0,σ1) z2 ∼ N(0,σ2)

z1 z2

h ∼ N(2r0+d,σ1+σ2)

假设 和 的分布满足 ， ，

由于 和 相互独立，根据联合概率分布和文献 [10]

可以得到 ，可以得到 h 的概率

密度函数为

f (h) =
1√

2π(σ1+σ2)
exp
ï

(h−2R−d)2

2(σ1+σ2)

ò
（9）

Fn Ft

至此已经确定了两微凸体相对位置的概率密

度表达式，最后积分得到整个干摩擦副表面所有微

凸体的法向接触力 与切向接触力 有
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Fn(d) = ηAn

w r0

0

w h2

h1

F0n f (r) f (h)dhdr （10）

Ft(d) = ηAn

w r0

0

w h2

h1

F0t f (r) f (h)dhdr （11）

η An

F0n F0t

h1 h2

3σ

式中： 为微凸体的密度； 为微凸体名义接触面

积； 和 分别为当前温度下微凸体的平均法向

接触力和平均切向接触力，积分上下限 和 分别

按照 原则进行选取。

 3.1　法向接触刚度求解

Fn对于微凸体切向碰撞情况下可以根据 对

d 求导，得到法向接触刚度。法向接触刚度与压入

深度的关系式为

Kn =
dFn(d)

dd
（12）

Fn然而由于缺少 的数学表达式，因此，积分式

可以采用接触压力 Pn 与接触面积 A 的乘积获得：

Fn = PnA （13）

Pn

η = 4

Rup
a = 0.6845mm Rdown

a =

0.6828mm

Pn

δ

Fn

Pn−δ

对 的求解，由于其物理本质复杂，基于数据

结果反推其数学函数存在困难。本文采用蒙特卡

罗模拟的方法获得其数值方程，本文采用图 2所述

的半球形微凸体生成相互接触的 2个粗糙表面，其

中微凸体密度指数 ，生成的上粗糙表面平均粗

糙度 ，下表面平均粗糙度

。通过蒙特卡罗模拟的方法求得 300 K
温度下 G-W模型粗糙表面接触压力 与接触深度

的关系曲线如图 11所示。模拟中采用插值法根

据前文微凸体分子动力学模拟结果得到的接触力

压入深度曲线确定各微凸体间的 值。从图可以

看出 曲线可以采用 5次多项式进行拟合为

Pn = −0.0286δ5+0.6153δ4−2.4512δ3+

2.9399δ2+1.4864δ−1.0682 （14）
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图 11    G-W模型粗糙表面接触压力与接触深度关系曲线

Fig. 11    G-W model rough surface contact pressure versus

contact depth curve
 

Pn-δ δ而后将 关系曲线对接触深度 求导并乘上

接触面积 A 就能够得到上述粗糙表面间的接触刚

度变化曲线。则接触刚度为

Kn =
dPn

dδ
A （15）

 3.2　滑动摩擦系数求解

滑动摩擦系数的求解则要比法向接触刚度的

求解复杂得多，先需要进行不同接触深度下微凸体

切向碰撞过程的模拟，得到不同接触深度情况下平

均法向接触力与平均切向接触力，然而由于切向碰

撞过程中上微凸体始终在一个固定的水平位置上

相对运动，由于微凸体原子间的黏着作用，上下微

凸体间平均正压力表现为相互之间的拉力，而实际

摩擦过程中微凸体一般在受压状态下完成整个摩

擦过程。为克服这一问题，本文中采用切向碰撞过

程中各时刻的真实接触面积为桥梁，从而根据微凸

体碰撞过程得到的法向力与真实接触面积关系曲

线，进一步求解得到切向碰撞过程微凸体间处于压

缩状态下的切向接触力和平均摩擦系数。其中采

用本文微凸体切向碰撞分子动力学模型，得到的不

同干涉深度情况下微凸体切向碰撞过程摩擦系数，

如图 12所示。
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图 12    单微凸体不同干涉深度下滑动摩擦系数

Fig. 12    Sliding friction coefficient of a single micro-convex

body at different interference depths
 

在微凸体的干涉深度达到 1.5 nm时，摩擦系数

减小，主要是因为在干涉深度达到 1.5 nm时，真实

接触面积曲线偏离了赫兹接触理论预测的真实面

积曲线 (见图 9)，微凸体塑性形变增加，抗剪切能力

下降，导致微凸体水平方向的阻碍能力下降。

µd = 0.63

本文得到的摩擦系数仅仅是单个微凸体在不

同干涉深度下得到的平均滑动摩擦系数，对于整个

粗糙表面而言，可以根据法向接触刚度的求解方

法，进一步地得到整个粗糙表面的滑动摩擦系数

(见图 13)，可以看出当压入深度较小时，微凸体间

接触主要发生在极少数高度较大的微凸体上，由于

粗糙表面的随机性，得到摩擦系数波动较大，而随

着压入深度的增加即表面正压力的增加，摩擦系数

逐步稳定到一个固定的数值上，约 （温度

为 300 K）。与文献 [23]通过实验测定的镍金属粗

糙表面摩擦系数范围在 0.6～0.82之间的结论吻
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合，如图 14所示，验证了本文模型设定和碰撞模拟

的正确性。
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图 13    粗糙表面滑动摩擦过程摩擦系数求解

Fig. 13    Coefficient of friction solution for sliding friction

processes on rough surfaces
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图 14    镍金属表面摩擦系数实验测量结果

Fig. 14    Experimental measurements of coefficient of friction on

nickel metal surfaces
 

在本文模型的基础上计算不同温度下的镍金

属粗糙表面的摩擦系数，如图 15所示。可以看出，

摩擦系数在 0.33～0.75之间变化。可见，摩擦系数

随温度变化剧烈，针对高温旋转机械，必须要考虑

温度对干摩擦阻尼器的影响。
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图 15    不同温度下的摩擦系数

Fig. 15    Coefficient of friction at different temperatures
 

 4　结　论

1） 温度对干摩擦阻尼器摩擦系数的影响不能

忽略。仿真温度由 300 K增加至 1 000 K时，干摩

擦阻尼器摩擦系数由 0.63先减小至 0.33，再增加至

0.75。摩擦系数变化范围大，变化规律较难预测，在

对干摩擦阻尼器进行模拟仿真时，必须考虑温度的

影响。

2） 考虑温度影响的分子动力学模拟方法更加

符合真实情况。温度的变化会导致微凸体间的黏

滞作用增强，使微凸体表面产生塑性变形。传统的

赫兹接触理论没有考虑塑性变形对真实接触面积

的影响，不符合真实情况。基于温度的分子动力学

方法，利用分子作用力程和投影思想求解真实接触

面积，从而考虑了较大塑性变形时的真实情况。

3） 考虑温度的分子动力学模拟通过数值仿真

手段，避免了高温环境下通过实验手段测量摩擦系

数，降低了实验要求及难度，为高温旋转机械的动

力学求解提供了更好的解决手段。
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Molecular dynamics study on dry friction damper with temperature influence
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Abstract： The prediction of friction factors based on multi-scale methods has become a research hotspot.  The
influence  of  temperature  is  the  main  issue  for  mechanical  systems  that  operate  at  high  temperatures,  such  as  aero-
engines. In this paper, we propose a novel method for predicting friction factors based on molecular modeling and the
contact force under the influence of different temperatures. Considering that the increase in temperature enhances the
adhesion of  the micro convex body,  a  real  area calculation method different  from Hertz contact  theory is  proposed.
The  correctness  of  the  proposed  method is  verified  by  comparing  it  with  the  experiment.  The  results  show that  the
increase in temperature leads to the enhancement of adhesion of the micro convex body at the rough face. Real contact
area  is  bigger  than  what  the  Hz  contact  theory  predicts  when  adhesion  is  high  due  to  the  substantial  plastic
deformation of the micro convex body. On the other hand, it also leads to the attenuation of the mechanical properties
of materials. With the increase in temperature, the tangential and normal contact forces decrease. Based on the multi-
scale  method,  we  provide  a  feasible  research  scheme  for  the  prediction  of  friction  factors  of  a  high-temperature
machine.

Keywords： multiscale；molecular dynamics；rough surface；G-W contact model；aero-engine
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基于分段求解含错方程的扰码初态估计

谭继远1，2，张立民1，钟兆根3，*

(1.   海军航空大学 航空作战勤务学院，烟台 264001； 2.   海军潜艇学院，青岛 266199；

3.   海军航空大学 航空基础学院，烟台 264001)

摘　　　要：针对低信噪比下扰码初态正确估计率低的问题，提出一种基于求解含错方程的扰

码初态估计算法。根据初态递推关系，利用接收的软判决序列建立含错方程，将初态估计问题转化

为含错方程组的求解；采用平均校验符合度来衡量含错方程组成立的可能性大小，通过遍历初态集

合完成初态估计；通过分段寻优求解的方法来确定校验方程，该方法极大降低了高阶数下需要遍历

的初态数。实验结果表明：所提算法在信噪比为 0 dB的情况下，扰码初态正确估计率能达 90% 以

上，相比于传统的卷积码快速相关攻击算法约有 1～2 dB的性能提升。

关　键　词：同步扰码；初态估计；含错方程组；软判决；校验符合度
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在实际通信系统中，为了确保传输的数据码流

中 0和 1的均衡性，信号发送端会使用一个伪随机

序列对发送码流进行扰乱处理 [1]，经过扰乱处理的

信源信号具有伪随机特性，极大增强了信号传输的

可靠性，确保了信息被安全的传输，因此，加扰技术

在密码学、卫星通信和扩频通信等领域得到了广泛

的应用[2-4]。对于非合作方，从加扰序列中获取信源

信号的前提条件是对加扰序列正确的解扰，因此，

扰码参数识别技术对非合作方信息的获取、密码的

破译起着重要的作用[5]。

同步扰码的参数识别包括生成多项式的重构

和线性反馈移位寄存器（linear feedback shift register，

LFSR）初态的估计。国内外近年来的研究主要集

中在信源平衡下生成多项式的重构 [6-8] 和信源不平

衡下生成多项式的重构 [9-11]，而对扰码初态的估计

研究较少，方法多建立在利用或改进密码学领域的

快速相关攻击算法估计扰码的初态。文献 [12]提

出卷积码快速相关攻击的方法进行初态的估计。

首 先 将 初 态 的 识 别 转 化 为 卷 积 码 的 译 码 ， 然

后利用 Viterbi硬判决译码算法进行译码，从而估计

出扰码的初态，该方法需要足够长的扰码序列，遍

历的初态数随阶数增大成指数增加。文献 [13]提

出一种改进快速相关攻击的初态估计算法，算法的

性能不再受制于生成多项式的抽头数，但是未考虑

信道噪声和调制信息的影响。文献 [14]利用对偶

码完成了生成多项式的重构，未详细分析含噪情况

下初始状态的估计，文献 [15-16]利用重建的生成

多项式随机生成扰码序列，并与估计的扰码序

列进行互相关运算，分别根据相关函数的峰值和相

关谱完成初态的估计。文献 [17]在有误码情况下

提出基于 Walsh变换的部分穷举搜索初态攻击方

法，但是未考虑信噪比的影响。以上文献所进行的

初态估计都是基于硬判决序列，然而在实际通信

中，获取的扰码序列大多为含噪且经过调制的软序

列。基于软序列的识别方法在信噪比估计和递归

系统卷积码（recursive system convolutional, RSC）识
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别等领域取得了比较好的识别效果 [18-20]。因此，

低信噪比下初态的正确估计率还有进一步提高的

空间。

本文提出一种基于求解含错方程的扰码初态

估计算法，该算法首先根据加扰的递推关系推导了

扰码初态的含错方程组 [13]，将初态的估计问题转化

为含错方程组的求解，然后利用软判决信息建立了

衡量含错方程组成立可能性大小的校验符合度 [19]，

通过遍历初态集合完成了初态的估计。为了降低

需要遍历的初态集合，提出一种寻找校验方程的分

段求解含错方程的方法。本文算法具有以下优点：

①适用于二进制相移键控（binary phase shift keying,
BPSK）调制下含噪扰码调制下的含噪序列的初态

估计；②相比于硬判决方法，具有较好的低信噪比

适应性，约有 1～2 dB的性能提升。

 1　同步加扰介绍及信号模型

同步扰码以 LFSR为基础，信源序列首先通过

LFSR产生的伪随机序列逐位相加，产生加扰序列，

加扰过程如图 1所示，其中，D为线性移位寄存器

的抽头。
  

D D D D

c0

sk

c1 c2 cL–1 cL

sk–1 sk–2
sk–L+1 sk–L

同步扰码序列yk

输入序列xk

图 1    同步扰码加扰器

Fig. 1    Synchronous scrambler
 

伪随机序列的生成多项式定义为

f (x) = c0+ c1 x+ c2 x2+ · · ·+ cL xL （1）

ci(i = 0,1,2, · · · ,L）
c0 = cL = 1 L

式中： 为生成多项式的反馈系数，

取值范围为二元域， ； 为生成多项式的

阶数。

加扰过程的数学表达式为

yk = xk ⊕
∑
⊕ci sk−i 0 ⩽ i ⩽ L （2）

⊕
∑
⊕ [s0, s1,

s2, · · · , sL]

式中： 表示模二加法； 表示模二累加法；

为 LFSR的初态。

m定义抽头数 为

m =
Ä∑

i|ci , 0,0 ⩽ i ⩽ L
ä

（3）

实际的通信系统信息中，信源序列中 0和 1大

多不平衡，截获的扰码序列是软判决序列，因此，本

文建立的加扰信号模型如图 2所示。
 
 

有偏信源
rk

调制映射

LFSR   

sk

yk

xk

信道
zk

噪声

nk

图 2    同步扰码模型

Fig. 2    Synchronous scrambling model
 

信号模型的数学表达式为

rk = zk +nk （4）

rk yk zk

nk A(
0,σ2

)
P(xk = 0) =

1/2+ε 0 ⩽ ε ⩽ 0.5

式中： 为截获的扰码序列； 为同步扰码序列；

为 BPSK调制后的扰码序列； 为幅度为 的高斯

白噪声，服从 分布。信源中 0的比例为

， 。信噪比定义为

S = 10 lg(A2
/

2σ2) （5）

yN

[s0, s1, s2, · · · , sL]

扰码初态的识别就是当截获发送序列 时，能

有效估计出 LFSR的初态 。特别指

出的是，在实际编码中，大多使用 3～ 100阶的

LFSR进行加扰。且以稀疏多项式作为其生成多项

式，其项数通常不超过 5项，同步扰码的生成多项

式多为 3项式或 5项式 [21]，本文也是建立在此基础

上。由于研究扰码多项式恢复方法较多，本文关于

多项式的重构不再进行详细分析，而是详细分析反

馈多项式重构后的初态估计问题。

 2　扰码初态估计模型的建立

 2.1　含错方程组的建立
∧

S0 = [s1, s2, · · · , sL]

k

同步扰码器的初始状态为 ，

LFSR的 个时刻的状态可以表示为
∧

S0 = [s1, s2, · · · , sL]
∧

S1 = [s2, s3, · · · , s1+L]
...∧

Sk = [sk+1, sk+2, · · · , sk+L]

（6）

根据图 1的同步加扰原理，每时刻的状态满足

如下关系：

sk+n =

n∑
i=1

ci sk+n−i （7）

结合式 (6)和式 (7)可得 LFSR状态的二元域上

的递推关系：

∧
S0 = [s1, s2, · · · , sL]
∧

S1 = [s2, s3, · · · , s1+L]=
∧

S0 T
∧

S2 = [s3, s4, · · · , s2+L]=
∧

S1 T =
∧

S0 T2

...∧
Sk = [sk+1, sk+2, · · · , sk+L] =

∧
Sk−1 T =

∧
S0 Tk

（8）
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其中，T为 LFSR的状态转移矩阵，表示如下：

T =


0 0 · · · 0 cL

1 cL−1

1 cL−2
. . .

...
1 c1


L×L

（9）

N

SN =
[
s1,s2, · · · , sN

] ∧
S0 =

[s1, s2, · · · , sL] （N,L）

根据线性分组码的定义，长度为 的 LFSR序

列 可以看成是信息矢量为

的 线性分组码，该线性分组码的

生成矩阵可以表示为

GLFSR = [G1,G2, · · · ,GN] =
1 cL g1i · · · g1N

1 cL−1 g2i · · · g2N
. . .

...
...

...
1 c1 gLi · · · gLN


L×N

（10）

Gi = Ti−L
L ,L+1 < i ⩽ N Ti−L

L

T (i−L) L gLN

GLFSR

式中： ,  为二元域上的状态

转移矩阵 的 次幂的 列； 为生成矩阵

第 L 行，第 N 列的元素。

SN

∧
S0因此，LFSR序列 和信息矢量 满足如下方程：

SN =
∧

S0 ·GLFSR （11）

将方程式 (11)转置可得

1
1

. . .

1
cL cL−1 · · · c1

g1i g2i · · · gLi
...

...
...

g1N g2N · · · gLN


N×L

·


s1
s2
...

sL

 =


s1
s2
...

sN

 （12）

式 (12)进一步变换可得

1 s1

1 s2
. . .

...
1 sL

cL cL−1 · · · c1 sL+1

g1i g2i · · · gLi sL+2
...

...
...

...
g1N g2N · · · gLN sN


·


s1
s2
...

sL

1

 =


0
0
...
0



（13）[
y1,y2, · · · ,yN

]
对于接收的加扰序列 ，可以建立扰

码初态的含错方程组如下：

1 y1

1 y2
. . .

...
1 yL

cL cL−1 · · · c1 yL+1

g1i g2i · · · gLi yL+2
...

...
...

...
g1N g2N · · · gLN yN


·


s1
s2
...

sL

1

=


0
0
...
0

（14）

H
∧
S =

[
s1, s2, · · · , sL,1

]T

含错方程的系数矩阵用 表示，使得尽可能多

的 满足方程式 (14)，其称为该

含错方程组的解。因此，扰码初态的估计可以转化

为式 (14)含错方程组的求解。

 2.2　基于软判决的校验符合度的建立

k

为了方便解释，现单独讨论含错方程式 (14)的
第 行，得到含错方程如下：
L+1∑
l=1

hk,l ·
∧
Sl = 0 1 ⩽ k ⩽ N −L （15）

hk,l H k l
∧
Sl

l

式中： 为系数矩阵 的第 行，第 列； 为待求解

矩阵的第 行。

引入软信息的概念，建立校验符合度以衡量方

程 (15)成立的可能性大小：

F(k) =
L + 1∏
l=1

(1−2hk,l ·
∧
Sl) =

L∏
l=1

(1−2hk,l ·
∧
Sl) · (I−2P(yk,L+1 = 1|rk,L+1) · ŜL+1)

（16）
yk,L+1

rk,L+1 P(yk,L+1 = 1|rk,L+1) yk,l

式中：I为单位矢量； 为硬判决序列，对应的获

取到的软判决序列为 ； 为 的

后验概率。

hk,l ·
∧
Sl = 1 F(k)

hk,l ·
∧
Sl = 0 F(k)

hk,l ·
∧
Sl = 1

L + 1∏
l=1

(1−2hk,l ·
∧
Sl)

F(k)

hk,l ·
∧
Sl = 1

L + 1∏
l=1

(1−2hk,l ·
∧
Sl)

F(k)

如 果 ， 则 被 映 射 为 −1； 如 果

， 被映射为 1。如果式 (15)中的含错

方程组成立，则 的个数一定为偶数，此时，

中取−1的个数一定为偶数，所以偶

数个−1相乘的结果一定为正值， 取正值，并且

信道噪声越小，值越接近 1。反之，式 (15)中的含错

方程组不成立，则 的个数一定为奇数，此

时 中取−1的个数一定为奇数，所以

奇数个−1相乘的结果一定为负值， 取负值，并

且信道噪声越小，值越接近−1。
后验概率推导如下：

P(rk,l|yk,l = 0) =
1√
2πσ

e−(rk,l+A)2/ (2σ2) （17）

P(rk,l|yk,l = 1) =
1√
2πσ

e−(rk,l−A)2/ (2σ2) （18）

根据贝叶斯公式可知：

P(yk,l|rk,l) =
P(rk,l|yk,l = 1)P(yk,l = 1)

P(rk,l)
（19）

P(rk,l) = P(rk,l|yk,l = 1)P(yk,l = 1)+

P(rk,l|yk,l = 0)P(yk,l = 0) （20）

由式 (17)～式 (20)可得到如下表达式：

P(yk,l = 1|rk,l) =
e2Ark,l/ σ2

e2Ark,l/ σ2
+1

（21）
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F(k) > 0

F(k) < 0 F(k)

当式 (15)成立时，式 (15)中有偶数个模 2求和

等于 1，此时 ；反之，式 (15)中有奇数个模

2求和等于 1，此时 。因此， 和式 (15)有
如下表示关系：

F(k) > 0
L+1∑
l=1

hk,l ·
∧
Sl = 0

F(k) < 0
L+1∑
l=1

hk,l ·
∧
Sl = 1

（22）

将式 (21)代入式 (16)可以得到校验符合度的

表达式为

F(k) =
L∏

l=1

(1−2hk,l ·
∧
Sl)

Ç
1−2

e2Ark,l/ σ2

e2Ark,l/ σ2
+1

å
（23）

F(k)

[−N,N] F(k)

综合式 (14)中的所有含错方程， 的取值范

围为 。对 取统计平均，得到平均校验符

合度如下：

F =
1
N

N∑
k=1

F(k) （24）

F

F

F F

[−1,1]

F

可以表示含错方程成立的概率与不成立的概

率之差，且信噪比越大，方程成立的个数越多， 越

趋近于 1。反之， 越趋近于−1，因此， 的取值范

围为 。当遍历的到正确的初态时，含错方程

成立的个数最多，此时 的取值最大，以此为依据

可以完成扰码初态的估计。

 2.3　高阶数下的分段求解含错方程

2L需要遍历的扰码初态个数为 个，当生成多项

式的阶数较高时，需要遍历的多项式个数成指数增

加，引入分段求解含错方程的思想，减少需要遍历

的初态个数，从而降低算法的计算复杂度。

L1 (0 < L1 ⩽ L)

GLFSR L+1

N t

步骤 1　先估计初态的前 位初态，

在线性分组码的生成矩阵 的第 列～第

列中寻找 列，建立以下校验方程：[
Gi,1⊕Gi,2⊕ · · ·⊕Gi,t

]T
=
[
qi,1,qi,2, · · · ,qi,L1 ,0,0, · · · ,0

]
=Qi

i = 1,2, · · · ,φ1 （25）

φ1 Qi

qi,L1 = 1

式中： 为校验方程成立的个数；二进制向量 中

。

根据校验方程式 (25)可得如下等式：

t∑
j=1

⊕si, j = si,1⊕ si,2⊕ · · ·⊕ si,t =[
qi,1,qi,2, · · · ,qi,L1

]
·
[
s1, s2, · · · , sL1

]T

（26）
t∑

j=1

⊕si, j

[
s1, s2, · · · , sL1

]
由式 (26)可知， 是 的线性

组合。因此，有如下表达式成立：


q1,1 q1,2 · · · q1,L1

q2,1 q2,2 · · · q2,L1

...
...

...
qφ1 ,1 qφ2 ,2 · · · qφ1 ,L1

 ·


s1
s2

...
sL1

=



t∑
j=1

⊕s1, j

t∑
j=1

⊕s2, j

...
t∑

j=1

⊕sφ1 , j


（27）

根据式 (27)可建立如下含错方程组：

q1,1 q1,2 · · · q1,L1

t∑
j=1

⊕s1, j

q2,1 q2,2 · · · q2,L1

t∑
j=1

⊕s2, j

...
...

...
...

qφ1 qφ2 · · · qφL1

t∑
j=1

⊕sφ1 , j


·


s1
s2
...

sL1

1

 =


0
0
...
0


（28）[

s1, s2, · · · , sL1

]
L1

得到含错方程组后再根据第 2.2节建立符合度

的方法求解含错方程即可得到 的最优

解，从而可以估计出初态的前 位。[
sL1+1, sL1+2, · · · , sL1+L2

]
GLFSR L+1 N t

步骤 2　估计出 ，在生成矩阵

的第 列～第 列中寻找 列，建立以下校验方程：[
Gi,1⊕Gi,2⊕ · · ·⊕Gi,t

]T
=[

q
′

i,1, · · · ,q
′

i,L1
,qi,L1+1, · · · ,qi,L1+L2 ,0, · · · ,0

]
i = 1,2, · · · ,φ2 （29）
qi,L1+L2 = 1式中： 。

根据校验方程式 (29)可得如下等式：
t∑

j=1

⊕si, j =[
q
′

i,1, · · · ,q
′

i,L1
,qi,L1+1, · · · ,qi,L1+L2

]
·
[
s1, s2, · · · , sL1+L2

]T

（30）
由式 (30)可建立如下方程：


q′1,1 q′1,2 · · · q1,L1+L2

q′2,1 q′2,2 · · · q2,L1+L2

...
...

...
q′φ2 ,1 q′φ2 ,1 · · · qφ2 ,L1+L2

 ·


s1
s2
...

sL1+L2

 =



t∑
j=1

⊕s1, j

t∑
j=1

⊕s2, j

...
t∑

j=1

⊕sφ2 , j


（31）

继而可建立含错方程组：

q′1,1 q′1,2 · · · q1,L1+L2

t∑
j=1

⊕s1, j

q′2,1 q′2,2 · · · q2,L1+L2

t∑
j=1

⊕s2, j

...
...

...
...

q′φ2 ,1 q′φ2 ,2 · · · qφ2 ,L1+L2

t∑
j=1

⊕sφ2 , j


·


s1
s2
...

sL1+L2

1

=


0
0
...
0


（32）
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[
sL1+1,

sL1+2, · · · , sL1+L2

]
L

L ⩽ 15 15 < L ⩽ 30

2L1 ×2(L−L1）

2L1+2(L−L1）

利 用 检 验 符 合 度 可 求 解 方 程 ， 完 成

的估计。如果位数较高，可以继续按

照步骤 2的方法进行估计，从而完成整个初态的估

计 ， 估 计 的 步 数 根 据 LFSR的 阶 数 确 定 。 当

时，无需分段求解方程，当 时，只需

分 2次求解含错方程组即可。假设分 2步完成初

态的识别，此时不分段求解方程需要遍历的初态个

数为 个，而分段求解含错方程遍历的初

态个数仅为 个，遍历的初态个数极大降低。

G′

LFSR

GLFSR

由于在分段求解过程中为避免误码扩散，原始

生成矩阵的每一行都应最多使用一次，这使得分段

求解的生成矩阵  的行数少于原始生成矩阵

，当截获的扰码序列长度相等时，分段求解后

所构造的含错方程组中方程的个数少于不分段求

解的含错方程组中方程的个数，这使得在利用平均

校验符合度分段求解方程时所能使用的数据量减

少，导致识别性能的下降。但是相比于遍历初态数

成指数增加，增大所需扰码数据量在可接受的范围

内，明显是一个更优的选择。因此，分段求解是以

截获数据量的增加来换取计算复杂度的降低。

基于本节分析，可以得到基于分段求解含错方

程的初态估计算法，具体如下：

输入：L、ci，软判决序列

1. 将软判决序列根据式 (21)转化为后验概率

　　　序列

L ⩽ 152. if　 　do
Ttest2L3. 　　构建初态集合 Tset={Ttest1，Ttest2，···， }

4. 　　根据式 (14)构造含错方程组

F5. 　　根据式 (24)构造平均校验符合度

F6. 　　遍历初态集合，寻找最大 即为正确初态

7. else
8. 　　分段求解方程，分 k 步

9. 　　构造初态集合 Tset1，Tset2，···，Tsetk

8. 　　根据式 (14)构造含错方程组

F9. 　　根据式 (24)构造平均校验符合度

F

10. 　　遍历初态集合 Tset1， Tset2， ···， Tsetk，寻

　　　　　找最大 对应的初态 s1，s2，···，sk

11. 　　正确初态为 [s1，s2，···，sk]
12. end

 3　仿真结果

f1(x) =

1+ x7+ x10 f2(x) = 1+ x3+ x7+ x9+ x10 f3(x) = 1+ x14+

x15 f4(x) = 1+ x11+ x13+ x14+ x15

在不做特殊说明的情况下本节仿真验证默认

每次初态随机生成（排除全 0），生成多项式为

, ,
和 ，蒙特卡罗仿真次

数为 1 000。

 3.1　平均校验符合度分布图

S = 6 dB ε = 0.1

N = 1000 L

m

信噪比 ，在信源不平衡度 ，截获

扰码数据 ，遍历所有初态后，不同阶数 和

抽头数 的生成多项式对应的平均校验符合度分布

图分别如图 3所示。

L

从图 3中可以看出，在遍历到正确的初态时，

平均校验符合度值最大，且和错误初态相比，有一

个明显的突出谱线，且生成多项式阶数 越小，谱线

越突出。由此可看出所建立的符合度能有效求解

含错方程组，并正确估计出扰码初态。

 3.2　信噪比对算法性能的影响

ε = 0.1 N =

1 000 L m

在信源不平衡度 ，截获扰码数据

，不同阶数 和抽头数   对应的正确估计率随

S 的变化曲线如图 4所示。

S = 0 dB

从图中可以看出随着 S 的增加，初态的正确估

计逐渐升高，且具有较好的低信噪比适应能力，在

时，本文算法的正确估计率能达到 90%。

同信噪比下，阶数越低，本文算法估计率越高。相

同阶数下，抽头数对估计率的影响极小。

 3.3　误码率对算法性能的影响

ε = 0.1 N =

1 000 L m

在信源不平衡度 ，截获扰码数据

，不同阶数 和抽头数  对应的正确估计率随

误码率的变化曲线如图 5所示。

从图中可以看出随着误码率的增加，初态的正

确估计逐渐降低，在截获扰码数据仅为 1 000，误码

率为 10−2 量级下，本文算法的正确估计率能达到

90% 以上。

 3.4　扰码序列长度对算法性能的影响

ε = 0.1 S = 6 dB

L m N

在信源不平衡度 ， 时，不同阶数

和抽头数  对应的正确估计率随 的变化曲线如

图 6所示。

从图中可以看出随着扰码序列长度的增加，初

态的正确估计逐渐升高，在扰码序列长度为 800
时，本文算法的正确估计率能达到 90% 以上。扰码

序列长度相同情况下，阶数越低，本文算法估计率

越高。相同序列长度下，抽头数对估计率的影响极小。

 3.5　信源不平衡度对算法性能的影响

S = 6dB N = 1 000

L m

ε

在 ，截获扰码数据 时，不同阶

数 和抽头数  对应的正确估计率随信源不平衡度

的变化曲线如图 7所示。

ε

ε

ε

从图中可以看出随着 的增加，初态的正确估

计逐渐升高，相同 情况下，阶数越低，本文算法估

计率越高。抽头数对估计率的影响极小。当 较低

时，可以通过增加扰码序列长度达到提高正确估计

率的目的。综合图 5～图 7可以看出，本文算法受

生成多项式阶数影响较大，抽头数并不影响算法的
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性能。阶数越低，本文算法估计率越高。

 3.6　不同算法的对比

N = 1 000 ε = 0.1 L = 10 L = 15截获扰码数据 ， ， 和

时，在不同信噪比下，分析对比了本文算法、基于卷

积码的 viterbi译码算法 [12] 和基于 Walsh变换的部

分穷举搜索的初态估计算法[17]，仿真如图 8所示。

从图中可以看出本文算法相比文献 [12]和文

献 [17]算法约有 1～2 dB的性能增益，具有更好的

低信噪比适应性。性能提升的原因是本文算法充

分利用了软判决序列里的调制和噪声等信息，同时

高阶下本文遍历初态数大幅降低，而文献 [12]算法
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图 3    不同生成多项式下的符合度分布

Fig. 3    Conformity distribution map under different generator polynomials
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2L仍需遍历 个初态，文献 [17]算法通过 Walsh变换，

建立相应门限降低算法复杂度，但是由于使用的也

是硬判决序列，低信噪比下的估计率低于本文算法。

 4　结　论

1） 相比于传统的基于硬判决的算法，本文算法

具有较好的低信噪比适应性，能够满足低信噪比下

扰码初态的正确估计。

2） 本文算法为扰码初态的软判决估计提供了

可行性方案，同时，本文算法的计算复杂度得到了

极大降低。

本文研究的是基于信源不平衡度的初态估计

算法，信源不平衡时，基于软判决的初态估计还有

待进一步研究。
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Estimation of initial state of scrambler based on piecewise
solution of error equation

TAN Jiyuan1，2，ZHANG Limin1，ZHONG Zhaogen3，*

(1.   School of Aviation Operations Service，Naval Aviation University，Yantai 264001，China；

2.   Navy Submarine Academy，Qingdao 266199，China；
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Abstract： A  method  of  initial  state  estimation  of  scrambling  code  based  on  solving  the  error  equation  is
provided in order to address the issue of a low correct estimation rate of the initial state of scrambling code under a
low signal-to-noise ratio. According to the initial state recurrence relation, the received soft decision sequence is used
to establish the error-containing equation, and the initial state estimation problem is transformed into the solution of
the error-containing equation system. The average check coincidence degree is proposed to measure the possibility of
the establishment of the error-containing equation system, and the initial state estimation is completed by traversing
the set of initial states. A piecewise solution equation method for finding the calibration equation is proposed, which
greatly  reduces  the  number  of  initial  states  that  need  to  be  traversed  under  high-order  numbers.  The  experimental
results show that the proposed algorithm can reach more than 90% of the correct estimation rate of the scrambled code
initial state with a signal-to-noise ratio of 0 dB, which is about 1-2 dB performance improvement compared with the
traditional fast correlation attack algorithm for convolutional codes.
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分布式电推进飞机概念方案气动特性快速评估方法

成志勇，杨佑绪*，张兴翠，余灵富，叶博
(南昌航空大学 飞行器工程学院，南昌 330063)

摘　　　要：分布式电推进（DEP）飞机充分利用气动/推进耦合效应提高飞机的气动效率，但

动力数量增加导致螺旋桨滑流与翼面流场干扰强烈，气动分析和设计的复杂度及计算成本上升。为

提高 DEP飞机早期设计阶段气动设计效率，降低研制成本，采用线性无黏的涡格法-激励盘理论

(VLM-ADT)、涡格法-非定常涡格法 (VLM-UVLM)及加入黏性修正的 VLM(Modified-VLM)提出气

动特性快速评估方法。对单机翼、单螺旋桨/机翼耦合、X-57机翼 (巡航、高升力状态)及分布式螺

旋桨/机翼耦合构型的气动特性进行快速评估。与基于雷诺平均 Navier-Stokes（RANS）方程求解器

的结果对比，单机翼和单螺旋桨/机翼升力系数和阻力系数一致性良好，误差最大不超过 8.2%；俯

仰力矩系数在同一数量级。X-57机翼和分布式螺旋桨/机翼的升力系数与 RANS方程结果吻合度较

高，误差最大不超过 10%。考虑黏性修正的 VLM所计算的 X-57机翼和分布式螺旋桨/机翼的总阻

力系数与 RANS方程结果趋势一致。分布式螺旋桨滑流增加机翼的动压，使机翼局部有效迎角发生

改变，改变了机翼当地升阻特性。所提方法为分布式螺旋桨飞机在早期设计阶段气动特性快速评估

和气动布局方案快速选型提供了一种兼顾计算精度和效率的有效方法。

关　键　词：分布式电推进；涡格法；非定常涡格法；激励盘理论；螺旋桨滑流；气动干扰
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分布式电推进（distributed electric propulsion, DEP）

飞行器 [1-5] 是随着电动飞机发展而产生的新概念航

空器，由电机驱动分布在机翼或机身上的多个螺旋

桨或涵道风扇为飞机提供动力。例如美国国家航

空 航 天 局 （National  Aeronautics  and  Space  Admini-

stration，NASA）的全电动飞机 X-57，在机翼前缘布

置多个螺旋桨，以改善机翼的低速特性。DEP飞机

利用气动/推进耦合效应大幅提高飞行器气动性能，

相比传统布局飞机不仅具有较高的推进效率，更重

要的是能充分利用分布式螺旋桨滑流效应，提升飞

机低速状态下的升力以实现短距起降，进而可以减

小机翼面积从而降低飞机结构质量和巡航阻力以

满足长航时飞行需求。相较于传统飞机，DEP飞机

具有更高的气动效率、经济性和环保性，已成为当

今国内外航空领域研究的新热点。

NASA从 2014年起主要围绕着 2个测试平台—

螺旋桨电推进测试台和混合电力集成系统试验台

(hybrid-electric integrated systems testbed, HEIST)、两

大分布式电力螺旋桨推进技术-前缘异步螺旋桨技

术 （leading  edge  asynchronous  propeller  technology,

LEAPTech）和可扩展电推进技术运筹研究 (scalable

convergent  electric  propulsion  technology  operations

research,  SCEPTOR）开展有关 DEP飞机的探索研

究 [6–8]。Borer等 [9] 基于 NASA的 SCEPTOR项目研

究了分布式概念验证机的多学科优化、概念设计和

性能评估，提出一种 DEP飞机的多学科优化方法。
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Stoll等 [10-11]、Deere等   [12-13] 及 Wick等   [14] 基于高保

真计算流体力学（computational fluid dynamics, CFD）

数值模拟，验证了 LEAPTech概念等 DEP飞机在提

高最大升力系数、降低飞行阻力、提高升阻比、缩

小机翼面积和改善行驶质量方面的可行性。

国外螺旋桨 /机翼耦合气动特性数值模拟研

究主要集中在传统涡轮 /活塞螺旋桨飞机且绝大

多数为单 /双桨飞机。1986年，Kroo[15] 针对单独螺

旋桨状态耦合螺旋桨滑流的低雷诺数机翼平面

形状进行了优化设计研究，并较早提出了在螺旋

桨旋转的真实状态下进行机翼设计相比于干净

机翼设计更具意义。文献 [16-19]通过风洞试验

和高保真数值模拟研究了分布式推进飞机螺旋

桨和机翼之间的气动干扰。Veldhuis等 [20-22] 以双

发涡轮螺旋桨客机为优化对象，采用升力线方法

开发了考虑螺旋桨滑流影响的快速计算及优化

设计程序。

目前，DEP飞机桨/机翼耦合气动特性的研究主

要通过使用 CFD高保真方法和风洞试验方法。对

DEP飞机低阶的数值模拟方法，Patterson 和German[23]

采用升力面方法对 2个和 4个螺旋桨构型的桨翼

耦合气动特性问题进行了数值模拟，但低阶数值计

算结果未与试验数据或高保真 CFD结果对比验

证。2018年，Pavel等 [24] 基于叶素动量理论和非线

性升力线理论结合的方法开发了考虑螺旋桨影响

的机翼空气动力学计算工具，计算精度需要进一步

的提高。Marcus等 [25] 基于考虑机翼诱导速度的叶

素模型、面元法及螺旋桨滑流涡格模型发展了一个

低阶数值工具，对安装在一个带襟翼机翼上方的螺

旋桨进行气动力计算，与风洞数据匹配较好。

Bohari等 [26-27] 为简化螺旋桨飞机的气动力计算过

程，减少计算时间，提出线性和非线性的低阶数值

方法，与试验数据一致性较好。

国内目前研究 DEP飞机气动/推进耦合气动特

性主要基于 CFD方法。杨小川等 [28-29] 以分布式螺

旋桨运输机为背景，采用雷诺平均 Navier-Stokes
（Reynolds-averaged  Navier-Stokes， RANS）方 程 ， 结

合 Spalart-Allmaras（SA）湍流模型，运用无厚度圆盘

代替真实分布式螺旋桨，完成 4种分布式螺旋桨旋

转组合下的机翼滑流效应研究。杨伟等 [30] 基于

RANS方程，用等效盘代替真实螺旋桨，对分布式

螺旋桨布局进行了优化设计，优化布局能使构型在

起飞状态下升力系数提高 5.6%，同时阻力减小 13.9%。

饶崇等 [31] 基于 RANS方程对一种 DEP飞机的低速

特性进行数值模拟，结果表明有分布式滑流状态全

机升力系数最大增量超过 65%。王科雷等 [32] 以分

布式螺旋桨太阳能无人机为背景，采用基于混合网

格技术及转捩模型求解 RANS方程的多重参考系

(multiple reference frame, MRF)方法，对 3种螺旋桨/
机翼构型的低雷诺数气动特性进行了高精度准定

常数值模拟，螺旋桨滑流有效提高机翼升力。

总体上，国内外关于 DEP飞机气动 /推进耦合

干扰问题的数值模拟计算研究还处于刚刚起步阶

段，且大多数研究都是基于 CFD高保真求解工具

和试验方法进行规律研究。

由于 DEP使得螺旋桨布局位置具有很大灵

活性，因此，在早期设计阶段需要快速地对众多

潜在 DEP飞机构型进行气动性能评估，分析分布

式螺旋桨与机翼之间的相互作用。基于 RANS方

程的 CFD方法虽然能够精确求解分布式螺旋桨

与机翼的相互作用，但这些高保真工具网格划分

工作量大，计算成本高，并且需要具备高水平的

专业知识和大量的时间投入来进行设置，不适合

在飞机早期设计阶段气动特性预测、气动布局选

型中使用。因此，本文提出适用于 DEP飞机早期

设计阶段能兼顾计算效率和计算精度的气动特

性快速评估方法，具有潜在的理论意义和工程应

用价值。

 1　螺旋桨与机翼气动模型

 1.1　激励盘理论

基于激励盘理论（actuator disk theory ,ADT），考
虑螺旋桨后方速度场对翼面气动性能的影响，采用

激励盘模型 [33-36] 模拟螺旋桨后方的流动。把激励

盘模型嵌入到气动特性快速求解程序中，可以分析

螺旋桨滑流特性。

V∞ VD V1

AD

CP CT

激励盘模型示意图如图 1所示，其中，P0 和

P1 分别为流管上下游处的压强，PD 为桨盘后方压

强， 为自由来流速度， 为桨盘后方的速度， 为

下游气流速度， 为激励盘面积。其功率系数

和推力系数 的表达式分别为
CP = P

/1
2

V3
∞eAD

CT = T
/1

2
V2
∞AD

（1）

P和T式中： 分别为螺旋桨的输入功率和推力；e为
单位向量。

CQ CP n

P P = 2πnQ Q

CQ

当螺旋桨尾涡中的旋转效应可以忽略时，可以

用螺旋桨轴扭矩系数 代替 ，转速为 的螺旋桨

功率 通过关系式 与扭矩 关联，螺旋桨轴

扭矩系数 为

CQ = Q
/
ρn2d5 （2）
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ρ d式中： 为密度； 为螺旋桨的直径。

由此可得

CP = 2πCQ （3）

CP

CT

尽管实际流动很复杂，但如果提供适当的 和

值，简化的激励盘模型可以计算获得合理的螺旋

桨推力和扭矩。从数值的角度来看，尽管激励盘模

型在捕获边界层效应方面存在局限，但经常被用于

广泛研究螺旋桨下游尾迹及其影响。

 1.2　涡格法

Γ

x

涡格法（vortex lattice method ,VLM）[37-40] 在升力

面上分布定常线性化小扰动位流方程的基本解（马

蹄涡）来模拟升力效应，用离散的马蹄涡来代替飞

机真实机翼，薄升力面的 VLM示意图如图 2所

示。机翼被划分为若干个四边形网格，每个网格上

布置一个强度为 的马蹄涡。离散马蹄涡的附着涡

与该网格的 1/4弦线重合，另外 2条自由涡从 1/4弦

线的 2个端点顺着气流沿 轴伸向下游无穷远处。

对于定常流动，尾涡采用马蹄涡模拟，机翼后缘满

足 Kutta条件。
 
 

z
y

x
控制点

马蹄涡

机翼前缘 机翼后缘

束缚涡
法向向量 n

+Γ

图 2    VLM示意图

Fig. 2    Diagram of VLM
 

壁面不可穿透条件在所有网格控制点上成立，

每个网格法向速度为零。利用 Biot-Savart定律计

算每个马蹄涡对控制点的诱导速度为

w =
Γ

4π

w dl× r
|r|3

（4）

w dl r式中： 为诱导速度； 为涡线微元； 为涡线微元到

控制点的位置向量。将诱导速度 w代入 Neumann
边界条件方程式，可得

∇ (Φ+Φ∞) · n= 0 （5）

∇ Φ Φ∞

n

式中： 为哈密尔顿算子； 为扰动速度势； 为速

度势； 为马蹄涡法向向量。可得到线性方程为

AG = R （6）

A A ai j =

wi j · ni i j G

式中： 为空气动力影响系数矩阵， 中的元素

，下标 、 为一系列控制点和涡环的序号； 为

涡环的强度；R为一个列向量，包含自由流速度和

迎角信息，其元素为

Ri = −Q∞ · ni （7）

Q∞ ni i式中： 为流体速度； 为垂直于网格 的法向向

量。计算得到每个涡环的强度后，根据 Kutta-
Joukowski定理计算气动载荷。

若通过精确的几何边界条件输入能满足 DEP
飞机在早期设计阶段气动特性快速评估的要求，基

于 VLM的气动力计算是线性且无黏的。

 1.3　非定常涡格法

非定常涡格法（unsteady  vortex  lattice  method,
UVLM）[41-43] 求解升力面不可压缩无黏无旋流动时，

其由拉普拉斯方程控制：

∇2F∗ = 0 （8）

∇2 F∗式中： 为拉普拉斯算子； 为流场中任意位置的

速度势函数，并且可以很容易通过马蹄涡等基本解

的叠加来求解。

马蹄涡在每个网格控制点的诱导速度、升力面

速度和自由流速度的总和需要满足每个控制点的

壁面不可穿透边界条件：
nh∑
j=1

ai jG j =
(
Vs,i−Vw,i−V∞

)
· ni （9）

ai j

j i nh

G j Vs,i i

Vw,i i

V∞

式中：等号左侧表示马蹄涡面元的诱导速度； 为

由网格 在网格 上的诱导速度的法向分量； 为马

蹄涡数量； 为每个马蹄涡的环量； 为控制点 处

的表面涡的诱导速度； 为尾涡对网格 处的诱导

速度； 为自由来流速度，如图 3所示。

为了在每个时间步满足 Kutta条件，后缘的涡

环切向脱落到尾涡，但其环量强度沿涡线保持恒

定。对所有表面涡和自由涡，尾迹的拉格朗日点随

着自由流速度和诱导速度移动，表达式为

dr
dt
= V (r, t) （10）

V = V∞+Vind,Blabe+Vind,Wake （11）

V式中： 为自由流速度、桨叶诱导速度及尾迹诱导

 

流管

滑流

下游
上游

V∞

V∞

V∞

P0

VD

PD

AD

V1

P1=P0

A1

T

图 1    激励盘模型示意图

Fig. 1    Diagram of actuator disk model
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速度三者的矢量和。在快速评估方法中，每个涡点

位置计算式为

r̄t+1 = rt +V (rt)∆t （12）

快速评估方法根据计算的涡点位置计算出新

的速度场，有了这个新速度，就可以计算尾涡的最

终位置为

rt+1 = rt +V (r̄t+1)∆t （13）

 2　螺旋桨/机翼气动耦合模型

 2.1　涡格法和激励盘结合

在考虑分布式螺旋桨滑流对机翼气动性能的

影响时，利用 VLM和 ADT相结合的方法建立分布

式螺旋桨/机翼相互作用的气动模型，基于所开发的

快速评估程序进行计算求解，可以得到分布式螺旋

桨滑流对机翼气动特性的影响。

σ

激励盘模型通过引入每个螺旋桨激励盘诱导

速度场作为自由流的修正耦合到 VLM中，所以面

元分布的强度 为

σ = − (V∞+VA) · n （14）

VA式中： 为螺旋桨激励盘诱导的速度场。

VC

基于滑流轴对称和简化激励盘负载的假设，由

自由流速度和在几何表面上奇点的诱导速度组成

的速度场 满足拉普拉斯方程：

∇2VC = 0 （15）

VA激励盘诱导的速度场 满足泊松方程：

∇2VA=−Ω （16）

Ω式中： 为轴对称滑流的解确定的涡量。

V = VC+VA因此，由 结合的耦合解满足泊松方

程和 Nenmann不可穿透边界条件：

V · n= 0 （17）

 2.2　涡格法和非定常涡格法结合

使用 VLM和 UVLM相结合的方法快速求解考

虑气动 /推进耦合效应的 DEP飞机气动特性。

2.1节的 VLM模型，结合 UVLM方法对分布式螺

旋桨/机翼相互作用气动干扰特性进行求解。

h

翼展方向离散化后的每个网格都由零升力迎

角和升力线斜率表示。弦向网格的升力线斜率取

决于附着涡和配置点之间的距离，配置点满足相切

条件。每个离散网格的升力线斜率是已知的，因

此，可以调整 1/4弦线处的附着涡和配置点之间的

距离 ，其满足关系式：

h
c
=

CL,α

4π
（18）

c CL,α式中： 为弦长； 为离散网格的升力线斜率。

ci

i ci ci+1

对于沿展向的给定数量的离散马蹄涡，不需要

马蹄涡的弦向离散来将计算成本保持在最低。每

个展向网格单元都可以认为是平面四边形，其拐角

位于前缘和后缘的站位 上。该模型通过机翼的精

确几何参数输入考虑了小后掠、上反/下反角和机

翼扭转角。在这一步骤之后，机翼最初在展向马蹄

涡上按照余弦分布进行离散。网格 位于 和 之

间，其位置关系满足：

ci =
l
2

cos
Å

(i−1)π
nc

ã
i ∈ {1,2, · · ·,n} （19）

l nc

R

式中： 为展长； 为弦向马蹄涡个数，根据需要进行

设置。对于任意马蹄涡，二维极坐标数据都会受到

影响，该极坐标数据取决于对应翼段的对应翼型和

流动特性。接着使用 VLM代码构建影响系数矩

阵，该矩阵仅取决于升力面几何形状和二维的升力

线斜率。VLM方法得到的线性方程组的右侧（

向量）通过 UVLM考虑了网格单元的零升力迎角和

螺旋桨滑流的影响。

 2.3　涡格法黏性修正

为了改进Biot-Savart定律的计算结果，将Vatistas
模型 [44] 用作主涡模型。修正后的 Biot-Savart方
程为

V∗ =
Γ

4π
· |h|(

r4
c + |h|4

) 1
2

Å
L · r1

|L| |r1|
− L · r2

|L| |r2|

ã
L× r1

|L× r1|
（20）

V∗ rc

L h L

r1 r2

式中： 为添加黏性修正的诱导速度； 为涡核半

径； 为涡线向量； 为控制点与涡线 间的位置向

量； 和 分别为控制点与涡线两端的位置向量。

t

为了考虑黏性的影响，使用了包含黏性扩散的

涡核增长模型。根据试验研究表明 [45]，涡核半径随

时间 的平方根而变化，具体如下：

rc = 2
√
εvt （21）

ε = 1.256 43

ν

rc

式中：Oseen系数 ，可从求解涡流速度的

Lamb-Oseen涡流模型中查找 [46]； 为运动黏度。实

验测量结果表明，由于湍流涡度扩散，涡核增长比

理论计算得到的 偏高[46]。
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图 3    非定常涡格法示意图

Fig. 3    Diagram of UVLM
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 3　计算构型

为验证 VLM-ADT和 VLM-UVLM气动模型和

快速评估的有效性，采用下面 2个构型进行验证。

 3.1　计算构型 1
构型 1螺旋桨距离前缘 0.078 9 m，螺旋桨位于

机翼的展向中间跨度处，螺旋桨转轴位于翼弦下方

0.032 9 m处，螺旋桨转速为 4 550 r/min。表 1为计

算构型 1（单机翼和单螺旋桨 /机翼物理模型）的几

何参数。
  

表 1    计算构型 1的几何参数

Table 1    Geometric parameters of calculated configuration 1

构型形成
参考弦

长/m
翼展/m

机翼面

积/m2 展弦比
螺旋

桨数目

螺旋桨

直径/m

单机翼 0.714 1 3.048 2.176 7 4.3 0 0
机翼/单螺

旋桨
0.714 1 3.048 2.176 7 4.3 1 0.576

 

计算构型 1包含单机翼和单螺旋桨 /机翼耦合

2个状态，选取了单个矩形机翼和单螺旋桨/机翼构

型作为计算对象，如图 4所示。
  

x
z

y x
z

y

(a) 单独机翼构型 (b) 单机翼/螺旋桨耦合构型

图 4    计算构型 1

Fig. 4    Calculated configuration 1
 

 3.2　计算构型 2
为快速评估分布式螺旋桨与机翼的气动干扰

效应，计算构型 2选取 NASA的 X-57飞机分布式

螺旋桨机翼作研究对象，如图 5所示。包括X-57（DEP
飞机）的巡航机翼和高升力机翼耦合 12个分布式

螺旋桨 2个工况。巡航机翼是指襟翼无偏转的配

置 (本文所计算的巡航机翼均是带有翼尖短舱且无

高升力短舱的配置 )。高升力机翼是指襟翼偏转

30°的配置 (本文所计算的高升力机翼均带有翼尖

短舱且包括将螺旋桨建模为激励盘和真实螺旋桨

2种情况)。
构型 2分布式螺旋桨距离前缘 0.228～0.297 m，

螺旋桨转轴位于翼弦下方 0.118 7 m处，分布式螺旋

桨旋转轴间距为 0.576 m，螺旋桨转速为 4 550 r/min。
求解器设置的流动条件为 101 325 Pa，侧滑角始终

为 0°，飞行速度为 0.088 Ma（29.8 m/s）。表 2为计算

构型 2（X-57机翼和 X-57机翼/分布式螺旋桨模型）

的几何参数。 

(a) 巡航机翼构型 (b) 高升力机翼构型

(c) 高升力机翼/分布式螺旋桨 (d) 高升力机翼/分布式激励盘

图 5    计算构型 2

Fig. 5    Calculated configuration 2
 
 

表 2    计算构型 2的几何参数

Table 2    Geometric parameters of calculated configuration 2

构型

形成

参考弦

长/m
翼展/m

机翼面

积/m2 展弦比
螺旋

桨数目

螺旋桨

直径/m
X-57
机翼

0.65 9.627 6.193 9 15 0 0

X-57机
翼/分布

式螺旋桨
0.65 9.627 6.193 9 15 12 0.576

 

 4　结果及分析

利用第 2节 2种螺旋桨 /机翼气动耦合模型和

加入黏性修正的涡格法 (Modified-VLM)，基于本文

方法对 2种计算构型进行气动特性评估。针对单

机翼、单螺旋桨/机翼构型及 X-57机翼 (巡航、高升

力状态)、X-57分布式螺旋桨/机翼耦合构型进行求

解，X-57分布式螺旋桨机翼的阻力求解采用添加黏

性修正后的涡格法。将计算结果与基于 RANS方

程的高保真 CFD软件 Overflow的计算结果 [47] 及

NASA公布的 X-57飞机 CFD数据[48] 比较。

本文方法在一台 4个 CPU核心的个人笔记本

上运行和求解计算，使用 VLM求解单机翼气动特

性时间约为 1 min（6 039个网格）；基于 VLM-ADT
求解单螺旋桨 /机翼的时间为 4  min，基于 VLM-
UVLM方法求解单螺旋桨/机翼构型程序运行时间

为 56 min。基于 VLM方法求解 X-57巡航机翼运

行时间为 3 min (6 900个网格)，X-57高升力机翼计

算时间为 5 min (8 281个网格)。基于 VLM-ADT方

法计算的X-57分布式螺旋桨构型求解时间为 10 min，
VLM-UVLM求解时间为 210 min。
 4.1　单机翼

本文基于 VLM方法和基于 RANS方程的高保

真 CFD软件 Overflow计算单机翼的升力系数 CL、

诱导阻力系数 CDi 和俯仰力矩系数 CM 随迎角变化

曲线如图 6所示，其中俯仰力矩是参考机翼 1/4弦
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10◦

10◦

线所得 [47]，图中横坐标为迎角 α。RANS方程计算

结果显示，升力系数与迎角呈线性关系，最大可达

约 。由于黏性效应，之后斜率开始减小。本文

基于 VLM方法计算的升力系数在迎角高达 的

情况下也是线性的，并且与 RANS方程计算结果有

10◦

−5◦ CL

10◦

相当好地吻合度，在 迎角时两者升力系数结果

误差为 1.3%。基于 VLM方法计算的升力线斜率略

小于 RANS方程，导致在 迎角时两者 结果误

差为 6.7%。当迎角超过 时，升力线斜率开始逐渐

变小，这在有限翼展机翼的无黏升力曲线中是正常的。
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图 6    单机翼气动系数-迎角曲线

Fig. 6    Isolated wing aerodynamic coefficient-α curves
 

本文基于VLM方法诱导阻力系数计算结果相较

于 RANS方程要低，两者的偏差随着迎角的增加而

增加，这与比较无黏阻力和黏性阻力结果的预期一样。

本文基于VLM方法计算的俯仰力矩系数与RANS
方程计算结果达到了相同的数量级，两者趋势一致

但吻合度一般。基于 RANS方程的 CFD方法俯仰

力矩系数在 10°迎角之后没有随迎角而增大的主要

原因可能是没有应用足够的迭代步数。为了保持

单机翼、单螺旋桨/机翼运行的时间相同，构型 1的

2个状态都使用了相同的迭代步数和相同大小的步

长，对于大迎角下的机翼来说可能此时并没有达到

足够好的收敛值。

 4.2　单螺旋桨/机翼

15◦

本文方法和 RANS方程计算的单螺旋桨/机翼耦

合的升力系数[47]、诱导阻力系数和俯仰力矩系数随迎

角变化曲线如图 7所示，力矩作用点位于机翼 1/4弦

线。RANS方程计算升力线斜率在 迎角范围内呈

线性，然后斜率随迎角的增大而减小。本文基于

VLM-ADT和 VLM-UVLM方法的 CL 计算结果彼此

10◦ CL相似。在 迎角内，本文方法计算的 与 RANS方程

计算结果吻合度较高，本文基于 VLM-ADT和 VLM-
UVLM方法计算的 CL 结果与 RANS方程相比，误差

分别为 8.2% 和 5.4%。

CDi

CDi

CM

相对于 RANS方程计算结果，本文基于 VLM-
ADT和 VLM-UVLM方法计算的 CDi 偏低，且差异

随迎角增大而增大，这是由于黏性效应随迎角的增

大而增大。使用本文基于 VLM-ADT方法计算的

比使用本文基于 VLM-UVLM方法更接近 RANS
方程结果，这是因为基于 RANS方程的 CFD求解

器产生的螺旋桨推力和扭矩分量被人为手动添加

回激励盘模型中。与本文基于 VLM-ADT方法相

比，本文基于 VLM-UVLM方法计算的 在所有迎

角条件下都偏低，在 20°迎角时两者误差为 6%。本

文方法计算的 CM 与 RANS方程计算结果相比，数

值大小在同一数量级，但一致性不佳。2种螺旋桨/
机翼气动耦合模型计算的 有所不同，这是因为螺

旋桨与机翼之间的相互作用在真实螺旋桨和激励

盘之间的诱导速度场不同。使用本文基于 VLM-
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图 7    单螺旋桨/机翼气动系数-迎角曲线

Fig. 7    Propeller-blown wing aerodynamic coefficient-α curves
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CM

UVLM方法求解时，考虑了螺旋桨叶片在空气中旋

转运动的非定常效应，而激励盘基于滑流的稳定假

设。在大迎角状态 (10°迎角以上)，由于激励盘模型

的假设开始失效，从而降低了激励盘模型的尾涡精

度。这是使用本文基于VLM-ADT方法求解导致

计算结果偏差较大的主要原因。基于 RANS方

程的俯仰力矩系数计算结果与本文基于VLM-UVLM
方法结果相比，吻合度较高、变化趋势一致，且在所

有迎角范围内保持收敛。

∆CP

∆CP

∆CP

图 8为 3种情况下的压力系数云图和流线图，

其中图 8(a)为本文基于 VLM方法计算的单机翼

云图和流线图，图 8(b)为本文基于 VLM-ADT方

法的把螺旋桨表示为激励盘所计算的单螺旋桨/机
翼 云图和流线图，图 8(c)为本文基于VLM-UVLM
方法的把螺旋桨建模为真实桨叶的单螺旋桨/机翼

云图和流线图。
 
 

(a) 单机翼 (VLM) (b) 单螺旋桨/机翼 (VLM-ADT) (c) 单螺旋桨/机翼 (VLM-UVLM)
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图 8    三种情况下的压力系数云图和流线图

Fig. 8    Pressure coefficient nephogram and streamline of three kinds of circumstances
 

 4.3　X-57分布式螺旋桨机翼

10◦

15◦

10◦

CL

本文添加黏性修正前后的基于 VLM方法和基

于 RANS方程的 CFD软件计算得到的 X-57飞机巡

航机翼升阻系数结果如图 9所示。RANS方程结果

表明，CL 曲线在 迎角范围内呈线性，然后升力线

斜率随迎角的增大而减小，在 迎角 CL 达到最

大。在 迎角以内，  本文基于 VLM方法计算的

与 RANS方程的计算结果吻合度较高，在 10°迎

角时 CL 比 RANS方程结果高 4.8%。

CD

本文使用添加粘性 Modified-VLM方法计算的

CD 与 RANS方程趋势一致，在 15°迎角之后两者偏

差变大，尽管此时的零升阻力计算已经加入了黏性

修正，但黏性效应仍然随迎角的增大而增大。与

RANS方程相比，本文基于Modified-VLM方法计算的

在所有迎角下基本呈线性变化。考虑Modified-VLM

可以捕捉到黏性效应带来的阻力增加，相比无黏

VLM对总阻力的计算更加准确。

CL 8◦

CL

本文基于 VLM、Modified-VLM方法及 RANS

方程计算的 X-57高升力机翼的升阻系数和迎角的

关系如图 10所示。RANS方程计算的 在 迎角

范围内呈线性关系，由于气流分离，超过 10°迎角之

后升力线斜率开始下降，在 12°迎角时 CL 达到最

大。本文基于 VLM方法计算的 在迎角高达 15°

时仍然保持保持线性，总体与 RANS方程结果有相

当好地吻合度，在 10°迎角时两者升力系数结果误

差仅为 0.7%。

CD

CD

CD

在 7°迎角范围内，本文基于 Modified-VLM方

法的 的结果相较于 RANS方程略高，超过 7°迎角

后，本文基于 VLM方法的 结果要比 RANS方程

偏低。两者之间的偏差随着迎角的增加而增加，但

的平均误差约为 3%。

本文基于VLM-ADT、VLM-UVLM方法和RANS
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图 9    X-57巡航机翼升阻系数-迎角曲线

Fig. 9    X-57 cruise wing lift-drag coefficient-α curves
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方程 3种方法计算的 X-57分布式螺旋桨 /高升力

机翼的 CL、CD 曲线如图 11所示。RANS方程结

果表明，升力线斜率在 8°迎角范围内呈线性，然

后升力线斜率随迎角的增大而减小，最大 CL 出现

在 12°迎角附近。本文基于 VLM-ADT和 VLM-
UVLM方法分别把螺旋桨建模为激励盘和旋转叶

CL

片 的 CL 在 全 迎 角 范 围 内 均 呈 线 性 ， 且 都 低 于

RANS方程结果。在 10°迎角范围内，本文修正后

的 2种气动耦合模型计算的 与使用 RANS方程

结果吻合度较高，在 0°迎角时 2种气动耦合模型

升力系数结果与 RANS方程相比误差分别为 10%
和 5%。
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图 11    X-57分布式螺旋桨/高升力机翼升阻系数-迎角曲线

Fig. 11    X-57 distributed propeller-high-lift wing lift-drag coefficient-α curves
 

CD

在 8°迎角以下，本文基于 Modified-VLM-AD和

Modified-VLM-UVLM方法 CD 结果与 RANS方程

相比都要略高，2种气动耦合模型和 RANS方程计

算结果总体趋势一致。由于程序中黏性修正的植

入，在大迎角下 2种气动耦合模型 CD 计算结果差

值有所减小。本文基于 Modified-VLM-UVLM方法

计算的 比基于 Modified-VLM-ADT方法的计算

结果更接近 RANS方程的计算结果，原因可能是将

螺旋桨建模为激励盘时在快速评估程序中输入的

螺旋桨推力系数和功率系数数值差异的原因，从而

降低了激励盘模型的尾涡精度。

α = 5◦迎角 时无分布式螺旋桨动力和有分布式

螺旋桨动力的 X-57高升力机翼 (30°襟翼偏转 )的

∆CP上下表面压力系数差 云图和流线如图 12所

示。在机翼表面压力系数分布上，有分布式动力状

态较无动力状态低压区更为明显，且范围更大，低

压区主要分布在机翼前缘和襟翼偏转的区域，这主

要是高能量分布式螺旋桨滑流增加了机翼处的动

压。在翼尖短舱和中段机翼后缘的无螺旋桨滑流

区域高压区更为明显，这主要是这部分区域的流场

没有与螺旋桨滑流耦合。

为研究分布式螺旋桨滑流对机翼的影响，图 13
给出了 0°迎角状态下带襟翼偏的有/无高升力螺旋

桨动力和不带高升力动力且无襟翼偏转情况下的

X-57机翼展向升力系数对比情况，图中 b 为机翼弦

长，C 和 Cref 分别为机翼的当地弦长和参考弦长。
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图 10    X-57高升力机翼升阻系数-迎角曲线

Fig. 10    X-57 high-lift wing wing lift-drag coefficient-α curve
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y/b = 0.3

∆CL = 1.75

CL

y/b = 0.5

∆CL =1.2

CL

在 处，有分布式螺旋桨动力的高升力机翼

和无分布式动力的高升力机翼的升力系数差值

，带有分布式螺旋桨动力的高升力机翼

升力系数（见图 13浅蓝色曲线）显著高于无分布式

螺旋桨动力的高升力机翼，且 峰值位于螺旋桨旋

转方向上行一侧。对于无分布式螺旋桨动力状态，

在 处，高升力机翼（30°襟翼偏转）和巡航机

翼（襟翼未偏转）的升力系数差值 。分布式

螺旋桨动力机翼局部展向截面 CL 高达 3.5～4.0，分

布式螺旋桨滑流大幅增加了滑流区域内局部截面

的 。分布式螺旋桨滑流引起的升力增量可由浅

0.25 < y/b <

0.75

蓝色和紫色曲线之间的面积表示。在

范围内，带 30°襟翼偏转的高升力机翼升力（见

图 13浅蓝色曲线）显著高于襟翼未偏转的巡航机

翼，襟翼偏转引起的升力增量可由浅紫色和深蓝色

曲线之间的面积表示。

为进一步分析分布式螺旋桨滑流对机翼增升

的机理和影响，30°襟翼偏转情况下 4个迎角状态

的 X-57高升力机翼展向升力系数分布如图 14所

示。图中半模机翼沿展向有 6个 CL 增强的峰波，

这与布置在展向的 6个高升力螺旋桨对应。不同

迎角下的 CL 沿展向的变化趋势一致，迎角越大

CL 整体也越大。在翼尖两端和机翼中部没有螺旋

桨滑流覆盖的展向区域，CL 明显比有分布式螺旋桨

滑流覆盖的区域小。从有高升力动力状态结果可

以看出，分布式螺旋桨与机翼的强耦合带来短舱附

近流场剧烈变化。螺旋桨旋转中心两侧气流变化

较大，对后方机翼的气流加速、机翼局部有效迎角

发生改变，CL 增大。这种影响在展向 CL 分布中呈

现为短舱两侧的波峰。对于高升力机翼 (30°襟翼

偏转)，在 4种迎角状态下均由于高升力螺旋桨在顺

来流方向逆时针旋转，螺旋桨内侧 (靠近翼根侧)的
截面 CL 增大，这是因为机翼前缘受到螺旋桨上洗

气流的影响，导致机翼局部有效迎角变大。螺旋桨

外侧 (靠近翼尖侧)截面 CL 减小，这是由于机翼前

缘受到下行侧螺旋桨下洗气流的影响，导致机翼局

部有效迎角减小。内侧 CL 的增加和外侧 CL 的降低

相对螺旋桨旋转中心基本呈对称趋势。相邻螺旋

桨由于同时受到上洗和下洗的作用，②～⑤号高升

力螺旋桨外侧 CL 的减小量小于①号和⑥号螺旋桨

外侧 CL 减小量，即波谷值较小，因而有分布式动力

机翼升力系数较无分布式动力构型大。
 
 

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

1.0

2.0

3.0

4.0

5.0

6.0

y/b

α=15°
α=10°
α=5°
α=0°

C
L
C

/C
re

f

短舱 桨盘

图 14    X-57高升力机翼展向升力系数分布

Fig. 14    X-57 high-lift wing spanwise lift coefficient distribution

 5　结　论

1） 在全迎角范围内，本文基于 VLM方法计算

的单机翼升力系数与 RANS方程结果吻合度较高，

诱导阻力系数趋势一致性好，俯仰力矩系数在相同

 

(b) VLM-ADT计算的分布式螺旋桨/机翼构型压力系数云图及流线

(a) VLM计算的单独机翼构型压力系数云图及流线
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图 12    有无动力状态 X-57机翼表面压力系数对比

Fig. 12    Comparison of X-57 wing surface pressure

coefficient with and without power
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图 13    有/无分布式动力 X-57机翼展向升力系数分布

Fig. 13    Spanwise lift coefficient of X-57

distribution with/without distributed power
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数量级。对于单螺旋桨/机翼构型，2种气动耦合模

型求解的升力系数结果在趋势上呈线性并与 RANS
方程结果吻合性良好，诱导阻力系数与 RANS方程

结果趋势一致，俯仰力矩系数误差在可接受范围内。

2） 基于 2种气动耦合模型计算的 X-57机翼

(巡航、高升力、分布式螺旋桨 3种状态)升力系数

结果与 RANS方程结果有较大的吻合度，添加黏性

修正的 VLM计算的总阻力系数与 RANS方程结果

趋势一致。

3） 分布式螺旋桨滑流提高了桨盘后方的动压，

相比无分布式动力机翼升力系数显著增加。滑流

影响带来螺旋桨桨叶向上旋转一侧受上洗流影响

而有效迎角增加，机翼沿展向的升力系数和环量发

生变化。

4） 相比于 CFD工具高昂的计算时间和使用成

本，本文方法对计算机性能要求低，计算时间以分

钟计，且能准确反应螺旋桨和机体的气动干扰效

应，兼顾有效性与准确性，为 DEP飞机的早期气动

选型提供了一种有效手段。
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Rapid evaluation method for aerodynamic characteristics of distributed electric
propulsion aircraft concept scheme

CHENG Zhiyong，YANG Youxu*，ZHANG Xingcui，YU Lingfu，YE Bo

(School of Flight Vehicle Engineering，Nanchang Hangkong University，Nanchang 330063，China)

Abstract： Distributed electric propulsion (DEP) aircraft makes full use of the aerodynamic/propulsion coupling
effect to improve the aerodynamic efficiency of the aircraft, but the increase in the amount of power leads to strong
interference between the propeller slipstream and the wing surface flow field, the complexity of aerodynamic analysis
and design, and the rising costs of calculations. To improve the efficiency of aerodynamic design in the early design
stage  of  DEP  aircraft  and  reduce  the  development  cost,  a  rapid  evalution  method  of  aerodynamic  characteristics  is
proposed  based  on  linear  non-viscous  vortex  lattice  method  and  actuator  disk  theory  (VLM-ADT),  VLM-unsteady
VLM (VLM-UVLM) and Modified-VLM with viscosity correction. The aerodynamic characteristics of single wing,
single  propeller/wing  coupling,  X-57  wing  (cruising,  high  lift  state),  and  distributed  propeller/wing  coupling
configuration were quickly evaluated. Compared with the Reyonlds-averaged Navier-Stokes (RANS) results,  the lift
coefficient  and  drag  coefficient  of  single  wing  and  single  propeller/wing  are  in  good agreement,  and  the  maximum
error does not exceed 8.2%; the pitch moment coefficient is in the same order of magnitude. The lift coefficients of the
X-57 wing and the distributed propeller/wing are in good agreement with the RANS results, and the maximum error
does not exceed 10%. The total drag coefficient of the X-57 wing and the distributed propeller/wing calculated by the
VLM considering the viscosity correction is consistent with the trend of the RANS results. The distributed propeller
slipstream increases  the  dynamic  pressure  of  the  wing,  changes  the  local  effective  angle  of  attack  of  the  wing,  and
changes  the  local  lift-drag  characteristics  of  the  wing.  Proposed  method  provides  an  effective  method  for  the  rapid
evaluation of aerodynamic characteristics and rapid selection of aerodynamic layout schemes for distributed propeller
aircraft in the early design stage.

Keywords： distributed electric propulsion；vortex lattice method；unsteady vortex lattice method；actuator disk
theory；propeller slipstream；aerodynamic interference
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基于动态寻优调节的卷积码堆栈-桶算法

邹文良，蒋宇中*，黄智，牛政，刘刚
(海军工程大学 电子工程学院，武汉 430033)

摘　　　要：大约束长度卷积码具有抗干扰性强，难以破译等优点，被应用于卫星通信等领

域。但低信噪比环境下，存在空间利用率低和译码复杂度高的缺点。针对此问题，提出一种基于动

态寻优调节的卷积码堆栈-桶（DORSB）算法。所提算法采用新参数深度因子辅助路径存取，能够

增大接近码树终点的路径优势，降低译码复杂度；并在堆栈溢出时，对桶的尺寸进行调节，对桶空

间进行复用的同时降低误帧率，可有效提升空间利用率。仿真结果表明：在深度因子增量适当且误

帧率为 10−5 的情况下，相比于标准堆栈-桶算法，所提算法误帧性能提高了约 0.6 dB，并且时间复杂

度最多能改善 72.63%。
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卷积码的约束长度对于其性能存在不小的影

响，增加约束长度，能够提高卷积码的抗干扰能力，

获得更大的编码增益 [1]。在卫星通信中，由于通信

距离远，接收到的信号十分微弱，信噪比极低，而大

约束长度卷积码强大的抗干扰性能十分适合这种

场景 [2]。另外，大约束长度卷积码还具有难以破译

的优点，因此，大约束长度卷积码在军事领域也有

广泛应用[3]。

维特比算法作为卷积码的最优译码算法，在短

约束长度 L≤10的卷积码译码中使用广泛，具有压

倒性优势。但是其译码器复杂度与约束长度成正

比，使用维特比算法对大约束长度卷积进行译码的

开销太大 [4-5]。序列译码算法译码器复杂度和约束

长度的长短无关，结构要简单，对于通信系统的负

担小，因此，使用译码复杂度和约束长度的长短无

关的序列译码算法进行译码[6]。堆栈算法是一种经

典序列译码算法，具有简单的结构，对于每个节点

只会检查一次，足够的堆栈容量可以得到优秀的译

码器性能[7]。

利用有限的堆栈容量获得更好的性能是研究

者们不断探索的方向。多堆栈算法利用额外的堆

栈进行试探性判决来减少删除，后又引入并行处理

的思想，但堆栈排序所带来的大量时间损耗无法避

免[8-9]。此外，也有研究者通过改进度量计算方式提

高性能，得到的度量计算复杂度远低于维特比度

量，但比经典序列译码复杂度要高 [10-12]。由于堆栈

算法的性能优越，其在 polar码等编码中也有广泛应

用[13-14]。

本文提出的基于动态寻优调节的卷积码堆栈-

桶 （dynamic  optimization  regulation  stack-bucket，

DORSB）算法，以堆栈-桶算法为基础，使用索引对

路径进行存放，提高堆栈路径存取效率 [15]。在堆栈

溢出时，对堆栈的尺寸进行调节，对桶空间进行复

用的同时降低误帧率，提高在低信噪比环境下的系

统可靠性。并且介绍了一种新的参数深度因子，在

噪声干扰较大的情况下，能够有助于更快找到堆栈
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中处于码元更深处节点的正确路径，减少无效路径

的扩展，降低时间复杂度和进一步误码率。以（2，
1，31）卷积码为例，在信噪比为 2～5 dB的加性高斯

白噪声（additive white Gaussian noise，AWGN）信道

条件下，对长度为 64 bit的 200 000帧数据分别使用

标准堆栈-桶式算法和 DORSB算法进行蒙特卡罗

模拟实验。仿真结果表明，在深度因子增量适当且

误帧率为 10−5 的情况下，相比于标准的堆栈-桶算

法，DORSB算法误码性能提高了约0.6 dB，并且时

间复杂度最多能改善 72.63%。

 1　堆栈-桶式算法

堆栈-桶式算法是 Jelinek[16] 提出的一种堆栈算

法，堆栈中的路径经过扩展后，存入堆栈中不需要

对整个堆栈排序。译码过程如图 1所示，在译码过

程开始前，根据度量区间将固定数量的堆栈划分成

桶。每一次路径扩展得到的新路径都根据路径度

量将其直接放入对应的桶顶，桶中路径不进行排

序。进行新的路径扩展时，只需从最优非空桶中找

到桶顶路径取出，扩展路径后将原来的路径删除，

再根据度量存入到相应的桶中。不断重复这一过

程，直到译码成功。堆栈数量的增加并不影响找到

最大可能支路进行扩展的速度。在度量量化级别

不多且噪声干扰不是特别大的时候，最优路径就在

最优非空桶内 [16]。这种策略避免了排序环节耗时

巨大所带来的困扰，堆栈算法的实际实现基本都是

采用这种方法。

 2　堆栈-桶式算法的改进

堆栈-桶式算法的一个不足之处是对于存储空

间的利用率不高。堆栈溢出时，大多数桶内的空间

并没有被使用；另一个不足之处是，堆栈-桶式算法

每一次对路径的扩展选择并不是最优的，而是次优

的 [17]。因为在桶中，路径按照扩展的先后存入桶

中，度量的大小顺序是随机的，从栈顶取出的路径

并不一定是最大的可能性。在低信噪比情况下，对

次优路径的扩展并不是一种好的选择，可能是一种

无效的扩展，浪费了资源。随着桶内路径数量的增

加，正确路径可能被隐藏在下面。

 2.1　堆栈溢出时的桶调节策略

随着电子器件的发展，存储空间越来越易取

得，但是为了算法的复杂度，堆栈容量不可设置过

大。在低信噪比下，堆栈溢出不可避免。根据仿真

结果统计，标准堆栈-桶式算法在堆栈溢出时，各个

桶内平均堆栈高度如图 2所示，只有 55% 的桶内存

有路径，且以第 374个桶为中心，堆栈高度集中分

布附近，近似于正态分布。为了使堆栈空间得到更

有效的利用，同时降低误帧率。在堆栈溢出前，进

行一次动态寻优调节，如图 3所示，根据当前最优

桶的度量下限，加上一个度量上限增量 δ 作为新的度

量上限，桶的直径 d 减小，即单个桶的度量区间长

度缩小，桶的数目和高度不变，对路径进行重新分配。
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图 2    堆栈溢出时空间分布情况

Fig. 2    Spatial distribution when stack overflow
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图 3    动态寻优调节调节示意图

Fig. 3    Schematic diagram of dynamic optimization adjustment
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图 1    堆栈-桶式算法流程

Fig. 1    Flowchart of stack-bucket algorithm
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 2.2　提出新参数深度因子

序列译码中通常使用 Fano度量表达路径的似

然性，其表达式为

M(ri |vi ) = log2 p(ri |vi )+ log2
1

p(ri)
−R （1）

vi ri

p (·) R

log2
1

p(ri)
⩾ 1 R < 1 log2

1
p(ri)
−

R > 0

式中： 为分支上的第 i 个信息码元； 为对应的接

收码元； 为概率函数； 为编码器码率。通常情

况下，正确路径的节点度量会随着进入树的深度增

加而增加，而沿错误路径的节点度量则会急剧减

少[18]。显然 ， ，所以偏置项

，可知随着路径长度的增加，路径累积偏置值

线性增长，这个累积值反映了路径长度之差。

在 Fano度量的实际应用中，通常使用一个比

例常数 B 对其进行放大取整，便于计算。噪声干扰

较大时，距离树的终点更近的路径遭受噪声影响的

可能性更大，路径累积偏置值带来的路径度量优势

不足。深度因子便是对处在码元树更深处的节点

进行噪声补偿，在译码过程中，根据 B 的大小选择

适当的深度因子增量，路径存放时将路径度量与深

度因子叠加选择存放的桶。随着节点的不断深入，

深度因子也随路径长度线性增长，由此距离树的终

点更近的路径具有更大优势。

 2.3　改进得到的 DORSB算法

图 4为 DORSB算法流程，可知 DORSB算法同

样没有排序的环节，其中，GC 为当前路径度量，

GM 为新的度量上限。但与标准堆栈-桶式算法不同

的是，初始化时设置一个动态寻优调节计数器 Ad，

对调节次数进行记录。译码过程中，每一条路径都

带有深度因子的属性，每一次路径扩展得到的新路

径，相应的深度因子都加上一个增量 δ，根据路径度

量和深度因子之和可以得到一个索引值，将其直接

放入对应的桶中。同时在堆栈溢出时进行调节，桶

的直径减小为原来的 1/2，度量区间上限更新为当

前最优桶的下限加上 δ。Ad 表示调整的次数，调节

的次数增多必将大幅降低译码速度，所以 DORSB
算法仿真实验设置在一次调节后，或调节后仍有堆

栈溢出的情况，结束当前信息序列的译码。

 3　仿真结果分析

仿真实验以（2，1，31）卷积码为例，在不同信噪

比下对 200 000帧数据进行蒙特卡罗模拟仿真，每

帧数据长为 64 bit。算法参数中，桶的数目为 800，
桶直径 d 为 2，度量区间上限为 100，比例常数 B 为

16，单个桶的容量为 12 000，使用 Dev-C++编译平台

在信噪比 2～5 dB的 AWGN信道条件下采用不同

译码算法进行仿真实验。仿真通信系统模型如图 5
所示。
 
 

卷积编码
BPSK

调制 

AWGN

信道 

堆栈-桶式
译码器

数据统计
模块

解调

随机序列

输出码元

噪声

DORSB

译码器

图 5    仿真通信系统模型

Fig. 5    Simulation communication system model
 

 3.1　动态寻优调节结果仿真分析

表 1为不同信噪比下采用动态寻优调节的堆

栈-桶式算法（简称 AD算法）和标准堆栈-桶式算法

（ 简称 Standard算法）的译码性能对比，度量区间上

限增量 δ=100。可以看出，进行动态寻优调节使得

错帧数得到了显著的减少，但信噪比降到 2 dB时，

错帧数的减少并不多，这是由于噪声带来的干扰太

大，需要更大的存储空间探索更多的路径才能找到

通往码元树终点的正确路径。同时，动态寻优调节

带来了时间负担，错帧越多，需要进行的调整次数

越多，所带来的时间额外损耗越多。图 6为表 1中

相应信噪比下动态寻优调节前后堆栈空间平均利

用率对比，可以看到 AD算法译码过程中有近一百

个桶未使用过，经过动态寻优调节后，从第 500个

桶的堆栈空间平均利用率明显开始大于 Standard
算法。这说明通过动态寻优调节使得靠后的存储

空间调用了起来，增大了存储空间利用率和降低了

误帧率。

 3.2　不同深度因子增量仿真结果分析

∆图 7为深度因子增量 取不同值的 AD算法和

Standard算法的误帧率比较。可知在信噪比为 4 dB
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找到对应
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堆栈溢出?放入桶中
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图 4    DORSB算法流程

Fig. 4    Flowchart of improve DORSB algorithm
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∆

∆ = 6 ∆ = 7

∆

以下时，相同信噪比条件下， 越大，误帧率越小，两

者成反比关系。这表明深度因子的加入对于找到

正确路径的补偿确实有效，距离树的终点更近的路

径，能够使得正确路径被扩展的可能性增大。但信

噪比大于 4 dB时，AD算法在 和 出现了误

帧率高于 Standard算法的情况，算法性能降低。这

是因为 不能无限制的增大，否则度量区间上限容

易达到，扩展路径堆叠在最优桶内，对正确路径的

扩展造成干扰。

∆

∆

∆

∆

∆

∆ = 6 ∆ = 7

∆ = 5,6,7

∆ = 5

∆ = 5

图 8和 图 9为 深 度 因 子 增 量 取 不 同 值 的

AD算法和 Standard算法的时间性能对比。 取不

同值时的译码运行时间由图 8可知，同等信噪比条

件下， 越大，译码运行时间越短，这种现象在低信

噪比时尤为显著。由图 9可知，加上深度因子算法

的时间改善率随着信噪比的降低，先增大后减小，

且衰落节点的信噪比随着 增大而减小。时间改善

率在低信噪比时减小是由于受噪声干扰太大，深度

因子带来的优势不足以一些正确路径的优先扩

展。在信噪比大于 4 dB时， 越大，时间改善率越

小。甚至在信噪比为 5 dB时， 和 的时间

改善率为负值。结合图 7误帧率情况可知，是由于

扩展路径堆叠在最优桶中，次优路径的无效扩展造

成了时间额外损耗。而在信噪比低于 4 dB时，算

法的时间复杂度都得到了降低，但 之间的

提升程度要较小。验证了深度因子能够使得处在

码元树更深处的路径得到优先扩展，减少路径扩展

次数，缩短译码运行时间。由误码率与时间性能仿

真结果可知，深度因子的加入不仅能够降低误帧

率，还能降低时间复杂度。综合误帧性能和时间性

能考虑， 时译码算法性能较为均衡，在噪声变

化的环境中各方面表现都优于标准算法，所以在接

下来的 DORSB算法仿真中取深度因子增量 。
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 3.3　DORSB算法仿真结果分析

∆ = 5

动态寻优调节和深度因子的作用已经在 3.1节

和 3.2节的仿真中得到了验证，将二者结合得到最

终的 DORSB算法。根据文献 [19]中对香农公式的

进一步推导，可以求得和（2，1，31）卷积码同等码率

和码长信道编码的理论性能限。图 10为 DORSB
（ ）算法、AD算法、Standard 算法的误帧性能

和理论性能限的对比 [19]。可以看到在同等信噪比
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algorithm and AD algorithm
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表 1    Standard 算法和 AD算法性能对比

Table 1    Performance comparison of Standard algorithm and

AD algorithm

信噪比/dB 译码算法 错帧数 运行时间/s

5.0
Standard 1 2.87

AD 0 2.90

4.0
Standard 67 38.54

AD 29 50.62

3.0
Standard 2 081 621.71

AD 1 171 1 082.29

2.0
Standard 19 782 4 544.14

AD 15 328 8 382.12

3062 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



下，DORSB算法在 AD算法的基础上，误帧率进一

步降低，明显低于其他 2种算法。但 DORSB算法

距离理论性能限还有一定距离。误帧率为 10−5 的
情况下，相比于 Standard 算法，DORSB算法误码性

能提高了约 0.6 dB；相比于 AD算法，DORSB算法

误码性能提高了约 0.  5  dB；相比于理论性能限，

DORSB算法误码性能相差约 1 dB。
∆ = 5图11为DORSB（ ）算法、AD算法和Standard

算法的时间性能对比。纵坐标为标准算法与其他

2种算法运行时间内之差，图中上方 (蓝色)百分数

为对应信噪比条件下的时间改善率，下方（绿色）百

分数为对应信噪比条件下的时间额外损耗率。在

图 11中，DORSB算法对应的运行时间在不同信噪

比下都要短于 Standard算法，这表明 DORSB算法

复杂度低于 Standard算法。时间改善率先增大后

减小，在信噪比为 3.6 dB时达到了峰值 72.63%。因

为信噪比大于 3.6 dB时，动态寻优调节带来的时间

损耗随着信噪比降低而增长，但其影响小于深度因

子带来的时间改善；信噪比小于 3.6 dB时，噪声干

扰太大，造成动态寻优调节所带来的时间额外损耗

越多，其影响大于深度因子带来的时间改善。AD
算法在信噪比为 4.8 dB时运行时间短于 Standard
算法，是因为蒙特卡罗模拟次数不够大，结果具有

偶然性。根据图 10与图 11的结果可知，深度因子

的加入，不仅能够在动态寻优调节的基础上进一步

降低误帧率，还能降低算法时间复杂度。
 
 

1.04%
2.14%

15.51%
23.37%

23.54%

31.34%

45.78%
53.20%

61.63%
70.96%

74.07%82.54%82.51%
86.68%

90.06%

84.46%

0.
67
%

25
.4

8%

37
.6

6%

49
.1

8%

63
.2

6%

67
.8

0%
68

.9
1%

72
.6

3%

70
.5

6%
66

.6
9%

63
.0

9%58
.3

4%54
.3

7%47
.4

2%40
.3

3%33.10%

−4 000

−3 000

−2 000

−1 000

0

1 000

2 000

运
行

时
间

之
差

/s

AD算法

DORSB算法 (Δ=5)

2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 4.5 5.0

信噪比/dB

图 11    以 Standard算法为基准，DORSB算法和 AD算法的时间性能对比
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 4　结　论

1） 经过仿真验证， DORSB算法相比堆栈-桶式

算法不仅在误帧率为 10−5 的情况下，误码性能提高

了约 0.6 dB，时间复杂度也得到了降低，时间改善

率在信噪比为 3.6 dB时达到了峰值 72.63%。
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2） 对于超低频通信等噪声干扰大的通信系统，

在发射机功率提升空间不大的情况下，利用 DORSB
算法对大约束长度卷积码进行译码是一种新的

选择。

针对低信噪比环境下，错误路径出现不可避免

的问题，通过多核编程，同时对多条路径进行深度

扩展，再选择可能性最大的路径，可以在不浪费时

间的情况下，避免一些错误路径的影响，这是后续

研究的方向。
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Stack-bucket algorithm for convolutional codes based
on dynamic optimization regulation

ZOU Wenliang，JIANG Yuzhong*，HUANG Zhi，NIU Zheng，LIU Gang

(School of Electronic Engineering，Naval University of Engineering，Wuhan 430033，China)

Abstract： Long constraint  length  convolutional  codes  are  used in  the  fields  of  satellite  communication due to
their strong anti-interference and difficulty in decipherment. However, there are shortcomings of low space utilization
and  high  decoding  complexity  in  the  low signal-to-noise  ratio  environment.  To  overcome  the  above  problems,  this
paper  proposed  a  stack-bucket  algorithm  (DORSB)  based  on  dynamic  optimization  regulation.  The  proposed
algorithm uses a new parameter depth factor to assist path access, which can increase the path advantage near the end
of the code tree and reduce the decoding complexity. When the stack overflows, the size of the bucket is regulated to
reuse  the  bucket  space  and  reduce  the  frame  error  rate,  which  can  effectively  improve  the  space  utilization.  The
simulation results show that when the depth factor increment is appropriate and the frame error rate is 10−5, compared
with the standard stack bucket algorithm, the frame error performance of the proposed algorithm is improved by about
0.6 dB, and the time complexity can be improved by 72.63%.

Keywords： long  constraint  length； stack-bucket  algorithm； depth  factor； dynamic  optimization  regulation；
convolutional codes
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天线罩误差对制导回路稳定性影响分析

肖瑶，陈旭，杨凌宇，张晶*

(北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 100191)

摘　　　要：针对雷达寻的导弹天线罩寄生回路影响制导控制系统稳定性的问题，建立考虑天

线罩误差的三维非线性制导回路模型，提出一种基于状态方程形式的天线罩误差斜率对制导回路稳

定性的影响分析方法。推导获得了天线罩误差斜率对制导回路系统矩阵影响的定量形式，并基于线

性时不变系统的稳定性判据，计算给出天线罩误差斜率影响下的导弹制导回路稳定条件。计算分析

和仿真结果表明：寄生回路正反馈时会引起导弹姿态的振荡发散问题，严重影响制导回路稳定性。

关　键　词：雷达寻的导弹；制导；天线罩误差斜率；寄生回路；稳定性

中图分类号：V249.12
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）11-3066-09

  
对于雷达寻的导弹，其利用弹载雷达导引头对

目标进行跟踪，实现导弹对目标的精确打击。但雷

达波经过导引头天线罩时，不可避免的发生折射效

应和相位滞后，最终影响导引头对目标的测量。文

献 [1-2]表明天线罩误差将弹体姿态与导引头视线

角速度输出耦合在一起，产生寄生回路，严重影响

导弹制导控制系统性能。因此，研究天线罩误差对

雷达寻的导弹地具体影响，具有重要意义。

文献 [3-4]均从不同角度利用劳斯稳定性判据

计算天线罩误差斜率的稳定范围；文献 [5-6]用无

量纲法和伴随法研究天线罩误差斜率对导弹脱靶

量的影响。上述研究主要针对二维平面内的制导

回路，基于单输入单输出的传递函数模型，通过仿

真给出天线罩误差对制导回路稳定性和性能影响

的定性分析。而对于三维空间下的制导回路，确定

天线罩误差对制导回路稳定性影响的定量形式，是

在以往研究中所缺少的。

针对上述问题，本文提出基于状态方程形式的

天线罩误差斜率对制导回路稳定性的影响分析方

法，推导给出天线罩误差对三维制导回路系统矩阵

及稳定性的定量影响模型，并通过非线性制导回路

进行稳定性条件的验证。

 1　非线性制导回路建模

按照制导回路结构，从内环到外环的顺序，依

次建立导弹模型、姿态控制律和制导律，如图 1所示。
 
 

视线角
速度

过载
指令

制导律
指令
转换

导弹
模型

姿态
控制器− −

图 1    制导回路结构

Fig. 1    Guidance loop structure
 

面对称导弹非线性六自由度模型分为质心运

动和绕质心的转动，具体计算式如式 (1)和式 (2)所示。

V̇ =
1
m

(−D+Y sinβ−mgsinγ)

χ̇ =
1

mV cosγ
(Lsinµ+Y cosµcosβ)

γ̇ =
1

mV
(Lcosµ−Y sinµcosβ−mgcosγ)

ẋ = V cosγcosχ
ẏ = V cosγ sinχ
ż = −V sinγ

（1）
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[V χ γ x y z]T V χ γ (x,y,z)

L、D和Y

m g

α β µ

式中： 为状态变量， 、 、 和 分

别为速度、航迹（弹道）偏角、航迹（弹道）倾角和在

地面坐标系下的位移分量； 分别为升力、

阻力和侧力； 为导弹质量； 为当地重力加速度；

和 为攻角和侧滑角； 为倾侧角。

α̇ = −pcosα tanβ+q− r sinα tanβ+
gcosµcosγ

V cosβ
− L

mV cosβ

β̇ =
Y cosβ

mV
+

gsinµcosγ
V

− r cosα+ psinα

µ̇ = pcosα
1

cosβ
+ r sinα

1
cosβ

+
L tanβ

mV
−

g tanβ
V

cosµcosγ +
tanγ
mV

(Y cosµ+Lsinµ)

ṗ =
Ixz
(
Ix − Iy+ Iz

)
pq+

(
IyIz− I2

z − I2
xz

)
qr

IxIz− I2
xz

+

IzLA+ IxzNA

IxIz− I2
xz

q̇ =
− (Ix − Iz) pr− Ixz

(
p2− r2

)
+MA

Iy

ṙ =
Ixz
(
−Ix + Iy− Iz

)
qr+

(
I2

x − IyIx + I2
xz

)
pq

IxIz− I2
xz

+

IxNA+ IxzLA

IxIz− I2
xz

（2）[
α β µ p q r

]T
p、q和r

Ix、Iy、Iz

Ixz LA、MA和NA

式中： 为状态变量， 分别为滚

转角速率、俯仰角速率和偏航角速率；  

为 3轴转动惯量； 为惯性积； 分别为

舵偏产生的滚转力矩、俯仰力矩和偏航力矩[7-8]。

三维制导律 [9-10] 设计采用比例导引法，根据纵

向和横侧向平面内的视线角速度生成 2个平面内

的过载指令：®
nz = N1Vcq̇v

/
g

ny = N2Vcq̇h

/
g

（3）

nz ny

q̇v q̇h

N1 N2 Vc

式中： 和 分别为纵向和横侧向平面内的过载指

令； 和 分别为纵向和横侧向平面的视线角速度；

和 分别为 2个平面内的导航比； 为弹目相对

速度。

导弹采用倾斜转弯控制方法，过载指令通过指

令变换生成姿态角指令，其中侧滑角指令保持为

0°，具体为
αc = L1

√
nz2+ny

2

µc = arctan
ny

nz
βc = 0◦

（4）

αc、µc βc

L1

式中： 和 分别为攻角、倾侧角和侧滑角指

令； 为比例系数。

导弹姿态控制律采用增益调度 [11-12] 方法，在导

弹末制导包线内选择典型状态点进行控制器参数

设计。采用角度和角速度组合反馈的增稳控制法[13]，

具体为
δe = k1 (αc−α)+ k2q
δa = k3 (µc−µ)+ k4 p
δr = k5 (βc−β)+ k6r

（5）

δe、δa δr

k1,k2, · · · ,k6

式中： 和 分别为升降舵、副翼和方向舵舵

偏； 为姿态控制比例系数，其利用当前状

态点信息在控制系数中查表插值得到。

 2　天线罩误差寄生回路

雷达寻的导弹通过导引头中的天线接收器，接

收雷达波获取制导信息，进而指引导弹飞向目标。

为保证导引头在飞行过程中的正常工作，需要在导

弹头部安装天线罩，避免飞行中气流对雷达天线的

影响。同时，天线罩流线型的设计还可以起到减小

导弹飞行阻力的作用。然而，由于天线罩形状，材

质，以及飞行过程中与空气摩擦烧蚀的影响，雷达

波通过天线罩时会因为折射效应，形成天线罩瞄准

线误差角[14]，原理如图 2所示。
  

视在目标

真实目标

天线罩雷达
天线

瞄准线误差角

图 2    天线罩瞄准线误差原理

Fig. 2    Schematic of radome line-of-sight error
 

以纵向俯仰平面为例，分析天线罩误差下的角

度关系，如图 3所示。
  

水平参考线

弹体轴

雷达天线轴

真实目标视线

虚假目标视线

导弹

Δq

q*

v
qv

qs
θ
θH

ε

图 3    纵向平面内弹目角度关系

Fig. 3    Angle relationship in longitudinal plane
 

qv q∗v
qs θH

ε ∆q

在纵向平面内， 为真实视线角； 为包含天线

罩误差的虚假视线角； 为导引头指向角； 为纵向

框架角；θ 为俯仰角； 为失调角， 为纵向瞄准线

误差角。

q∗v qv

受天线罩影响，导弹接收到虚假目标视线，获

得含有误差的虚假视线角 ，其与真实视线角 之
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间满足如下关系[15-16]：

∆q = q∗v−qv = R1θH （6）

R1

θH

式中： 为纵向平面的天线罩误差斜率，由图 3所

示角度关系可知，框架角纵向 满足：

θH = qs− θ （7）

ε ≈ 0 qs ≈ q∗v

导弹飞行过程中，雷达天线始终追踪其所接收

的虚假视线角，因此，失调角 ，所以有 ，结

合式 (6)和式 (7)可得

q∗v = qv+R1θH = qv+R1(qs− θ) ≈ qv+R1(q∗v− θ) =
qv

1−R1
− R1

1−R1
θ

（8）

|R1| ≪ 1因为 ，式 (8)可简化为

q∗v = qv−R1θ （9）

由式 (9)可知，受天线罩误差斜率影响，飞行过

程中，弹目视线角和弹体姿态角耦合在一起，产生

天线罩误差斜率寄生回路，简称寄生回路。寄生回

路引起角度测量误差，进而引起视线角速度误差，

其关系为

q̇∗v = q̇v−R1θ̇ （10）

在三维平面下分析天线罩误差影响，其在横侧

向平面与纵向平面的角度关系及结论保持一致 [17]，

满足关系式 (11)，三维寄生回路结构如图 4所示。

q̇∗h = q̇h−R2φ̇ （11）

R2 q̇h

q̇∗h
φ̇

式中： 为横侧向平面内的天线罩误差斜率； 为

横侧向平面的的真实视线角速度； 为横侧向平面

内的含有天线罩误差的虚假视线角速度； 为导弹

偏航角速度。

R1 R2由图 4可知，寄生回路的反馈性质与 、 的

正负相关，天线罩误差斜率为正时，寄生回路为负

反馈；天线罩误差斜率为负时，寄生回路为正反馈。
 
 

寄生回路

寄生回路

制导律 指令转换
姿态

控制器 导弹模型

R1

nz
αc δe

δa

α
μc

μ
ny

θ

R2

·

φ·

qv

·
q*

v

·

qh

·
qh

·

− −

−−

图 4    三维平面下寄生回路结构

Fig. 4    Parasitic loop structure in three-dimensional plane
 

 3　非线性制导回路简化分析

对图 4所建立的包含寄生回路的非线性三维

制导模型进行小扰动线性化，建立天线罩误差斜率

对制导回路稳定性的影响分析模型，分析天线罩误

差斜率对三维制导控制回路的影响。

模型线性化采用由内环到外环的顺序，首先对

导弹六自由度非线性模型进行线性化。选择导弹

平飞无滚转的状态点，在姿态环平衡处，进行小扰

动线性化。根据 Jacobian矩阵，求得输入为舵偏的

导弹姿态环线性模型。并在此线性模型基础上，根

据式 (3)～式 (5)，推导出输入为虚假视线角速度的

制导回路线性简化模型：

∆α̇

∆q̇

∆β̇

∆ṙ

∆µ̇

∆ṗ


=



a11 a12 0 0 0 0
a21 a22 0 0 0 0
0 0 a33 a34 a35 a36

0 0 a43 a44 a45 a46

0 0 a53 a54 a55 a56

0 0 a63 a64 a65 a66





∆α

∆q

∆β

∆r

∆µ

∆p

+



b11 0
b21 0
0 b32

0 b42

0 b52

0 b62


ï
∆q̇∗v
∆q̇∗h

ò
（12）

∆x = [∆α ∆q ∆β ∆r ∆µ ∆p]T ∆u = [∆q̇∗v,∆q̇∗h]

∆ẋ = A∆x+B∆u A B

式中： ， ，将

制导回路模型表示为 ，其中 和 分

别为式 (12)中的系统矩阵和控制矩阵。

[∆qv;∆qh]

[∆q∗v,∆q∗h]

由图 4中寄生回路反馈形式可知， 与

满足：ï
∆q̇∗v
∆q̇∗h

ò
=
ñ
∆q̇v−R1∆θ̇

∆q̇h−R2∆φ̇

ô
（13）

0◦ ϕ=0◦，ϕ̇ = 0◦ ∆θ̇ = ∆q

∆φ̇ = ∆r

因模型所选状态点为平飞状态，滚转角和滚转

角角速度均为 ，即 ，所以满足 、

，故可得ñ
∆q̇v−R1∆θ̇

∆q̇h−R2∆φ̇

ô
=

ï
∆q̇v

∆q̇h

ò
−
ï 0 R1 0 0 0 0

0 0 0 R2 0 0

ò
∆x

（14）

∆ẋ =

A′∆x+B′∆u′ ∆u′ = [∆q̇v,∆q̇h]

设包含寄生回路的制导系统状态方程

， 。将式 (13)和式 (14)
代入式 (12)，可得

∆ẋ = A∆x+B
ï
∆q̇∗v
∆q̇∗h

ò
= A∆x+B

ñ
∆q̇v−R1∆θ̇

∆q̇h−R2∆φ̇

ô
=ï

A−B
ï 0 R1 0 0 0 0

0 0 0 R2 0 0

òò
∆x+

B
ï
∆q̇v

∆q̇h

ò
= A′∆x+B′∆u′

（15）

3068 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



由此可知：
A′ =



a11 a12−b11R1 0 0 0 0
a21 a22−b21R1 0 0 0 0
0 0 a33 a34−b32R2 a35 a36

0 0 a43 a44−b42R2 a45 a46

0 0 a53 a54−b52R2 a55 a56

0 0 a63 a64−b62R2 a65 a66


B′ = B

（16）

R1 R2由式 (16)可知，天线罩误差斜率 和 经过寄

生回路反馈最终影响到制导回路的系统状态矩阵。

对于考虑天线罩误差的纵向平面系统，其状态

方程形式为ï
∆α̇

∆q̇

ò
=

[ a11 a12−b11R1

a21 a22−b21R1

]ï∆α
∆q

ò
+

ïb11

b21

ò
∆q̇v （17）

其特征多项式为

s2+ (b21R1−a11−a22)s+ (a21b11−a11b21)R1+a11a22−
a12a21

R1

根据劳斯稳定判据求得在天线罩误差斜率

影响下，纵向制导回路的稳定条件为

(b21R1 > a11+a22)∩ [(a21b11−a11b21)R1 > a12a21−a11a22]
（18）

同理，对于导弹横侧向系统，其状态方程形式为
∆β̇

∆ṙ

∆µ̇

∆ṗ

 =


a33 a34−b32R2 a35 a36

a43 a44−b42R2 a45 a46

a53 a54−b52R2 a55 a56

a63 a64−b62R2 a65 a66



∆β

∆r

∆µ

∆p

+


b32

b42

b52

b62

∆q̇h

（19）

R2

R2

从横侧向状态方程可以看出，误差斜率 的存

在直接影响横侧向制导回路的稳定性。可采用林

纳德-齐帕特稳定判据求得在天线罩误差斜率 影

响下，横侧向制导回路的稳定性条件，具体如下。

ai > 0

D奇 > 0 D偶 > 0

a0 s4+a1 s3+a2 s2+a3 s+a4

a0,a1, · · · ,a4 a0 = 1

林纳德-齐帕特判据法，系统稳定的充分必要条

件为：①特征方程中的各项系数大于 0，即 ；

②奇数阶或偶数阶的赫尔维茨行列式大于 0，即
或 。导弹横侧向系统的特征多项式阶

次为 4，其一般形式为： ，其

中 为各项系数且 。采用奇数阶的

方法进行判断：
D1 = |a1|

D3 =

∣∣∣∣∣∣
a1 a3 a5

a0 a2 a4

0 a1 a3

∣∣∣∣∣∣
（20）

a5 = 0 R2式中： ，通过此方法可求解 作用下，横侧向

系统状态矩阵的稳定条件。

 4　仿真结果与分析

 4.1　线性模型简化合理性验证

p、q和r ∆x =
[
α β µ p q r

]T

选择典型状态点高度为 15 km、马赫数为 2.5、攻

角为 3°；侧滑角、倾侧角、弹道倾角和偏角均为 0°，3轴

角速度 均为 0°；在姿态环

平衡点处，对其进行小扰动线性化。并根据此状态

点下的姿态控制和制导律，求得整个制导回路的状

态方程：



∆α̇

∆q̇

∆β̇

∆ṙ

∆µ̇

∆ ṗ


=



−0.4 1 0 0 0 0

−40 −4.7 0 0 0 0

0 0 −0.1 −1 0.01 0.05

0 0 18.5 −2.7 −0.07 0.07

0 0 1 0.05 0 1

0 0 −40 2.4 −31.8 −5.8


·



∆α

∆q

∆β

∆r

∆µ

∆p


+



0.57 0

328.3 0

0 −0.003

0 16

0 0

0 7 069


ñ
∆q̇∗v
∆q̇∗h

ô
（21）

在此状态点对非线性制导回路模型和线性模

型施加纵向视线角速度扰动为 0.02 (°)/s和横侧向

视线角速度扰动为 0.02 (°)/s，对比线性模型和非

线性模型响应。如图 5所示，线性模型的响应与

非线性模型基本重合，稳态误差<0.5%，满足后续

分析要求。

 4.2　误差斜率稳定性分析验证

考虑寄生回路影响，导弹纵向平面系统状态方

程为ñ
∆α̇

∆q̇

ô
=

ï −0.4 1−0.57R1

−40 −4.7−328.3R1

òñ∆α
∆q

ô
+

ñ
0.57

328.3

ô
∆q̇v

（22）

R1 > −0.015 5

将式 (22)代入式 (18)，求得纵向平面系统稳定

条件为 。

R1

R1 = −0.01

R1 = −0.015 5 R1 = −0.017

在非线性模型中对稳定条件进行验证，选择不

同大小的 ，对比线性系统和非线性系统的响应情

况。具体选择数值如下：选择稳定区域内 ，

稳定边界处 及稳定区域外 ，

仿真结果如图 6所示。
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R1

由图 6可知，纵向平面非线性模型的仿真结果

验证了依据线性模型所计算的稳定条件的准确性，

产生的寄生回路可使纵向平面系统发散，影响导

弹姿态稳定性。

考虑寄生回路影响，导弹横侧向制导回路状态

方程形式为

 ∆β̇∆ṙ
∆µ̇
∆ṗ

 =
 −0.1 −1+0.003R2 0.01 0.05

18.5 −2.7−16R2 −0.07 0.07
1 0.05 0 1
−40 2.4−7 069R2 −31.8 −5.8

 ·
 ∆β∆r
∆µ
∆p

+
 −0.003

16
0

7 069

∆q̇h

（23）
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图 5    制导回路线性模型与非线性模型响应对比

Fig. 5    Response comparison of linear model and nonlinear model for guidance loop
 

 

0 1 2 3 4 5

时间/s

0 1 2 3 4 5

时间/s

0 1 2 3 4 5

时间/s

0 1 2 3 4 5

时间/s

0 1 2 3 4 5

时间/s

0 1 2 3 4 5

时间/s

2.8

2.9

3.0

3.1

3.2

3.3

–1.5

–1.0

–0.5

0

0.5

1.0

2.7

2.8

2.9

3.0

3.1

3.2

3.3

–2

–1

0

1

2

2.0

2.5

3.0

3.5

4.0

–6

–4

–2

0

2

4

6

非线性 线性

(a) R1 = –0.01

(d) R1 = –0.01

(b) R1 = –0.015

(e) R1 = –0.015

(c) R1 = –0.017

(f) R1 = –0.017

攻
角

/(
°)

攻
角

/(
°)

攻
角

/(
°)

俯
仰

角
速

率
/(

(°
)·

s–
1
)

俯
仰

角
速

率
/(

(°
)·

s–
1
)

俯
仰

角
速

率
/(

(°
)·

s–
1
)

图 6    纵向平面内不同天线罩误差斜率下的响应对比

Fig. 6    Response comparison under different radome error slopes in longitudinal plane
 

3070 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



特征多项式结果如下：

s4+ (9+16R)s3+ (71+592R)s2+ (213+6 471R)s +
593+1 274R

（24）

R2 > −0.014 7

R2

根据式 (20)，最终求得考虑天线罩误差的横侧

向系统的稳定条件为 。在非线性模型

中对计算结果进行验证，选择不同大小的 ，观察

非线性系统的响应情况。

R2 = −0.005选择稳定区域内 进行对比验证，结

果如图 7所示。

R2 = −0.014 7选择稳定区域边界 进行对比验

证，结果如图 8所示。

R2 = −0.02选择稳定区域外 进行仿真对比验

证，结果如图 9所示。

R2

由上述结果可知，与纵向平面类似，非线性模

型的仿真结果验证了由线性模型所计算出稳定条

件的准确性， 产生的寄生回路可使横侧向平面系

统发散，影响系统稳定性。

 4.3　天线罩烧蚀时制导回路仿真验证

考虑导弹飞行过程中，天线罩烧蚀导致误差

斜率变大，引起系统发散的问题。仿真条件同
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R2图 7    横侧向平面内 在稳定域内的响应对比

Fig. 7    Response comparison of radome error slope in stable area in lateral plane
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R2图 8    横侧向平面内 在稳定域临界处的响应对比

Fig. 8    Response comparison of radome error slope at stability boundary in lateral plane
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4.2节，纵向和横侧向平面初始误差斜率均为−0.005；
设定在仿真时间 1.5 s时，天线罩发生烧蚀，误差斜

率均突变为−0.02，观察制导回路参数响应情况如

图 10所示。

由图可知，1.5 s之前，误差斜率在稳定区间，系

R1 R2

统对于扰动呈现收敛趋势。1.5 s之后天线罩发生

烧蚀误差斜率变大至−0.02， 和 处于非稳定区

域，制导回路姿态角及角速率呈现振荡发散趋势，

且线性模型和非线性模型响应结果基本一致，验证

了 4.2节稳定区域分析的合理性。
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图 10    天线罩烧蚀下的响应对比

Fig. 10    Response comparison under radome ablation
 

 5　结　论

针对天线罩寄生回路对制导系统稳定性的影

响问题，建立了包含天线罩误差的三维非线性制导

回路模型，对其进行线性简化，通过计算给出了天

线罩误差斜率影响下的导弹制导回路稳定性条件，
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R2图 9    横侧向平面内 在稳定域外的响应对比

Fig. 9    Response comparison of radome error slope outside stability region in lateral plane
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并在非线性系统中验证了该方法的准确性。下一

步工作将选择导弹有滚转运动下的状态点进行分

析，研究纵向横侧向平面具有耦合效应时天线罩误

差斜率的稳定性条件。
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Analysis of radome error on guidance loop stability
XIAO Yao，CHEN Xu，YANG Lingyu，ZHANG Jing*

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

Abstract： To address the problem that the parasitic loop of the radar homing missile radome affects the stability
of the guidance and control system, a three-dimensional nonlinear guidance loop model considering the radome error
is established, and an analysis method on the stability of the guidance loop was proposed based on the radome error
slope in the form of state equation.  The quantitative influence form of the radome error slope on the guidance loop
system  matrix  is  derived,  and  based  on  the  stability  criterion  of  the  linear  time-invariant  system,  the  stability
conditions  of  the  missile  guidance  loop  under  the  influence  of  the  radome  error  slope  are  calculated.  Calculation
analysis  and  simulation  results  show  that  the  positive  feedback  of  the  parasitic  loop  will  cause  the  oscillating
divergence of the missile attitude, which will seriously affect the stability of the guidance loop.

Keywords： radar homing missile；guidance；radome error slope；parasitic loop；stability
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考虑随机效应的多源信息融合剩余寿命预测
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摘　　　要：为了合理利用同类设备的先验信息，提高参数估计和剩余使用寿命（RUL）预测

精度，提出一种基于多源信息融合并考虑随机效应的 RUL预测方法。利用考虑随机效应的线性

Wiener过程对设备的退化过程进行建模；利用期望最大化（EM）算法，融合先验退化信息和先验

失效寿命数据信息，计算模型中的未知参数；根据 Wiener过程参数估计的性质，提出一种基于多

源信息融合并考虑随机效应的非线性 Wiener过程参数估计方法；利用激光器数据和疲劳裂纹数据

进行实验验证。实验结果表明：与基于历史退化数据或失效寿命数据的方法相比，所提方法能有效

提高参数估计和 RUL预测的精度。
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对于高可靠性设备，掌握设备的实时健康状态

并制定相应的维护策略具有重要意义[1]。工程实践

表明，预测与健康管理（prognostics and health manage-

ment, PHM）可以根据设备的退化数据预测设备的

健康状态，制定最优维护策略，有效提高设备的可

靠性[2-3]。因此，PHM技术在过去十年中发展迅速[4]。

在 PHM技术中，剩余使用寿命（remaining useful life,

RUL）预测是一个关键步骤 [5]。其主要原理是根据

历史退化数据或失效寿命数据估计退化模型的未

知参数，然后基于统计理论预测设备在运行一段时

间后的剩余使用寿命。近年来，剩余使用寿命预测

方法，特别是基于 Wiener过程的方法，已经成为一

个热门的研究方向[6-7]。

离线参数估计是剩余使用寿命预测的重要组

成部分。通常，用于参数估计的数据有 3种[8]：同类

设备的历史退化数据、同类设备的失效寿命数据和

被评估设备的现场退化数据。基于历史退化数据

或失效寿命数据，可以估计模型未知参数，包括固

定系数和随机系数先验分析信息；然后，基于参数

估计结果和现场退化数据，利用贝叶斯原理更新随

机系数[9]，以适应个体退化特征。因此，有必要获得

未知参数的准确先验信息，以提高剩余使用寿命预

测的准确性。根据参数估计中使用的数据来源，参

数估计方法大致可分为 3种方法：基于历史退化数

据的方法、基于失效寿命数据的方法和基于多源信

息融合（融合历史退化数据和失效寿命数据）的方法。

基于历史退化数据的方法是最常用的参数估

计方法。其中，Peng和 Tseng[10] 使用极大似然估计

（maximum likelihood estimation, MLE）方法，基于历

史退化数据估计模型未知参数，并研究了线性退化

模型的模型误设对平均失效时间的影响。该方法

已被广泛应用并推广到非线性 Wiener过程 [11]、带

测量误差的 Wiener过程 [12] 和带测量误差的非线性

Wiener过程 [13]。之后，Tang等 [14] 提出一种改进的
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期望最大化（expectation maximization, EM）算法，用

于随机效应模型的参数估计。在研究过程中，Tang
等 [14-15] 发现，在某些情况下，通过 MLE方法会得到

负的漂移系数方差。为了解决这个问题，Tang等[15]

简化了 Lu和 Meeker[16] 提出的 2步 MLE方法，并将

其 应 用 于 Wiener过 程 。 Tang等 [17] 给 出 了 MLE
方法得到的参数估计解析表达式，并提出一种无偏

参数估计方法，进一步提高了参数估计的精度。此

外，他们还从理论上解释了 MLE方法、EM算法和

2步走 MLE方法之间的关系。然而，在实际应用

中，往往会出现不完善的先验信息，即同类设备的

历史退化数据往往不准确或不完整 [18]。在这种情

况下，失效寿命数据可用于计算模型中包括同类设

备相关信息的未知参数。

失效寿命数据可从历史维护（或维修）记录中

获得 [18]。Gebraeel等 [18] 利用失效寿命数据计算随

机系数回归模型中的随机系数。然而，他们没有给

出融合失效寿命数据的方法取得较好预测结果的

原因。因此，Tang等 [8] 分析了基于 Wiener过程参

数估计的性质，并从理论上解释了基于失效寿命数

据的方法能够获得良好的剩余使用寿命预测结果

的原因。Wang等[19] 将该方法应用于随机系数回归

模型。然而，对于一些新设备，缺乏足够的失效寿

命数据。因此，有必要合理利用这 2种数据来计算

模型中的未知参数。

目前，已有学者提出融合历史退化数据和失效

寿命数据进行剩余使用寿命预测 [20-22]。Liu等 [20] 融

合了少量失效寿命数据和退化数据，将该方法应用

于红外敏感单机。基于多源信息融合的其他相关

研究可参考文献 [22-23]。然而，这些文献并没有考

虑到随机效应 [24-25] 的影响（即单元间的可变性 [26]），

并且这种方法也没有应用于非线性退化过程。Peng
和 Tseng[10] 指出，固定效应模型错误拟合为随机效

应模型的惩罚比随机效应模型错误拟合为固定效

应模型的惩罚更严重。Si等 [12] 的实验结果也表

明，考虑随机效应可以获得更好的剩余使用寿命预

测结果。Tang等 [17] 证明，考虑随机效应的剩余使

用寿命预测在理论上会得到更好的剩余使用寿命

预测结果，但其估计未知参数时只是利用了同类设

备的历史退化数据，没有失效寿命数据的影响。因

此，迫切需要将随机效应融入到基于多源信息融合

的 Wiener退化模型中。此外，大多数设备的退化

趋势是非线性的，如电池 [27]、轴承 [28]、航空涡扇发

动机 [2] 等。因此，有必要在基于多源信息融合的

Wiener退化过程模型中考虑随机效应和非线性退

化特征。

综上所述，本文试图提出一种考虑随机效应

的多源信息融合剩余使用寿命预测方法，以提高

基于线性和非线性 Wiener过程设备剩余使用寿命

预测的精度。由于考虑随机效应的影响，模型中

需要估计的未知参数增加，不可避免地增加了参

数估计的难度，尤其是对于基于多源信息融合的

参数估计方法。为此，在将漂移系数视为一个随

机变量来表示单元间的可变性的前提下，利用

EM算法融合多源信息对线性 Wiener过程中的未

知参数进行估计。在此基础上，将基于多源信息

融合的方法推广到考虑随机效应的非线性 Wiener
过程，利用历史退化数据估计固定参数，融合历史

退化数据和失效寿命数据得到随机系数。最后，

通过仿真实验论证参数估计性质以阐述本文方法

的可行性，利用激光数据和疲劳裂纹数据验证该

方法的有效性和优越性。

 1　基于多源信息融合的线性 Wiener
过程剩余使用寿命预测

为了合理利用同类设备的历史退化数据和失

效寿命数据，本节提出一种基于多源信息融合并考

虑随机效应的线性 Wiener过程的剩余使用寿命预

测方法。

 1.1　退化建模和寿命估计

基于线性Wiener退化过程可以表示为

X(t) = x0+λt+σBB(t) （1）

x0 λ

λ ∼ N(µλ,σ2
λ )

µλ σ2
λ σB B(t)

x0

式中： 为初始退化状态； 为漂移系数，假定其为

随机变量以表征单元间的可变性，即， ，

为均值， 为方差； 为扩散系数； 为标准布

朗运动。不失一般性，假设 为 0。
w令 表示设备的失效阈值，则寿命分布的概率

密度函数（probability density function,  PDF）可以表

示为[10]

f (t|λ) =
w»

2πt3
(
σ2
λ t+σ2

B

) exp

Ç
− (w−µλt)2

2t
(
σ2
λ t+σ2

B

)å（2）

 1.2　在线参数更新和剩余使用寿命预测

x1:k = [x1, x2, · · ·, xk]

tk

λ

贝叶斯原理可以用来更新随机系数以适应个

体退化特征。令 来表示特定设备

在 时刻收集到的现场退化数据，将 1.3节中的参数

估计结果作为先验信息，则随机系数 的后验分布

可以表示为[8,29]

λ|x1:k ∼ N
(
µλ,k,σ

2
λ,k

)
（3）

µλ,k =
xkσ

2
λ +µλσ

2
B

tkσ
2
λ +σ

2
B

；σ2
λ,k =

σ2
λσ

2
B

tkσ
2
λ +σ

2
B

式中： 。

lk tk令 表示 时刻设备的剩余使用寿命，则被评估

设备的剩余使用寿命的 PDF可以表示为[30]
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f (lk) =
w− xk»

2πlk
3
(
σ2
λ,klk +σ

2
B

) exp

Ç
−
(
w− xk −µλ,klk

)2

2t
(
σ2
λ,klk +σ

2
B

) å
（4）

Θ =
(
µλ,σ

2
λ,

σ2
B

) 因此，线性Wiener过程的先验参数为

。接下来，针对考虑随机效应的线性 Wiener过

程，提出一种基于多源信息融合的参数估计方法。

 1.3　基于多源信息融合的参数估计

n

t1, t2, · · ·, tm xi, j

i t j 1 ⩽ i ⩽ n

1 ⩽ j ⩽ m n′ T1:n′ =

[T1,T2, · · ·,Tn′ ] v Tv

∆xi, j = Xi(t j)−Xi(t j−1) ∆xi, j

首先，假设共有 个单元用于测试，每个单元在

相同时刻 监测退化数据，然后，令 表示

第 个单元在 时刻的退化数据，其中， 和

。此外，假设存在 组失效寿命数据

，且第 个单元的失效寿命数据为 。

令 ，则， 可以表示为

∆xi, j = λi∆t j+σB(∆t j) （5）

∆t j = t j− t j−1 λi i

∆xi =
[
∆xi,1,∆xi,2, · · ·,∆xi,m

]′
∆t = [∆t1,∆t2, · · ·,∆tm]′

X =
[
∆x′1,∆x′2, · · ·,∆x′n

]′
∆xi µλ∆t

Σ = σ2
λ∆t∆t′+σ2

BΩ Ω =

diag(∆t1,∆t2, · · · ,∆tm)

式中： ； 为第 个单元的平均退化速率。

令 ， ，

。那么， 服从均值为 ，

方 差 为 的 多 元 正 态 分 布 ，

。

Θ

如果采用 MLE方法计算模型中的未知参数，

则先验参数 的对数似然函数可以写成

ln L(Θ|X,T1:n′ ) = n′ lnw− n′ ln2π
2
−

n′∑
v=1

lnTv−

1
2

n′∑
v=1

ln
(
σ2
λTv

2+σ2
BTv

)
−

n′∑
v=1

(w−µλTv)2

2
(
σ2
λTv

2+σ2
BTv

)−
mn
2

ln2π− n(m−1)
2

ln (σ2
B)−

n
2

ln
(
σ2

B + σ2
λtm

)
−

1
σ2

B

[
1
2

n∑
i=1

∆x′iΩ
−1∆xi−

1
2

n∑
i=1

xi,m
2/tm

]
−

n
2

m∑
j=1

ln∆t j−
1
2

tm

σ2
B+σ

2
λtm

n∑
i=1

(
µλ− xi,m/tm

)2

（6）

通过对式 (6)的分析，发现直接基于 MLE方法

求解的模型中未知参数并不容易。Tang等 [8] 将

EM算法与失效寿命数据相结合应用于线性 Wiener
过程。受 Tang等 [8] 的启发，结合历史退化数据和

失效寿命数据，基于 EM算法计算模型中的未知参

数，如步骤 1和步骤 2所示。

基于多源信息融合的线性 Wiener过程的参数

估计方法分为 2步。

σ2
B步骤 1　根据历史退化数据估计固定参数（ ）[17]：

σ̂2
B =

1
n(m−1)

n∑
i=1

m∑
j=1

(
∆xi, j− λ̂i∆t j

)2

∆t j
（7）

λ̂i = xi,m/tm式中： 。

µλ σ2
λ

步骤 2　利用 EM算法融合多源信息计算随机

系数（ 和 ）。

Θ =
(
µλ,σ

2
λ

)
基于多源信息关于 的完全对数似然

函数可以表示为

ln L(Θ|X,T1:n′ ,λ) = −
n′ ln2π

2
+n′ lnw− n′

2
lnσ2

B−

3
2

n′∑
v=1

lnTv−
n′∑

v=1

(w−λvTv)2

2σ2
BTv

− n′ ln2π
2
− n′

2
lnσ2

λ−

1
2σ2

λ

n′∑
v=1

(λv−µλ)2− mn
2

ln2π− nm
2

lnσ2
B−

n
2

m∑
j=1

ln∆t j−
1

2σ2
B

n∑
i=1

m∑
j=1

1
∆t j

(
∆xi, j−λi∆t j

)2−

n
2

ln2π− n
2

lnσ2
λ−

1
2σ2

λ

n∑
i=1

(λi−µλ)2

（8）

Θ̂(k) =
{
µ̂λ

(k), σ̂2(k)
λ

}
k X T1:n′

Θ

给定 作为第 步基于 和

的 的估计，则 EM算法步骤如下：

求期望的步骤（E-step）　计算对数似然函数

的期望值：

L(Θ|Θ̂(k)) = Eλv |T1:n′ ,Θ̂(k) ,λi |X,Θ̂(k) ln L(µλ,σ2
λ|T1:n′ ,X,λ) =

− n′ ln2π
2

− n
2

ln2π +n′ lnw− n′

2
lnσ2

B−
3
2

n′∑
v=1

lnTv−

n′∑
v=1

(w−µλ,vTv)2+σ2
λ,vT

2
v

2σ2
BTv

− n′ ln2π
2

− n′

2
lnσ2

λ−

1
2σ2

λ

n′∑
v=1

[
(λv−µλ,v)2+σ2

λ,v

]
− mn

2
ln2π − nm

2
lnσ2

B−

1
2σ2

B

n∑
i=1

m∑
j=1

1
∆t j

î(
∆xi, j−µλ,i∆t j

)2
+σ2

λ,i∆t j
2
ó
−

n
2

m∑
j=1

ln∆t j−
n
2

lnσ2
λ−

1
2σ2

λ

n∑
i=1

î(
µλ,i−µλ

)2
+σ2

λ,i

ó
（9）

式中：
µλ,i = E(λi

∣∣∆xi, Θ̂
(k) ) =

xi,mσ
2(k)
λ +µλ

(k)σ2
B

tmσ
2(k)
λ +σ

2
B

σ2
λ,i = V(λi

∣∣∆xi, Θ̂
(k) ) =

σ2
Bσ

2(k)
λ

tmσ
2(k)
λ +σ

2
B

（10）


µλ,v = E(λv

∣∣Tv, Θ̂
(k) ) =

wσ2(k)
λ +µλ

(k)σ2
B

Tvσ
2(k)
λ +σ

2
B

σ2
λ,v = V(λv

∣∣Tv, Θ̂
(k) ) =

σ2
Bσ

2(k)
λ

Tvσ
2(k)
λ +σ

2
B

（11）

E(·) V(·)式中： 表示求期望； 表示求方差。

L(Θ|Θ̂(k))

求极大化似然估计的步骤（M-step）　最大化

：

Θ̂(k+1) = argmax
Θ

L
(
Θ
∣∣Θ̂(k)

)
（12）

L(Θ|Θ̂(k)) µλ σ2
λ对 求关于 和 的一阶偏导数，并令
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µλ σ2
λ其等于 0，可得 和 的MLE为

µ̂(k+1)
λ =

n′∑
v=1

µλ,v+

n∑
i=1

µλ,i

n′+n
（13）

σ̂2
λ(k+1) =

n′∑
v=1

î(
µλ,v− µ̂(k+1)

λ

)2
+σ2

λ,v

ó
n′+n

+

n∑
i=1

î(
µλ,i− µ̂(k+1)

λ

)2
+σ2

λ,i

ó
n′+n （14）∥∥Θ(k+1)− Θ(k)

∥∥然后，迭代 E-step和 M-step，直到

足够小。

本文方法线性 Wiener过程的流程如图 1所示，

其中如何融合历史退化数据和失效寿命数据是一

个关键步骤。
 
 

历史退化数据

失效寿命数据

基于贝叶斯原理更新随机系数

预测剩余寿命

EM算法

估计固定参数

估计随机系数 现场退化数据

图 1    本文方法流程（线性）

Fig. 1    Flowchart of proposed method (linear)
 

 2　基于多源信息融合的非线性Wiener
过程剩余使用寿命预测

非线性是退化过程的一个重要特征。因此，本

节将多源信息融合的剩余使用寿命预测方法扩展

到考虑随机效应的非线性Wiener过程。

 2.1　退化建模

基于非线性Wiener过程的退化过程可以表示为

Y(t) = y0+λΛ(t;θ)+σBB(t) （15）

y0 y0

Λ(t;θ) θ

式中： 为初始退化状态。不失一般性，假设 为

0； 为基于参数 的非线性单调函数。

w令 表示设备的失效阈值，则寿命分布的 PDF
可以写为[12]

fT (t|λ) ≈ w−λ [Λ(t;θ)− tΛ′(t;θ)]√
2πσ2

Bt3
· exp
ï
− (w−λΛ(t;θ))2

2σ2
Bt

ò
（16）

当随机效应加入到 Wiener过程中时，寿命分布

的 PDF可以表示为[13]

f (t) ≈ 1»
2πt2

(
σ2
λΛ(t;θ)2+σ2

Bt
) ·

exp

ñ
− (w−µλΛ(t;θ))2

2
(
σ2
λΛ(t;θ)2+σ2

Bt
)ô ·ï

w−µλB(t;θ)− w−µλΛ(t;θ)
σ2
λΛ(t;θ)2+σ2

Bt
σ2
λΛ(t;θ)B(t;θ)

ò
（17）

B(t;θ) = Λ(t;θ)− tΛ′(t;θ)式中： 。

 2.2　剩余使用寿命预测

y1:k = [y1,y2, · · ·,yk] λ

与线性 Wiener过程类似，给定现场退化数据

和 的先验信息，则随机系数的后

验分布可以表示为[13]

λ|y1:k ∼ N

((
σ2
λ

k∑
i=1

∆yi∆vi

∆ti
+µλσ

2
B

)¡(
σ2
λ

k∑
i=1

∆v2
i

∆ti
+σ2

B

)
,

(
σ2
λσ

2
B

)¡(
σ2
λ

k∑
i=1

∆v2
i

∆ti
+σ2

B

))
（18）

∆vi = Λ(ti;θ)−Λ(ti−1;θ)式中： 。

然后，可获得剩余使用寿命的 PDF为[31]

f (lk)≈

 w− yk −µλ,kβ (lk)»
2πlk

2(σ2
λ,k∆v(lk)2+σ2

Blk)
− w− yk −µλ,k∆v (lk)
σ2
λ,k∆v(lk)2+σ2

Blk
·

(
σ2
λ,k∆v (lk)β (lk)

)/»
2π lk

2(σ2
λ,k∆v(lk)2+σ2

Blk)
ò
·

exp

Ç
− (w− yk −µλ,k∆v (lk))2

2(σ2
λ,k∆v(lk)2+σ2

Blk)

å
（19）

∆v (lk) = Λ (lk + tk;θ)−Λ (tk;θ) β (lk) = ∆v (lk)−
Λ′ (lk + tk;θ) lk

式 中 ： ；

。

Θ =

(µλ,σ2
λ,σ

2
B, θ)

因 此 ， 非 线 性 Wiener过 程 的 先 验 参 数

。由于考虑随机效应的非线性 Wiener
过程的寿命的 PDF比较复杂，基于 EM算法的多源

信息融合方法不再适用。因此，本节提出一种融合

多源信息的非线性Wiener过程的参数估计方法。

 2.3　非线性Wiener过程的参数估计

n

t1, t2, · · ·, tm yi, j i

ti, j 1 ⩽ i ⩽ n 1 ⩽ j ⩽ m

n′ T1:n′ = [T1,T2, · · ·,Tn′ ]

v Tv ∆yi, j = Yi(t j)−
Yi(t j−1) ∆yi, j

假设共有 个用于测试的单元，每个单元在同

一时间 受到监测，那么，让 表示第 个单

元在 时刻的退化数据，其中 ， 。此

外，假设存在 组失效寿命数据 ，

且第 个单元的失效寿命数据为 。令

，那么， 可以表示为

∆yi, j = λi∆v j+σB(∆t j) （20）

∆ν j = Λ(t j;θ)−Λ(t j−1;θ) ∆t j = t j− t j−1 λi i

∆yi =
[
∆yi,1,∆yi,2, · · ·,∆yi,m

]′
∆ν = [∆ν1,∆ν2, · · ·,∆νm]′ ∆t = [∆t1,∆t2, · · ·,∆tm]′ Y =

式中： ； ； 表示第 个

单元的平均退化速率。令 ，

， ，

3078 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



[
∆y′1,∆y′2, · · ·,∆y′n

]′
∆yi µλ∆ν

Σ = σ2
λ∆ν∆ν

′+σ2
BΩ Ω = diag (∆t1,

∆t2, · · ·,∆tm)

。则 服从均值为 ，方差为

的多元正态分布，

。

基于多源信息融合的非线性 Wiener过程的参

数估计方法分为如下 2步。

σ2
B θ

步骤  1　根据历史退化数据估计固定参数

（ 和 ）[17] 为

σ̂2
B =

1
n(m−1)

n∑
i=1

(∆yi− λ̂i∆ν)′Ω−1(∆yi− λ̂i∆ν) （21）

λ̂i = ∆y′ iΩ−1∆ν
/
∆ν′Ω−1∆ν式中： 。

θ

通过 MATLAB的“FMINSEARCH”函数最大

化式 (22)，可以得到 的估计值，更多细节见参考文

献 [18]。

ln L(θ|Y) = −mn
2

ln2π− n
2

m∑
j=1

ln∆t j−
n(m−1)

2
·

ln
Å

1
n(m−1)

·
n∑

i=1

[
∆y′iΩ

−1∆yi−

1
∆ν′Ω−1∆ν

(
∆y′iΩ

−1∆ν
)2
]ã
−

mn
2
− n

2
ln

[
∆ν′Ω−1∆ν

n

n∑
i=1

Å
µ̂λ−
∆y′iΩ−1∆ν

∆ν′Ω−1∆ν

ã2
]

（22）
µλ

σ2
λ

步骤  2　基于多源信息融合计算随机系数（

和 ）。

Θ = (µλ,σ2
λ)基于多源信息融合的 的对数似然函

数可以写为

ln L (Θ|Y,T1:n′ ) = −
n′ ln2π

2
−

n′∑
v=1

lnTv−

1
2

n′∑
v=1

ln
Ä
σ2
λΛ
(
Tv; θ̂

)2
+σ2

BTv

ä
−

n′∑
v=1

(
w−µλΛ

(
Tv; θ̂

))2

2
Ä
σ2
λΛ
(
Tv; θ̂

)2
+ σ̂2

BTv

ä+
n′∑

v=1

ln
[
w−µλ

(
Λ
(
Tv; θ̂

)
−TvΛ

′ (Tv; θ̂
))
−

w−µλΛ
(
Tv; θ̂

)
σ2
λΛ
(
Tv; θ̂

)2
+ σ̂2

BTv

σ2
λΛ
(
Tv; θ̂

)
·(

Λ
(
Tv; θ̂

)
−TvΛ

′ (Tv; θ̂
))]
−

mn
2

ln2π− n (m−1)
2

ln σ̂2
B−

n
2

ln
(
σ̂2

B + σ2
λ∆ν

′Ω−1∆ν
)
− n

2

m∑
j=1

ln∆t j−

1
2σ̂2

B

n∑
i=1

(
∆yi− λ̂i∆ν

)′
Ω−1
(
∆yi− λ̂i∆ν

)
−

1
2

∆ν′Ω−1∆ν

σ̂2
B+σ

2
λ∆ν′Ω−1∆ν

n∑
i=1

(
µλ− λ̂i

)2

（23）

µλ σ2
λ

然后，通过 MATLAB函数“FMINSEARCH”最

大化式 (23)，可以得到 和 的估计值。综上所

述，本文方法非线性Wiener过程的流程如图 2所示。
 
 

估计固定参数σ2
B, b

历史退化数据 失效寿命数据

计算随机系数
µλ, σ2

λ
现场退化数据

基于贝叶斯原理更新随机系数µλ, σ2
λ

预测剩余使用寿命

FMINSEARCH

图 2    本文方法流程（非线性）

Fig. 2    Flowchart of proposed method (nonlinear)
 

值得注意的是，通过分析参数估计的性质，Tang
等 [8] 指出，融合越多的同类设备相关的先验信息，

参数估计越准确。因此，综合非线性Wiener过程寿

命分布的 PDF，本文方法中固定参数由基于历史退

化数据的 MLE方法获得，然后融合多源信息计算

随机系数的先验分布，以提高参数估计的精度，

3.1节结合仿真实验进一步说明了本文方法的可行性。

 3　实验研究

 3.1　参数估计的性质

Tang等 [8] 和 Wang等 [19] 分析了参数估计的结

果，指出增加样本数量可以提高参数估计的准确

性。然而，Tang等 [8] 给出的参数估计是通过 2步走

MLE方法得到的，并不是最优参数估计[17]，Wang等[19]

主要针对随机系数回归模型。此外，Tang等 [17] 给

出了最佳无偏参数估计。因此，考虑到一些参数估

计结果相似，而另一些参数估计结果难以进行理论

分析，本文通过仿真实验说明了难以通过理论分析

的参数估计的性质。

µλ = 1 σ2
λ = 0.25 σ2

B = 9 tk = 80

∆t = 1

µλ σ2
λ σ2

B N

假设参数 ， 和 。令 和

。部分单元退化路径如图 3所示。基于仿真

的退化数据，可以获得 、 和 随样本数量 的

变化的估计值，如图 4～图 6所示。

N从图 4～图 6可以看出，增加样本数量 可以

提高参数估计的准确性，这表明通过融合越多的同

类设备相关先验信息可以提高剩余使用寿命预测

的准确性，这也为基于多源信息融合的剩余使用寿

命预测奠定了理论基础。

将考虑随机效应的非线性 Wiener过程的多源
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µ̂λ

σ̂2
λ

σ̂2
B

θ µλ = 1 σ2
λ = 0.25 σ2

B = 9 θ =

1.5 tk = 150 ∆t = 1

θ

N k

信息融合参数估计方法分为 2步。由于随机系数（

和 ）的性质类似于线性 Wiener过程，且 Tang等 [8]

对 性质进行了全面分析，因此，本文仅对固定参

数 进行分析。假设参数 ， ， 和

。令 ， 。部分单元退化路径如图 7

所示。基于仿真的退化数据，可以获得 随样本数

量 和检测时间 变化的估计值，如图 8所示。

k

θ

θ σ2
B

从图 8可以看出，随着检测时间 的增加，估计

值逐渐收敛于实际值 。换言之，可以基于历史退

化数据估计固定参数（ 和 ），然后通过融合尽可

能多的同类设备先验信息—历史退化数据和失效

寿命数据，来计算随机系数，以提高参数估计的准

确性。

 

20 40 60 800

50

100

150

退
化

路
径

测量时间/h

图 3    仿真退化数据

Fig. 3    Simulation degradation data
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样本数量N

0.8
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1.4
估计的μλ
真实值

μ λ

µλ N图 4     随样本数量 变化的参数估计结果

µλ NFig. 4    Estimated   with change of sample number 
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样本数量N

−0.1

0
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0.6 估计的σ2

λ

真实值

σ2 λ

σ2
λ N图 5     随样本数量 变化的参数估计结果

σ2
λ NFig. 5    Estimated   with change of sample number 
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样本数量N
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估计的σ2

B
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σ2 B

σ2
B N图 6     随样本数量 变化的参数估计结果

σ2
B NFig. 6    Estimated   with change of sample number 
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图 7    非线性Wiener过程的仿真退化数据

Fig. 7    Simulation degradation data of nonlinear Wiener process
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k

Fig. 8    Estimated   with change of sample number   and

detection time 
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 3.2　线性Wiener过程的剩余使用寿命预测

本节基于激光器数据分别验证线性 Wiener过
程多源信息融合方法的有效性和考虑随机效应的

重要性。激光器数据包括 15个单元的退化数据，

监测时间间隔为 250 h，每个单元包括 16个监测

点，如图 9所示，具体描述参考文献 [10]。
 
 

1 2 3 4

时间/103 h

0

2

4

6
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10

12

退
化

路
径

失效寿命数据设备原有退化状态
同类设备原有退化状态
预测设备原有退化状态

图 9    激光器的退化路径

Fig. 9    Degradation paths of laser
 

M1

M2

M0

首先，通过对比基于历史退化数据方法、基于

失效寿命数据方法和基于多源信息融合（融合历史

退化数据和失效寿命数据）方法的预测结果来验

证本文方法的有效性。图 9中黑色点划线表示的

4组激光寿命数据分别为 4 944.4，3 656.3，3 633.1，
3 276.0 h。令 表示基于 4组失效寿命数据的剩余

使用寿命预测方法 [8]， 表示基于 10组退化数据

的剩余使用寿命预测方法（图 9中的蓝色虚线），

表示基于多源信息融合（4组失效寿命数据和

10组历史退化数据）的方法。然后，以红色实线表

示的激光设备为预测对象，得到设备的估计寿命和

估计的剩余使用寿命，如图 10和图 11所示
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图 10    估计的寿命分布

Fig. 10    Estimated lifetime distribution
 

从图 10和图 11可以看出，本文方法可以有效

融合历史退化数据和失效寿命数据，提高剩余使用

寿命预测的准确性。为了更直观地显示该方法的

有效性，进一步计算了图 11的均方误差（mean squared

errors，MSEs）。特定点的MSEs计算式为

δk =
w +∞

0
(lk + tk −T )2 fLk (lk)dlk （24）

如图 12所示，基于多源信息融合预测剩余使

用寿命的MSEs优于仅基于历史退化数据或失效寿

命数据的预测，反映了本文方法的优越性。
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图 12    基于M0、M1和M2方法估计的剩余使用寿命MSEs

Fig. 12    MSEs of RUL by M0, M1 and M2
 

M3

M0

M0 M3

令 表示不考虑随机效应的基于多源信息融

合的剩余使用寿命预测方法，通过与考虑随机效应

的多源信息融合方法（ ）对比，验证随机效应的

重要性。基于 和 方法估计的剩余使用寿命

和 MSE如图 13和图 14所示。结果表明，考虑随机

效应可以提高剩余使用寿命预测的准确性。

 3.3　非线性Wiener过程

本节利用疲劳裂纹退化数据验证基于多源信

息融合的非线性 Wiener过程模型剩余使用寿命预

测的有效性及考虑随机效应的重要性。疲劳裂纹

数据共有 21组退化数据，如图 15所示。有关的详

细说明，请参考文献 [32]。
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类似地，基于多源信息融合的方法称为 ，基

于同类设备历史退化数据的方法称为 ，基于失
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M2效寿命数据的方法称为 。然后，选择第 13组疲

劳裂纹数据作为寿命和剩余使用寿命预测的对象，

如图 15中的红色实线所示。然后，基于这 3种方

法得到寿命分布和剩余使用寿命分布，如图 16和图 17

所示，其MSEs如图 18所示。

图 16～图 18中的结果表明，本文方法也适用

于基于非线性Wiener过程的退化过程。

M3令 表示不考虑随机效应的基于多源信息融

合的剩余使用寿命预测方法。然后，估计其剩余使

用寿命和 MSEs，如图 19和图 20所示。结果表明，

考虑随机效应的估计的剩余使用寿命更加集中，考

虑随机效应可以提高非线性退化过程的剩余使用

寿命预测精度。
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 4　结　论

1） 通过分析基于历史退化数据的方法和基于

失效寿命数据的方法，采用 EM算法对历史退化数

据和失效寿命数据进行融合。然后，在考虑随机效

应的情况下，给出了基于多源信息融合并考虑随机

效应的线性Wiener过程的参数估计结果。

2） 当同时考虑退化过程的单元间可变性和非

线性时，寿命分布的 PDF表达式比较复杂。因此，

基于 EM算法的多源信息融合方法不再适用。考

虑到Wiener过程参数估计的性质，提出一种基于多

源信息并考虑随机效应的非线性 Wiener过程的

2步剩余寿命预测方法。与其他方法相比本文方法

能有效提高参数估计和剩余使用寿命预测的精度。
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Remaining useful life prediction based on multi source information with
considering random effects

WANG Fengfei1，TANG Shengjin1，*，SUN Xiaoyan2，QI Shuai3，YU Chuanqiang1，SI Xiaosheng1

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

2.   Operational Support College，Rocket Force University of Engineering，Xi’an 710025，China；

3.   Military Representative Office of Rocket Force Equipment Department in Zhengzhou，Zhengzhou 450000，China)

Abstract： In order to reasonably utilize the prior information of congeneric equipment and improve the accuracy
of parameters estimation and remaining useful life (RUL) prediction, a RUL prediction method based on multi source
information considering the random effects is proposed. A linear Wiener process considering the random effects was
employed to model the degradation process of equipment. The expectation maximization (EM) algorithm was used to
calculate  unknown  parameters  in  model  with  fusing  prior  degradation  information  and  prior  failure  time  data
information. According to the nature of parameter estimation based on the Wiener process, a method based on multi
source  information  for  nonlinear  Wiener  process  considering  random  effects  was  proposed.  Laser  data  and  fatigue
crack  data  were  used  for  experimental  verification.  The  results  show  that  compared  with  the  method  based  on
historical  degradation  data  or  failure  time  data,  the  proposed  method  can  effectively  improve  the  accuracy  of
parameters estimation and RUL estimation.

Keywords： multi source information fusion；random effects；Wiener process；remaining useful life；nonlinear
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基于 CEA-GA的多无人机三维协同曲线

航迹规划方法

文超1，董文瀚2，*，解武杰2，蔡鸣2

(1.   空军工程大学 研究生院，西安 710038； 2.   空军工程大学 航空工程学院，西安 710038)

摘　　　要：针对多无人机协同航迹规划求解计算复杂度高，收敛效率差等问题，提出一种基

于混沌精英适应遗传算法（CEA-GA）的多无人机三维协同曲线航迹规划方法。利用层级规划思

想，建立基于单机规划层-航迹平滑层-多机协同规划层的多无人机三维协同曲线航迹层级规划模

型，将复杂约束规划问题分解为子函数优化求解问题，减小计算量；考虑到遗传算法（GA）求解

高维复杂约束优化问题存在的性能局限，采用 Tent混沌映射均匀初始化种群，以扩大个体搜索空

间，丰富种群多样性，在此基础上，通过引入自适应遗传算子平衡算法的全局搜索与局部开发能

力，帮助个体跳出局部最优，并采用适应度动态更新策略进一步提高算法的局部探索能力和收敛速

度。将精英保留策略引入 GA以更好地保证改进算法的全局收敛性。将 CEA-GA应用于模型求解，

仿真实验结果表明：CEA-GA具有较强的鲁棒性、较好的寻优性能和收敛效率，且能够为集群规划

满足约束条件的协同曲线航迹，从而验证了所提方法的有效性和 CEA-GA的优越性。

关　键　词：协同航迹规划；多无人机；混沌映射；遗传算法；精英保留
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近年来，受益于无人系统技术和人工智能的迅

猛发展，无人机 (unmanned aerial vehicle, UAV）在侦

察监视、低空突防和火力打击等作战任务中得到愈

加广泛的应用[1-2]。航迹规划作为 UAV任务规划系

统中的重要组成部分，是实现 UAV自主安全飞行

的关键技术之一,合理的规划策略能有效提高 UAV

的生存概率和作战效能[3]。

UAV航迹规划是指地面作战指挥系统根据任

务目标要求，综合考虑地形地貌、禁飞区域、敌方

火力探测威胁、UAV本体物理约束等因素，为 UAV

规划一条适用于当前任务场景的最优或次优可飞

航迹，其实质是求取多目标多约束组合优化问题的

近似最优解[4]。

优化算法作为求解航迹规划问题的核心，目前

主要分为 2大类：一类是传统优化算法，主要包括

动态规划法、快速搜索随机树法、Voronoi图、

A*算法、Dijkstra算法等 [5-12]；另一类则是现代智能

优化算法，如差分进化算法、蚁群算法、粒子群算

法、鲸鱼优化算法等 [13-16]。其中，传统优化算法在

求解高维复杂约束问题时存在计算量大，耗时长等

问题，因此常用于二维空间的航迹规划。而现代智

能优化算法由于高并行性、强鲁棒性和自组织等优

点，在处理高维空间的规划问题时表现出良好的收

敛性和适应性[17]。

随着作战任务动态性和复杂性的提高，单架UAV

愈渐难以满足作战需求，多机协同作业将成为主流

发展趋势 [18]。相比于单机航迹规划，多机协同航迹

规划数学模型更加复杂，对算法的性能要求也更
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高。Pan等 [19] 提出一种合作型协同进化遗传算法

（genetic algorithm, GA），并通过算法中的合作机制

和层次分解策略分别解决了多机时域和空域的协

同问题，实现了二维空间中多机同时且安全抵达任

务目标区域；Shorakaei等[20] 提出基于并行 GA的多

机协同航迹规划方法，将航迹长度和机间距离作为

优化目标，通过引入新的遗传算子改进选择策略并

应用于三维协同航迹规划问题求解；蔡星娟等[21] 考

虑到多目标通过线性加权转换为单目标优化时，权

系数的主观设置对优化结果影响较大，提出一种基

于高维多目标优化的多机协同航迹规划模型，并通

过对第三代非支配排序遗传算法（non-dominated
sorting genetic algorithm III，NSGA-III）的交叉策略进

行改进，有效求取了模型 pareto最优解集，在保证

空间协同的基础上为 UAV规划了多条次优航迹；

Liu等 [22] 在考虑多机时间协同的基础上，结合快速

搜索随机树法与生命周期群优化算法对三维山地

环境下多机协同航迹规划问题进行了研究，实验证

明改进算法具有良好的收敛精度；单文昭等[23] 基于

分层规划思想提出一种新的多机时间协同航迹规

划问题求解框架，并将 Hooke-Jeeves搜索算法引入

传统粒子群算法，丰富粒子探索行为，改善粒子局

部搜索能力，结果表明改进策略在解决复杂多机协

同规划问题时具有较好的适应性。通过对上述研

究分析可以看出，现有文献大多存在以下 3点不

足：①忽略 UAV的高度机动，在二维平面对多机协

同规划问题进行研究；②任务场景过于理想化。

UAV实际执行诸如情报搜集、低空突防此类作战

任务时，由于其飞行高度低，飞行环境恶劣，所以需

要在综合考虑地形威胁、雷达探测和火力打击等因

素的情况下，为 UAV规划满足地形跟随、地形回避

和威胁规避的可飞曲线航迹；③简化多机协同航迹

规划模型。多机协同航迹规划应以多机系统的协

同性能指标最优为目标，即在同时保证时间和空间

协同的基础上，为集群成员规划满足约束条件的最

优航迹。

GA作为一种基于进化论和遗传学说的群智能

随机搜索优化算法，由于不要求函数连续性和导数

存在等假设、较强的鲁棒性和全局搜索能力、能有

效解决 NP-Hard困境等特点，已被广泛应用于航迹

规划问题的求解 [24]。然而，同其他智能优化算法一

样，GA在处理高维复杂约束优化问题时也存在早

熟收敛于局部最优、收敛速度慢、局部搜索能力差

等缺陷。文献 [25]通过引入 Logistic混沌映射增强

初始种群多样性，提高了算法寻优精度；文献 [26]
通过动态调整进化算子的生成区域，增强了算法局

部搜索能力，但并没有解决算法易陷入局部最优问

题；文献 [27]基于模拟退火算法，将 Metropolis准则

引入 GA，并改进交叉、变异算子，有效避免了算法

早熟收敛，但改进算法复杂度高，迭代耗时长。

为减小计算量，提高求解效率，本文基于层级

规划思想提出一种多 UAV三维协同曲线航迹规划

问题求解框架。首先，结合战场态势和 UAV机动

性能特点，建立单机规划层模型；其次，为提高航迹

可飞性和 UAV飞行稳定性，通过建立的航迹平滑

层模型，对单机规划层结果进行二次曲线规划；最

后，立足于单机规划层和航迹平滑层，并充分考虑

时空协同约束条件，建立多机协同规划层模型，进

而完成多 UAV三维协同曲线航迹层级规划模型的

总体构建。

考虑到 GA在求解高维复杂约束优化问题时的

性能局限，首先，采用 Tent混沌映射实现遗传种群

位置初始化的均匀分布，丰富种群多样性，在此基

础上，将自适应控制参数引入交叉变异算子，进一

步改善算法全局搜索能力，帮助遗传个体摆脱局部

最优，提高算法寻优精度；其次，为避免种群进化期

间错失优势个体，增强算法局部探索能力和收敛效

率，根据个体进化程度设计了适应度动态更新策

略；最后，采用精英保留策略引导个体有效搜索解

空间，从而保证算法具有更好的全局收敛性和鲁棒

性。将改进算法应用于多 UAV三维协同曲线航迹

规划仿真实验，结果表明，本文所提的层级规划模

型和改进算法对于复杂约束下的多机协同规划问

题具有良好的适应性。

 1　多无人机三维协同曲线航迹层级

规划数学模型

 1.1　问题描述

n n假设现有 （ >1）架 UAV从不同初始位置出

发，需要分别到达各自目标位置执行协同打击作战

任务。多 UAV协同航迹规划就是指 UAV集群执

行任务前，本文作战指挥系统在参考由卫星、雷达

等获取的任务环境信息（地形信息、禁飞区、敌防

空系统的部署区域等）之后，根据相应的战术原则

和约束条件，为集群成员规划满足协同性能指标的

飞行航迹。借助数学公式描述上述过程：

pi
s =
[
xi

s,y
i
s,zi

s

] Ri−→ pi
f =
[
xi

f ,y
i
f ,zi

f

]
i ∈ [1,n] （1）

i pi
s pi

f

pi
k k

Ri =
[

pi
s, · · · , pi

k, · · · , pi
f

]
i

式中： 为 UAV索引编号； 和 分别为第 i 架 UAV

的起始位置和目标位置； 为第 个航点位置信息；

表示第 架 UAV满足约束条件

的离散航迹点。
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对此，本文做出以下假设：①任务环境信息可

以由地面指挥体系预先获得且准确无误，并在

UAV执行任务过程中保持静态不变；②任务指定

的初始位置和目标位置均为固定点；③UAV的飞

行速度恒定不变。

 1.2　任务环境建模

对任务环境的准确建模能有效提升航迹可飞

性和安全性。针对三维山地地形建模，采用文献 [28]
所提的函数模拟法，数学模型为

Z1(x,y) = sin(y+a)+bsin x+

ccos
Ä

d
√

x2+ y2
ä
+ ecosy+

f sin
Ä

f
√

x2+ y2
ä
+gcosy （2）

Z2(x,y) =
n∑

i=1

hMi exp

ñ
−
Å

x− xMi

xSi

ã2

−
Å

y− yMi

ySi

ã2
ô
（3）

Z(x,y) =max(Z1(x,y),Z2(x,y)) （4）

(x,y)

Z1 (x,y) a,b,c,d,e, f ,g

n (xMi,yMi) i

hMi xSi ySi

x y

式中： 为基准地形点在水平面内的投影坐标；

为 对应的地形高程； 均为常系

数； 为山峰个数； 为第 个山峰对应的峰顶

坐标； 为峰顶高度； 和 为陡峭因子，用于控

制山峰沿 轴和 轴方向的坡度。

式（2）用于模拟静态起伏的地表，式（3）用于模

拟山峰地形，通过式（4）对式（2）和式（3）数据融合

并进行二维三次样条插值处理，即可构建出较为真

实的地形环境。

在实际作战任务中，随着敌防空系统的日益完

善，敌方目标通常借助地面雷达和导弹高炮实现对

UAV的远程监测和精准打击，因此，中高空突防难

以满足当前作战需求。目前，大多突防战术是通过

利用地形遮蔽和地杂波对雷达探测区域的影响实

现的低空突防。

基于上述考虑，为保证 UAV的生存概率和航

迹规划数学模型的简洁性，将雷达探测的威胁范围

等效为最大外截半球体模型：

W i
R(x,y,z) =

® (
x− xi

R

)2
+
(
y− yi

R

)2
+
(
zi

R

)2
=
(
Ri

R

)2

z ⩾ 0
（5）

W i
R i

(xi
R,y

i
R,zi

R) Ri
R

式 中 ： 表 示 第 个 雷 达 等 效 的 半 球 威 胁 体 ；

为雷达位置坐标， 为雷达扫描半径。

将禁飞区、防空高炮的威胁范围等效为最大外

截圆柱体模型：

Li
D(x,y,z) =

{ (
x− xi

D

)2
+
(
y− yi

D

)2
=
(
Ri

D

)2

z ∈
[
0,zi

D

] （6）

Li
D i

(xi
D,y

i
D) Ri

D zi
D

式中： 表示第 个禁飞区、防空高炮打击威胁区等

效的圆柱威胁体； 、 和 分别为圆柱体中

心坐标、半径和高度。

综上，本文构建的任务环境如图 1所示。
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图 1    任务环境示意图

Fig. 1    Mission environment diagram
 

 1.3　单机规划层建模

为了更好的满足实际作战需求，提高 UAV低

空作战能力，单机规划层模型主要考虑 2个方面：

①立足于航迹安全性设计合理的代价函数，主要包

括 UAV的航迹长度代价、地形跟随代价、威胁代

价；②立足于航迹可飞性考虑 UAV系统的本体性

能约束，主要包括最小航迹段约束、最大航程约

束、最小飞行高度约束、最大爬升角/俯冲角约束和

最大转弯角约束。

 1.3.1　航迹长度代价

航迹长度是评价规划航迹质量的重要指标之

一。基于 1.1节中假设③，航迹长度决定了 UAV执

行任务期间的滞空时间和燃油消耗。因此，较短的

航迹长度既能避免 UAV因长时间滞空造成的暴露

风险，提高航迹安全性，还能减少油耗，保证任务顺

利进行。根据式（1），则航迹长度代价为

CL =

N−1∑
k=1

li
k （7）

li
k =
∥∥pi

k+1− pi
k

∥∥ （8）

li
k i k N

∥ · ∥
式中： 为第 架 UAV的第 航迹段长度； 为航迹

点个数； 表示欧氏距离。

 1.3.2　地形跟随代价

UAV低空飞行时，通过跟随地形能有效降低被

敌方雷达探测的概率。因此，在满足最小飞行高度

约束的前提下，UAV执行任务期间应尽可能以低

高度飞行，利用起伏地形回避雷达探测威胁。因

此，地形跟随代价为
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CH =

N∑
k=1

ß
hi

k +hsafe− zi
k zi

k ⩽ hi
k +hsafe

zi
k −hi

k −hsafe zi
k > hi

k +hsafe
（9）

hi
k i k

hsafe

式中： 为第 架 UAV的第 个航点对应的地形高

程； 为任务指定的安全飞行高度。

 1.3.3　威胁代价

UAV执行作战任务的区域往往存在地面探测

雷达、地空导弹、防空高炮等威胁及因恶劣气候形

成的局部禁飞区。在 1.2节，已经立足于低空突防

的战术要求，将雷达探测威胁区域等效为半球威胁

体，防空高炮打击区域和禁飞区域等效为圆柱威胁

体。为提高 UAV生存概率，规划航迹应保证不穿

越威胁体。

以圆柱威胁体为例，其高度可视为防空高炮的

射高，威胁体穿越判断如图 2所示，采用如下步骤

判断航迹是否穿越威胁体。

pi
k、

pi
k+1 d1、d2

步骤 1　将威胁体投影至二维水平面，此时威

胁区域可近似为圆形区域。计算相邻两航点

到威胁体中心即圆心的距离，分别记为 。

d1、d2

R j
D

步骤  2　若 任意一个或两者均小于威胁

体半径 ，航迹穿越威胁体，如图 2（a）所示。

d1、d2 R j
D

pi
k、pi

k+1 d3

步骤 3　若 两者均大于 ，则计算圆心到

两航点连线的距离，记为 。

d3 ⩾ R j
D

d3 < R j
D cos∠Opi

k pi
k+1 cos∠Opi

k+1 pi
k

δk、δk+1

步骤 4　若 ，航迹不穿越威胁体，如图 2（b）

所示；若 ，则计算 和 ，

分别记为 。

δk、δk+1步骤  5　若 两者均大于 0，航迹穿越威

胁体，如图 2（c）所示；否则航迹不穿越威胁体，如

图 2（d）所示。

k p、pi
k+1 m

Tk = [tk,1, tk,2, · · · , tk,m]

考虑图 2(c)所示极端情况，此时，相邻两航点

均没有在圆形威胁区内，但线性连接后的航迹段穿

越了威胁区，这可能会导致算法的寻优性能下降，

甚至陷入局部最优。为避免此类情况的发生，计算

威胁代价时，在第 航迹段 上插入 个参考航

点，记为 。在实际作战中，防空

高炮的威胁程度远大于地面探测雷达 [29]，因此，威

胁代价计算如下。

对于雷达探测威胁：

CRadar =

g∑
j=1

N−1∑
k=1

m∑
q=1

fR_ j

(
tk,q

)
（10）

fR_ j

(
tk,q

)
=


0 dR_ j

k,q > R j
R

λe
−

dR_ j
k,q

R j
R dR_ j

k,q ⩽ R j
R

（11）

g λ

λ = 10 dR_ j
k,q k q j

式中： 为雷达数量； 为雷达探测强度，本文取

； 为第 航迹段上第 个参考航点到第 个

雷达中心的距离。

对于防空高炮打击威胁：

CDefense =

u∑
j=1

N−1∑
k=1

m∑
q=1

fD_ j

(
tk,q

)
（12）

fD_ j

(
tk,q

)
=


0 dD_ j

k,q > R j
D

η2

d j
k,q

dD_ j
k,q ⩽ R j

D

（13）

u η

η = 30 dD_ j
k,q k q j

式中： 为防空高炮数量； 为杀伤系数，本文取

； 为第 航迹段上第 个参考航点到第 个

防空高炮发射中心的径向距离。

 1.3.4　最小航迹段约束

lmin k li
k

由于最大偏航角约束，UAV在改变飞行姿态前

需要预留一定的减速缓冲距离，即最小航迹段长度

。因此，规划航迹的第 航迹段长度 应满足

约束：

li
k ⩾ lmin k = 1,2, · · · ,N −1 （14）

 1.3.5　最大航程约束

Lmax

为确保 UAV顺利执行作战任务，并在任务完

成后有足够的燃油原路返回基地，要求对 UAV航

程进行约束。假设允许的最大航程为 ，则最大

航程约束为

2
N−1∑
k=1

li
k ⩽ Lmax （15）

 1.3.6　最小飞行高度约束

UAV实际执行低空作战任务时，飞行环境恶劣

且地形复杂，若飞行高度过低会增大撞地概率。因
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(a) 航迹穿越威胁体

(b) 航迹不穿越威胁体
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图 2    威胁体穿越判断

Fig. 2    Judgment of crossing threats
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(xi
k,y

i
k)

hi
k zi

k

此，为确保 UAV飞行安全，利用航点 对应的

地形高程 约束 UAV的飞行高度 ，表示如下：

zi
k > hi

k k = 1,2, · · · ,N （16）

 1.3.7　最大爬升/俯冲角约束

θmax

k ai
k =
[
xi

k+1− xi
k,y

i
k+1− yi

k

]T

最大爬升/俯冲角指 UAV在飞行过程中允许爬

升或下降的最大角度，是衡量 UAV机动性能的重

要指标之一。假设允许的最大爬升 /俯冲角为 ，

第 航迹段的水平投影为 ，则

相邻航点应满足约束：∣∣zi
k+1− zi

k

∣∣∥∥ai
k

∥∥ ⩽ tanθmax k = 1,2, · · · ,N −1 （17）

 1.3.8　最大转弯角约束

由于本体性能的限制，UAV几乎不可能完成大

转角机动。为提高 UAV飞行稳定性，确保 UAV能

有效跟随规划航迹，相邻航段间的夹角即转弯角应

满足如下约束：

(ai
k)

T ai
k+1∥∥ai

k

∥∥∥∥ai
k+1

∥∥ ⩾ cosφmax k = 1,2, · · · ,N −1 （18）

φmax式中： 为最大转弯角。

PF

为将航迹规划问题转化为无约束组合优化问

题，提高求解效率，引入罚函数 对上述约束条件

进行处理：

PF=
®

0 满足约束条件

1 不满足约束条件
（19）

综上，单机规划层的航迹代价函数和优化目标

函数分别如式（20）和式（21）所示：

Jsingle = ε1CL+ε2CH+ε3CRadar+ ε4CDefense+ ξPF （20）

maxκsingle = 1/Jsingle （21）

εi

4∑
i=1

εi = 1 ξ式中： 为权系数，且 ； 为罚函数对应的惩

罚因子。

 1.4　航迹平滑层建模

采用优化算法对单机规划层模型求解，得到一

组满足约束条件的离散航点序列，将序列单元线性

连接即可生成 UAV的预规划航迹。然而，由于预

规划航迹是一条连续折线，往往会增大 UAV的飞

行损耗，因此，需要采用曲线拟合算法对预规划航

迹进行后处理。

B样条曲线作为 Bezier曲线的一般化形式，由

于具有良好的局部支撑性、曲率连续性和凸包性，

已广泛应用于路径规划领域 [30]。为提高航迹可飞

性和 UAV飞行稳定性，采用 B样条曲线对预规划

航迹进行平滑处理。假设航点序列中任意单元矢

Vi = [xi,yi,zi]T, (i = 0,1, · · · ,n) U =
[u0,u1, · · · ,um],(m = n+ k+1) k

量为 ，定义节点矢量

，则 次 B样条曲线数学

描述如下：

C(u) =
n∑

i = 0

biNi,k(u) u ∈ [uk,un+1] （22）

bi i Ni,k(u) i k式中： 为第 个控制点； 为第 段 次 B样条基

函数，其递归公式为
Ni,1(u) =

®
1 ui ⩽ u < ui+1

0 其他

Ni,k(u) =
u−ui

ui+k −ui
Ni,k−1(u)+

ui+k+1−u
ui+k+1−ui+1

Ni+1,k−1(u)

（23）

U

为保证拟合曲线的端点几何性质，即曲线端

点与航迹端点相对应，需要对节点矢量 进行如下

处理：
u0 = u1 = · · · = uk = 0

u j = u j−1+
1

m−2k
j ∈ [k+1,m− k−1]

um−k = um−k+1 = · · · = um = 1

（24）

(xu,yu,zu)则曲线上任意点坐标 可表示为

xu =

n∑
i = 0

xiNi,k(u)

yu =

n∑
i = 0

yiNi,k(u)

zu =

n∑
i = 0

ziNi,k(u)

（25）

k

k = 3

拟合曲线的平滑程度取决于 值，为兼顾航迹

平滑度和计算复杂度，取 。二维平面曲线拟合

航迹效果如图 3所示。
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图 3    B样条曲线平滑效果

Fig. 3    B-spline curve smoothing effect
 

从图 3可以明显看出，相比于预规划航迹，曲

线拟合航迹能保证 UAV以更优机动执行作战任务。

此外，预规划航迹和曲线航迹长度分别为 9.712 0 km
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和 9.303 5 km，这表明 B样条曲线拟合算法能有效

缩短航程距离，从而减小 UAV飞行油耗。

 1.5　多机协同规划层建模

在多机协同规划层进行协同曲线航迹规划时，

需要在单机规划层提前为各架 UAV规划满足性能

约束的候选航迹组，并在航迹平滑层对其进行二次

曲线规划后，再根据建立的协同约束关系和目标函

数对集群进行协同航迹规划。

 1.5.1　时间协同约束

多机协同执行作战任务前，为减小 UAV暴露

风险和最大化作战效能，上层指挥系统往往会要

求 UAV同时或在规定的时间段内抵达任务目标

区域，因此，需要在航迹规划任务中设定协同抵达

时间（collaborative arrival time，CAT）对 UAV进行约

束。以 3架 UAV为例，如图 4所示，红线之间部分

即为集群成员协同抵达目标位置的时间交集，即

CAT。
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图 4    协同抵达时间机制

Fig. 4    Mechanism of cooperative arrival time
 

w

i vi ∈ [vmin,vmax] Pi

Pi,w i w

Li,w i Pi,w

Ti,w = [Li,w/vmax,Li,w/vmin]

图 4中 Path-w 表示第 条候选航迹。假设第

架 UAV的速度 ，其候选航迹组 由单

机规划层生成， 表示第 架 UAV的第 条候选航

迹，长度记为 。若第 架 UAV按照 飞行至目

标位置的时间范围 ，则其飞

行至目标位置总的时间范围为

Ti = Ti,1∪Ti,2∪ · · ·∪Ti,ni （26）

ni i式中： 为第 架UAV候选航迹组中包含的航迹总数。

因此，时间协同约束为

CAT =
m
∩
i=1

Ti , ∅ （27）

m式中： 为 UAV总架次。

 1.5.2　空间协同约束

空间协同是多机协同关系在空域上的具体体

i e

pi pe

Dmin

Dmin

Dmax

现。假设第 架 UAV和第 架 UAV的位置坐标分别

为 、 ，为提高航迹安全性，避免 UAV之间发生

碰撞，设定最小安全距离为 ，要求集群在飞往目

标位置过程中，各 UAV之间距离不小于 ，同时，

为保证多机系统能够正常进行信息交互，设定最大

有效通信距离 ，则空间协同约束为

Dmin ⩽ ∥pi− pe∥ ⩽ Dmax i , e （28）

 1.5.3　协同目标函数

为实现集群以最短时间同时抵达任务区域，协

同目标函数设计为

maxκco = 1
¡( n∑

i=1

Fi, j+CAT+ ξPF

)
（29）

Fi, j i

j n PF

式中： 为第 架 UAV从自身候选航迹组中选取的

第 条规划航迹的代价； 为 UAV总架次； 为罚函

数，设定同 1.3.8节。

 2　混沌精英适应遗传算法

 2.1　标准遗传算法

美国 Holland教授[31] 根据自然界生物的进化机

制首次提出 GA，其本质是一种并行、高效的全局

优化搜索算法：首先，确定种群个体的基因编码方

式及种群规模，并随机初始化种群；其次，根据具体

问题的优化模型设计相应的适应度函数，并确定算

法的迭代次数；接着，对种群个体进行适应度评价

并借助选择、交叉、变异等遗传操作改变个体基因

信息；最后，通过在搜索空间不断重复迭代实现种

群的进化，当算法达到规定迭代次数后，输出适应

度值最高的个体即为最优解。

 2.2　混沌精英适应遗传算法

为改善 GA性能，进一步提高算法收敛效率和

逃离局部最优能力，本文提出一种混沌精英适应遗

传算法（chaos  elite  adaptive  genetic  algorithm,  CEA-
GA）。

 2.2.1　编码方式

为了更好地利用航迹规划问题的特定知识，提

高算法求解效率，对种群个体进行实值编码，其中，

每个个体对应 UAV的一条飞行航迹，表示为{
Si, pi

1, · · · , pi
k,Fi

}
（30）

Si Fi i{
pi

1, pi
2, · · · , pi

k

}式中： 和 分别表示第 架 UAV飞行航迹的起点

和终点； 表示中间航点。具体编码方

式如图 5所示。

 2.2.2　基于 Tent 混沌映射的种群初始化策略

在 GA中，初代种群信息是基于某种确定的

概率分布随机生成的，这会导致种群的搜索范围
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[0,0.1] [0.9,1]

受到限制，进而降低算法的寻优性能。考虑到混

沌运动有随机性、遍历性及初值敏感依赖性等特

征，因此，利用混沌映射对 GA进行优化。具体就

是通过混沌映射产生混沌序列并将其转化到个

体的搜索空间，从而扩大种群的搜索范围，增强

算法全局搜索能力。目前，常用的混沌映射有

Logistic映射 [32]、Tent映射 [33] 等。现有文献大多是

利用 Logistic映射对种群进行初始化，但由于该映

射 产 生 的 混 沌 序 列 主 要 集 中 在 和

之间取值，导致不能均匀遍历解空间，降低了算

法搜索效率。相比于 Logistic映射，Tent映射在整

个搜索空间的遍历均匀性更好，能最大程度丰富

种群多样性。图 6为 Logistic映射序列和 Tent映

射序列。

综上，采用 Tent混沌映射对种群进行初始化：

x(t+1) =

®
2x(t) 0 ⩽ x(t) ⩽ 0.5

2(1− x(t)) 0.5 < x(t) ⩽ 1
（31）

t式中： 为迭代次数。

M d

[0,1] d

t = 1 t

t = t+1 t = M M

假设初始种群由 个 维个体构成，采用 Tent
映射初始化种群的流程为：随机生成取值区间为

的 维向量作为混沌空间中的初代个体，并标

记 ；接着根据式（31）对第 代个体进行迭代，

；达到最大迭代次数（ ）后，得到 个混

沌序列；最后，按照式（32）将所得混沌序列映射到

种群个体。

X = Xlb+ (Xub−Xlb) x （32）

X Xub Xlb式中： 为映射后的个体； 和 分别为个体在每

个维度的上界和下界。

 2.2.3　自适应遗传算子设计

Pc Pm

Pc

Pm

Pc Pm

Pc Pm

为提高算法收敛效率，采用单点交叉算子和基

本位变异算子，而在这 2种遗传操作算子中，交叉

概率 与变异概率 的设定则是影响算法优化性

能的关键所在。对于 ，若取值过大，容易破坏具

有高适应值个体的基因结构，进而错失最优个体；

若取值过小，则会导致搜索过程缓慢，甚至停滞不

前。对于 ，若取值过小，则难以产生新的个体结

构；若取值过大，GA将退化为普通的随机搜索算

法。因此，设定合理的 和 至关重要。Srinvivas

和 Patnaik[34] 提出一种自适应遗传算法（adaptive GA,

AGA），根据式（33）和式（34）分别对 和 进行自

适应调整：

Pc =

k1
fmax− f ′

fmax− fav
f ′ ⩾ fav

k2 f ′ < fav

（33）

Pm =

k3
fmax− f
fmax− fav

f ⩾ fav

k4 f < fav

（34）

f ′ f

fmax fav

k1、k2、k3和k4

式中： 为配对 2个体中的较大适应值； 为变异个

体的适应值； 和 分别为每代种群的最大适应

值和平均适应值； 为常数。

fmax Pc Pm fmax

Pc Pm

Pc Pm

Pc Pm

从式（33）和式（34）可以看出，当个体适应值越

接近 ， 和 越小；当个体适应值等于 时，

和 为 0。上述调整方式对于优化后期具有较好

的适应性，因为此时种群中大多数个体都具有较好

的基因结构，较小的 和 有利于保证全局最优解

的精度和收敛效率。但当 和 为 0时，尤其在优

化前期，种群中优势个体的基因结构几乎不发生改
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图 5    个体实值编码

Fig. 5    Individual real-value encoding
 

 

(a) Logistic混沌映射

15

10

5

0

6

5

4

3

2

1

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

频
次

/1
0

3
频

次
/1

0
3

取值范围

(b) Tent混沌映射

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

取值范围
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Fig. 6    Comparison diagram of chaotic mapping
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变，容易导致种群逐渐丧失进化能力，从而陷入局

部最优。

Pc Pm

Pc Pm

针对以上问题，对 和 的自适应调整公式进

行改进，通过小幅度增大优势个体的 和 ，提高

算法全局寻优能力。改进后调整为

Pc =

Pc1+
(Pc2−Pc1) ( fmax− f ′)

fmax− fav
f ′ ⩾ fav

Pc2 f ′ < fav

（35）

Pm =

Pm1+
(Pm2−Pm1) ( fmax− f )

fmax− fav
f ⩾ fav

Pm2 f < fav

（36）

Pc1、Pc2、Pm1和Pm2 [0,1]

Pc1 < Pc2,Pm1 < Pm2 Pc1 = 0.6,Pc2 = 0.9,Pm1 =

0.01,Pm2 = 0.1

式中： 均在 取值，且满足

。本文取

。

Pc Pm

Pc Pm

经过上述改进，在算法优化过程中，自适应遗

传算子能够根据个体适应值对 和 进行自适应

调整，并且有效避免了种群中优势个体 和 为

0的情况发生，降低了个体陷入局部最优的可能性，

从而更好地控制了算法的全局搜索和局部探索

行为。

 2.2.4　精英保留策略

为避免在种群进化过程中丢失最优个体，并确

保优良基因能在子代中得到继承，将精英保留策

略引入 GA。其核心思想是，把种群进化到当前为

止具有最大适应值的精英个体不进行交叉、变异等

遗传操作而直接复制到下一代。具体操作流程

如下。

Vmax(t)

Abest(t)

Vmax(t+1) Vmin(t+1) Abest(t+1)

Aworst(t+1)

1） 计算当代种群和下一代种群的适应值。其

中，当代种群最高适应值记作 ，对应的个体记

为 ；下一代种群最高和最低适应值分别记为

和 ，对应的个体记为 和

。

Vmax(t) > Vmax(t+1) Abest(t)

Aworst(t+1) Vmax(t) < Vmax(t+1)

2）  若 ， 则 用 替 代

；若 ，则不进行替换操作。

通过精英保留策略，能够有效引导遗传个体搜

索解空间并逐步收敛至最优解，在保证种群进化稳

定性的同时，提高了算法的全局收敛性。

 2.2.5　适应度动态更新策略

GA通常在交叉、变异操作都完成后对个体

进行适应度评价和选择，并直接对变异后的种群

开始下一轮的迭代寻优。这种方式可能会导致

优势个体所隐含的高阶、长距、高平均适应度模

式被交叉、变异算子破坏，进而错失优势个体，降

低算法收敛效率。因此，提出一种适应度动态更

新策略以进一步改善算法性能，具体更新策略

为：执行交叉（变异）操作后，判断交叉（变异）前

后个体的适应值变化。若适应值变小，执行更新

操作，保留交叉（变异）前的个体及其适应值，反

之，则不更新。

适应度动态更新策略旨在进一步防止种群进

化过程中优势个体的丢失，从而增强算法的局部探

索能力和收敛性能。

 2.3　混沌精英适应遗传算法流程

i t

CEA-GA具体运算流程如图 7所示。图 7中，

为迭代次数， 为种群代数。
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图 7    CEA-GA流程

Fig. 7    Flowchart of CEA-GA
 
 2.4　多机协同航迹规划方法框架

综上，基于 CEA-GA的多 UAV三维协同曲线

航迹规划方法总体框架如图 8所示。
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 3　仿真验证与分析

为验证本文算法的可行性和有效性，在 64位

Windows 10，Intel Core i7-7700HQ CPU(2.8 GHz)，24 GB
RAM的实验平台上进行仿真实验，所有算法均基

于 MATLAB-R2018a编写。仿真实验主要围绕 2部

分展开：第 1部分为单机规划层实验，使用 GA、E-
GA、EA-GA、CEA-GA分别进行航迹规划，从而验

证本文算法的各项性能与单机规划层模型的有效

性；第 2部分为多机协同规划层实验，将结合单机

规划层，对所提航迹平滑层模型和多机协同规划层

模型进行验证。

100 km×100 km
hsafe = 5.5 m lmin = 10 m

Lmax = 350 km φmax = 60◦

ε1 = 0.3, ε2 = 0.25, ε3 = 0.3, ε4 =

0.15 ξ = 104

设定任务区域为 ，UAV安全飞

行高度 ，最小航段 ，最大航程

，最大转弯角 ，最大爬升 /俯
冲角为 60°；权重因子

，约束违背惩罚因子 。威胁源相关信息

如表 1所示。
  

表 1    威胁源参数

Table 1    Parameters of threats

威胁类型 位置坐标/km 高度/m 威胁半径/km

地空导弹 (80,46) 26 8
探测雷达 (70,20) 0 10
地空导弹 (69,68) 30 6
防空高炮 (36,56) 25 8
禁飞区域 (57,41) 20 6
探测雷达 (70,88) 0 10

 

 3.1　单机规划层实验分析

设定 UAV起始位置为（1，5） km，目标位置为

M = 100 d = 30 imax = 400

（95，85） km，基于控制变量思想，将 GA、引入精英

保留策略的 GA (E-GA)、引入精英保留策略和自适

应算子的 GA（EA-GA）、CEA-GA分别用于求解单

机规划层模型，并以算法平均耗时，最优航程、最差

航程、最佳适应值、最差适应值及相应的平均值和

标准差为评价指标对结果进行对比分析，从而验证

改进策略和 CEA-GA的有效性。为确保实验数据

公平可靠，4种算法参数设置相同，即种群规模

，染色体长度 ，最大迭代次数 ，

在相同的仿真平台上分别独立运行 20次，最终实

验结果如表 2和表 3所示。
 
 

表 2    航程信息统计结果

Table 2    Statistical results of voyage information

算法 最优航程/km 最差航程/km 平均值/km 标准差

GA 148.370 160.475 155.213 4.692

E-GA 146.193 158.868 151.591 5.432

EA-GA 140.822 146.967 143.584 3.585

CEA-GA 136.050 142.756 139.796 2.265

　注：加黑数据表示各组实验统计中的最优结果。
 

 

表 3    适应值信息统计结果

Table 3    Statistical results of fitness information

算法 最佳适应 最差适应 平均值 标准差 平均耗时

GA 1.854 1.423 1.548 1.205×10−1 18.829

E-GA 1.872 1.616 1.772 8.198×10−2 19.356

EA-GA 2.116 1.659 1.903 1.360×10−1 20.468

CEA-GA 2.293 1.852 2.181 6.931×10−2 24.778

　注：加黑数据表示各组实验统计中的最优结果。
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图 8    多无人机协同航迹规划方法总体框架

Fig. 8    General framework of multi-UAVs cooperative path planning method
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从表 2和表 3可知，CEA-GA在除算法平均耗

时外的其他评价指标上的表现均明显优于其他

3种算法，这表明，CEA-GA具有更好的寻优精度和

鲁棒性。分析 CEA-GA平均耗时最长的原因：①由

于混沌映射初始化策略扩大了算法的搜索空间；

②由于适应度动态更新策略需要遗传种群在每次

交叉、变异完成后都进行适应度计算和更新以提高

算法的局部搜索能力。值得强调的是，针对 UAV
动态航迹规划问题，实时性是首要考虑的关键因素

之一，但是本文研究的多 UAV协同航迹规划问题

为静态规划问题，目的在于为集群离线规划出适用

于当前任务场景的最佳协同曲线飞行航迹，相比于

实时性要求，更注重算法的准确性。因此，虽然

CEA-GA的计算耗时最长，但从总体实验数据来

看，和其他 3种算法相比差异并不大，通过牺牲较

少的时间成本，有效提高了算法的寻优精度。图 9
为规划结果对比示意图，其中图 9(a)为各算法规划

的最优三维航迹经航迹平滑层处理后对应的轨线

图，图 9(b)为二维等高线图中的最优航迹。
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图 9    规划结果对比示意图

Fig. 9    Comparison diagram of planning results
 

通过图 9可以看出，4种算法规划的航迹均能

够引导 UAV有效规避威胁，顺利到达目标位置，且

都有较好的地形跟随效果，这证明了所提的单机规

划层模型的有效性。此外，GA规划航迹在引导

UAV飞至（26，27） km处时向上爬升，不仅增加了

UAV的飞行航程，还增大了被敌方地面雷达探测

的概率，E-GA规划航迹也存有类似情况；而 EA-
GA和 CEA-GA规划航迹能够引导 UAV尽可能选

择地势较低的区域飞行，并通过借助地形遮蔽和地

杂波实现 UAV低空突防。分析表 1和图 9可知，

相比于 EA-GA，CEA-GA的规划航程更短，航迹也

更平滑，能够有效减小 UAV的飞行损耗，从而保证

UAV机动性能。这也进一步表明 CEA-GA相比于

所有对比算法，能更好地满足复杂战场环境下

UAV航迹规划任务的需求。

为进一步阐述 CEA-GA的收敛性能，给出 4种

算法求解单机规划层模型的适应值收敛曲线，如

图 10所示。从图 10可看出，GA在迭代前期，种群

进化稳定性较差，收敛精度也最低；E-GA通过引入

精英保留策略，保证种群始终处于进化状态，提高

了算法的全局收敛性；EA-GA在 E-GA的基础上加

入自适应遗传算子，更好地平衡了算法的全局搜索

与局部开发能力，明显提高了算法的寻优精度，但

收敛速度变慢；而 CEA-GA在 EA-GA基础上通过

引入混沌映射初始化策略和适应度动态更新策略，

进一步增强了遗传种群的全局寻优和局部探索能

力，提高了算法的收敛精度和速度。
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图 10    算法迭代收敛曲线

Fig. 10    Iterative convergence curves of algorithms
 

综上，CEA-GA具有较强的局部最优规避能力

和鲁棒性，且收敛精度明显优于所有对比算法，收

敛速度仅次于 E-GA，对于多 UAV协同航迹规划问

题，牺牲部分收敛速度以更好地提升算法收敛精度

是可行的。

 3.2　多机协同规划层实验分析

3.1节已经对单机规划层模型的有效性和CEA-GA
的优越性进行了验证，在此基础上，本节将采用

CEA-GA对多机协同规划层模型进行求解，从而验
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Dmin = 2 km
Dmax =35 km vi ∈ [0.25Ma,

0.60Ma]

证提出的基于 CEA-GA的多 UAV三维协同航迹规

划方法的有效性。假设 3架同构 UAV起始位置分

别为 UAV-1：（15，1） km、UAV-2：（6，6） km、UAV-
3：（3，20） km，目标位置分别为 UAV-1：（93，80） km、

UAV-2：（93，75） km、UAV-3：（93，70） km。现需该

集群成员分别从各自起始位置飞往目标位置执行

协同打击任务，设定机间最小安全距离 ，

最大有效通信距离 ，UAV速度

，候选航迹数取值 20。在相同的仿真平台

和任务环境下采用 CEA-GA对单机规划层模型独

立求解 20次，统计各 UAV的候选航迹组信息，如

表 4所示。其中，最优航迹的三维轨线图和二维等

高线图如图 11所示。
 
 

表 4    候选航迹组信息统计结果

Table 4    Statistical results of candidate path

group information

无人机 最优航程/km 最差航程/km 平均值/km 标准差

UAV-1 121.118 136.653 127.349 3.158

UAV-2 125.963 136.712 129.769 2.990

UAV-3 115.667 126.581 122.004 3.279
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图 11    单机规划层结果

Fig. 11    Single UAV planning layer results

结合表 4和图 10可知，CEA-GA能够相对稳定

地为各 UAV规划满足约束条件的候选航迹组，这

也进一步验证了 CEA-GA在处理多约束组合优化

问题时的良好性能。在此基础上，对多机协同规划

层模型进行求解，结果如表 5所示。
 
 

表 5    多机协同规划层信息

Table 5    Information of multi-UAVs collaborative

planning layer

无人机 航迹长度/km 抵达时间/s 协同抵达时间/s 协同目标函数

UAV-1 125.495 [615.17,1 476.41] [624.97,1 393.34] 4.945

UAV-2 127.291 [624.97,1 499.93] [624.97,1 393.34] 4.945

UAV-3 118.434 [580.55,1 393.34] [624.97,1 393.34] 4.945
 

[624.97,1393.34] s
由表 5可知，集群协同抵达目标位置的时间范

围为 ，且在 624.97 s同时到达目标

位置的情况下，协同目标函数值为 4.945，此时，集

群的协同飞行航迹如图 12所示，各无人机能够在

保证空间协同的基础上，同时抵达任务目标区域且

用时最短。此外，结合表 4和表 5分析可知，各无

人此时的飞行航迹并非都是最优解，而是在综合考

虑战场态势、UAV本体机动性能和时空协同约束
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Fig. 12    Multi-UAV collaborative planning layer results
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的前提下，完成相对最优的飞行决策以最大化协同

作战效能。

从图 12可看出，各架 UAV均能够有效规避敌

方威胁目标，并通过跟随地形完成低空突防任务。

图 13为集群执行任务期间的空间协同关系，表明

各 UAV能在保证安全飞往目标位置的前提下与其

他成员有效进行信息交互，进一步验证了多机协同

规划层模型的有效性。

图 14和图 15分别为集群成员飞行过程中转弯

角和爬升 /俯冲角的变化情况。分析可知，CEA-
GA的规划航迹经航迹平滑层处理后，有效避免了

UAV飞行期间转弯角、爬升 /俯冲角发生突变，提

高了 UAV的飞行稳定性，进一步表明了 CEA-GA
的强鲁棒性和航迹平滑层模型的有效性。

 4　结　论

本文通过单机规划层和多机协同规划层仿真

实验，得出如下结论：

1） Tent混沌映射初始化策略有效扩大了种群

搜索范围，从而增强了算法的全局寻优能力；自适

应遗传算子通过帮助算法平衡全局搜索与局部开

发能力，有效避免了算法陷入局部最优；适应度动

态更新策略防止了优势个体的丢失，提高了算法的

局部探索能力和收敛速度；精英保留策略则保证了

种群进化的稳定性，提高了算法的全局收敛性。

2） 相比于 GA、E-GA、EA-GA，基于混合策略

改进的 CEA-GA收敛精度更高，鲁棒性更强，且能

够在复杂任务环境下稳定地规划出高质量飞行航

迹，从而实现 UAV低空突防的战术要求。

3） 航迹平滑层通过曲线拟合原始航迹，不仅缩

短了航程距离，减小了 UAV飞行油耗，还提升了航

迹可飞性和 UAV飞行稳定性。

4） 多机协同规划层进一步表明了 CEA-GA具

有良好的寻优性能和稳定性，同时验证了本文所提

的多 UAV三维协同曲线航迹规划方法的有效性。
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Multi-UAVs 3D cooperative curve path planning method based on CEA-GA
WEN Chao1，DONG Wenhan2，*，XIE Wujie2，CAI Ming2

(1.   School of Graduate，Air Force Engineering University，Xi’an 710038，China；

2.   College of Aeronautics Engineering，Air Force Engineering University，Xi’an 710038，China)

Abstract： To address the problems of high computational complexity and poor convergence efficiency of multi-
UAVs  cooperative  path  planning,  a  multi-UAVs  3D  cooperative  curve  path  planning  method  based  on  chaos  elite
adaptive  genetic  algorithm (CEA-GA) is  proposed.  A multi-UAVs 3D cooperative  curve  path  hierarchical  planning
model  based  on  single  UAV  planning  layer—path  smoothing  layer—multiple  UAVs  cooperative  planning  layer  is
established  with  the  idea  of  hierarchical  planning  to  transform the  complex  constrained  planning  problems  into  the
sub-functional  optimization  solution  problems  to  reduce  the  computational  effort.  Considering  the  performance
limitations of genetic algorithm (GA) in solving high-dimensional complex constrained optimization problems, Tent
chaotic  mapping  is  used  to  uniformly  initialize  the  population  in  order  to  expand  the  individual  search  space  and
enrich  the  population  diversity.  On  this  basis,  the  adaptive  genetic  operators  are  introduced  to  balance  the  global
search  and  local  exploitation  capability  of  the  algorithm,  so  as  to  help  individuals  jump  out  of  the  local  optimum.
Then, the fitness dynamic update strategy is adopted to further improve the local exploration ability and convergence
speed of the algorithm. The elite retention strategy is introduced into the GA to better ensure the global convergence
of the improved algorithm. CEA-GA is used to solve the proposed model, and the simulation results show that CEA-
GA has strong robustness, good search performance and convergence efficiency, and can plan the cooperative curve
path  to  satisfy  the  constraints  for  the  swarms,  thus  verifying  the  effectiveness  of  the  proposed  method  and  the
superiority of CEA-GA.

Keywords： cooperative path planning；multiple UAVs；chaotic mapping；genetic algorithm；elite retention
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复合式无人直升机姿态自抗扰控制

邓柏海，徐锦法*

(南京航空航天大学 航空学院，南京 210016)

摘　　　要：复合式无人直升机涉及多个冗余操纵输入，输入策略不同飞行器输出响应也就不

同，该系统则是一个非线性强耦合的被控对象。因系统内部高阶动力学难以建模、外部扰动不明

确，给飞行控制系统设计验证带来极大困难。为使复合式无人直升机在整个飞行包线内稳定飞行，

姿态控制律设计至关重要。在建立复合式无人直升机运动特性数学模型基础上，设计不同飞行模式

操纵策略，构建被控对象 Simulink仿真模型。运用自抗扰控制 (ADRC)技术设计姿态 ADRC器，再

以对比方法验证姿态 ADRC的控制效果好于姿态比例积分微分 PID控制器。仿真结果表明：姿态

ADRC的抗干扰性和鲁棒性能满足复合式无人直升机姿态控制要求，确保无人直升机在不同飞行模

式下快速稳定飞行。

关　键　词：复合式无人直升机；飞行姿态；自抗扰控制；抗干扰性；鲁棒性
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飞行控制系统设计是无人飞行器研究的重

点。飞行控制系统设计验证通常以飞行器为被控

对象建立其数学模型，采用小扰动理论进行线性化

处理得到小扰动线性化模型，然后与通道控制律模

型综合集成，实现无人飞行器飞行控制系统的仿真

验证。如Musial等[1] 为Marvin无人直升机设计的基

于分层比例积分微分（proportional-integral-derivative，

PID）算法的飞行控制系统，王小青 [2] 为 U8无人直

升机设计的基于改进型显模型跟踪回路成型控制

方法的姿态控制和基于 PID的轨迹控制。Ifassiouen

等 [3] 为小型无人直升机设计的基于鲁棒滑模控制

结构的自主悬停控制器， Halbe和 Hajek[4]提出的一

种基于滑模控制的轨迹控制器，Guo和 Xian[5] 为存

在参数不确定性和未知扰动的被控对象系统所设

计的自适应滑模控制器，Ghommam和 Saad[6] 提出

的基于反步控制算法的制导着陆控制，Wang等 [7]

提出的基于广义比例积分观测器和反步控制技术

相结合的前馈-反馈复合控制方案实现的无人直升

机轨迹目标跟踪控制，等诸类控制设计方法都是以

小扰动线性化模型为被控对象，以线性控制理论为

基础设计实现的，并以数字仿真说明所设计的各自

飞行控制系统具有良好的跟踪性、鲁棒性、抗扰性

或轴间解耦性。一旦应用于实际被控对象，局限性

很快就显现出来。因为实际无人飞行器中的内部

高阶动力学建模不确定性、外部扰动未知性一定存

在，以线性化模型为对象设计的线性控制器就很难

精确控制实际无人飞行器了。随着无人飞行器控

制精度要求的不断提高，有必要尝试使用非线性控

制理论设计飞行控制系统。

Han[8] 提 出 的 自 抗 扰 控 制 （active  disturbance

rejection control，ADRC）理论在处理被控对象建模

时把系统内部不确定参数和未知外部扰动可处理

为系统总扰动，如此处理可以简化飞行控制系统设

计，提升控制器性能。吴超等 [9] 设计的 X-Cell无人
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直升机三轴轨迹控制系统，张磊 [10] 为 U8无人直升

机设计的姿态控制器，Shen和 Xu[11] 提出的含自适

应径向基函数神经网络的 ADRC器，均采用了

ADRC技术，并仿真验证了各自控制器的稳定性、

鲁棒性、抗扰性及跟踪性，ADRC器的控制效果均

好于 PID控制器。

复合式无人直升机有别于传统单旋翼带尾桨

无人直升机，通过增设机翼和推进螺旋桨装置，使

该构型无人飞行器具有了可变飞行模式，既保持了

传统无人直升机的空中悬停能力，又具备了固定翼

飞机的高速前飞能力 [12]。由于复合式无人直升机

结构的特殊性，使其飞行动力学模型耦合特性[13] 更

加复杂，冗余控制变量使被控对象的不确定因素增

多，用小扰动线性化理论建立的被控对象线化模型

设计飞行控制系统并仿真验证就不适合了。本文

针对这种复合式无人直升机，根据空气动力学和飞

行力学原理建立全飞行模式非线性飞行动力学模

型，在此基础上设计基于 ADRC技术的姿态 ADRC
器，以保证无人飞行器在全包线飞行过程中稳定

飞行。

 1　飞行动力学模型

(Oxyz)G (Oxyz)B
(Oxyz)H

复合式无人直升机示意图如图 1所示，无人直

升机由旋翼、推进螺旋桨、机翼、平尾、垂尾和机

身等部件组成，可实现低速悬停、高速巡航等机动

飞行，具有直升机飞行模式、过渡飞行模式和固定

翼飞行模式 3种不同飞行模式。 、

和 分别为地轴坐标系、体轴坐标系和桨轴坐

标系。实际飞行根据飞行任务情况在不同飞行模

式中过渡转换。主要参数如表 1所示。
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图 1    复合式无人直升机示意图

Fig. 1    Compound unmanned helicopter with

variable flight modes
 

 1.1　主要气动力部件动力学模型

 1.1.1　旋翼动力学模型

旋翼气动力 [HMR,TMR,SMR]和扭矩 MMR 采用叶

素理论计算得到，机体坐标系下的气动力 FMR 和力

矩MMR 为[14]
FMR

x

FMR
y

FMR
z

 =
 cosδ sinδ 0

−sinδ cosδ 0

0 0 1



−HMR

TMR

SMR

 （1）


MMR

x

MMR
y

MMR
z

 =
 cosδ sinδ 0

−sinδ cosδ 0
0 0 1




MGx

−MMR

MGz

+
[ 0 zMR −yMR

−zMR 0 xMR

yMR xMR 0

]
FMR

x

FMR
y

FMR
z

 （2）

(xMR,yMR,zMR)

式中：HMR 为旋翼后向力；TMR 为旋翼拉力；SMR 为旋

翼侧向力；MGx 和 MGz 为桨毂力矩；δ 为桨毂前倾

角； 为机体轴系下旋翼桨毂中心坐标。
  

表 1    复合式无人直升机主要结构参数

Table 1    Main parameters of compound

unmanned helicopter

起飞重
量/kg

旋翼转
速/(r·min−1)

旋翼
半径/m

旋翼桨
叶片数

螺旋桨
半径/m

螺旋桨
桨叶片数

20 1 550 0.75 2 0.15 3
 

 1.1.2　螺旋桨动力学模型

Fpl
i Mpl

i

由于螺旋桨后向力和侧向力很小，在计算其气

动力时忽略不计。螺旋桨拉力 Tp 和扭矩 Mp 采用

叶素理论计算得到，左螺旋桨机体坐标系下气动力

和力矩 为 Fpl
x

Fpl
y

Fpl
z

 =
 Tp

0

0

 （3）

 Mpl
x

Mpl
y

Mpl
z

 =
 Mp

0
0

+
 0 zpl −ypl
−zpl 0 xpl
ypl −xpl 0


 Fpl

x

Fpl
y

Fpl
z


（4）

(xpl, ypl, zpl)式中： 为左螺旋桨桨毂中心在机体轴系

中的坐标。

右螺旋桨机体坐标系下的气动力和力矩计算

方法同上，区别在于它们的桨毂中心位置不同，且

右螺旋桨的旋转方向与左螺旋桨相反。

 1.1.3　固定翼面动力学模型

机翼、平尾和垂尾的升力和阻力分别为[LW

DW

]
=

[CLW

CDW

]
SWqW （5）

[LH

DH

]
=

[CLH

CDH

]
SHqH （6）
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[LV

DV

]
=

[CLV

CDV

]
SVqV （7）

qW qH qV

式中：CLW、CLH 和 CLV 分别为机翼、平尾和垂尾的

升力系数；CDW、CDH 和 CDV 分别为机翼、平尾和垂

尾的阻力系数；SW、SH 和 SV 分别为机翼、平尾和垂

尾的面积； 、 和 分别为机翼、平尾和垂尾的

动压。由此可计算出固定翼面的合力和合力矩。

 1.1.4　机身动力学模型

FF
i

MF
i

机身的气动力计算比较复杂，通过风洞试验得

到机身的气动力系数。机身的气动力 和力矩

为 FF
x

FF
y

FF
z

 =
 CDFqFSF

CLFqFSF

CF
S qFSF

 （8）

 MF
x

MF
y

MF
z

 =
 CF

Mx qFSFlF

CF
My qFSFlF

CF
MzqFSFlF

 （9）

CDF CLF

CF
S CF

Mx

CF
My CF

Mz

qF SF lF

式中： 为机身阻力系数； 为机身升力系数；

为机身侧向力系数； 为机身滚转力矩系数；

为机身偏航力矩系数； 为机身俯仰力矩系

数； 为机身动压； 为机身特征面积； 为机身特

征长度。

 1.2　复合式无人直升机的飞行动力学模型

综上各部件动力学方程，复合式无人直升机的

非线性飞行动力学方程为[15]{
V̇ = F/m−ΩV
Ẇ = I−1 M− I−1ΩIW
α̇ = EW

（10）

V = [ u, v, w ]T

W = [ φ′, ψ′, θ′ ]T

φ′ ψ′ θ′

α = [ φ, θ, ψ ]T φ θ

ψ

式中： 为线速度，u、v 和 w 分别为体轴

系 下 x、 y 和 z 轴 方 向 线 速 度 ；

为角速度， 、 和 分别为滚转角速率、偏航角速

率和俯仰角速率； 为欧拉角， 、 和

分别为滚转角、俯仰角和偏航角；m 为全机质量；

F为各部件的合外力，包括重力；M为合外力矩；

I为惯性矩矩阵；Ω 和 E分别为叉乘向量算子和角

速度到欧拉角速度的转换矩阵，即

Ω =

 0 −θ′ ψ′

θ′ 0 −φ′

−ψ′ φ′ 0

 （11）

E =

 1 sinϕ tan2θcosϕ

0 cosϕ −sinϕ

0 sinϕ/cosθ cosϕ/cosθ

 （12）

 2　操纵策略设计

复合式无人直升机有旋翼总距、横向周期变

距、纵向周期变距、旋翼转速、左右螺旋桨转速、

左右副翼和升降舵多个操纵机构，其操纵变量维数

大于飞行器通道控制变量维数，操纵变量是冗余

的。根据复合式无人直升机飞行动力学特性，通过

冗余操纵变量调配设计，即操纵策略设计，实现飞

行器不同飞行模式飞行，分别为直升机飞行模式、

过渡飞行模式和固定翼飞行模式。

前飞速度小于 35 m/s时为直升机飞行模式，复

合式无人直升机运动的气动力和力矩变化由旋翼

和左右一对螺旋桨提供，升力、侧力、前向拉力、

俯仰力矩和滚转力矩通过操控旋翼总距、横纵向

周期变距改变，航向力矩则通过操控左右一对螺

旋桨实现，既平衡旋翼反扭矩又实现航向控制。

此时副翼和升降舵不需参与操控。可实现如垂直

起飞降落、悬停、悬停回转、后飞、低速前飞等典

型飞行科目。

前飞速度大于 50 m/s时为固定翼飞行模式，复

合式无人直升机运动的气动力和力矩变化由左右

螺旋桨、机翼及副翼、升降舵提供，左右螺旋桨操

控则用来提供前向拉力和航向力矩改变，副翼操控

滚转力矩，升降舵操控俯仰力矩。升力则主要由机

翼提供，由飞行速度来决定升力大小。此时旋翼横

纵向周期变距可不参与变化操控，总距可以辅助操

控以改变升力大小。旋翼反扭矩仍由螺旋桨转速

差动来平衡。可实现如高速前飞、爬升、协调转弯

等典型飞行科目。

前飞速度在 35～50 m/s时为过渡飞行模式，

复合式无人直升机运动的气动力和力矩变化由旋

翼、螺旋桨、机翼和舵面共同作用提供。由直升

机飞行模式下的操控舵面逐步过渡到固定翼飞行

模式下的操控舵面。此模式下的典型飞行科目主

要是从低速前飞模态转换到高速前飞模态。过渡

飞行模式下的操纵情况、气动特性变化较为复

杂，需要在前后 2种飞行模式之间设计平稳过渡

操纵策略。

不同飞行模式下操纵策略各有不同，如表 2所示。

过渡飞行模式下冗余操纵变量通过权重系数

变化（0～1）在前后 2种飞行模式间进行转换，转换

计算式为

A1 = fA1(v)δa

B1 = fB1(v)δb

δail = fail(v)δa

δele = fele(v)δb

δp = fp(v)δf

（13）

式中：A1 为旋翼横向周期变距；B1 为旋翼纵向周期
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变距；δail、δele 和 δp 分别为副翼舵偏量、平尾舵偏量

和螺旋桨转速；δa、δb 和 δf 分别为横向、纵向和前向

操纵量；fA1、fB1 分别为旋翼横向周期变距、纵向周

期变距的操纵权重； fail、 fele、 fp 分别为副翼舵偏量、

平尾舵偏量、螺旋桨转速的操纵权重。各操纵量权

重系数分配按如图 2所示的余弦规律过渡。
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图 2    各操纵量权重系数分配

Fig. 2    Weight coefficient distribution of manipulated variables
 

 3　自抗扰控制器

 3.1　自抗扰控制器基本结构

ADRC器由跟踪微分器（tracking differentiator，
TD）、扩张状态观测器（extended state observer，ESO）

和非线性状态误差反馈（nonlinear state error feedback，
NLSEF）调节器  3部分组成 [16]，如图 3所示。TD用

于快速跟踪输入信号及其微分信号提取，ESO估计

内部和外部不确定性，综合形成总扰动，NLSEF用

于补偿总扰动后形成控制量。

 3.2　TD
TD作为系统过渡过程安排，用二阶非线性离

散方程表示为®
v1(k+1) = v1(k)+hv2(k)

v2(k+1) = v2(k)+h fst(v1(k)− v(k))
（14）

式中：k 表示第 k 次采样；v1 为输入信号 v 的跟踪信

号；v2 为输入信号 v 的微分信号；h 为采样周期，r 为

速度因子，h 和 r 决定跟踪速度的快慢；fst 为最速控

制综合函数。即

fst =



d = rh
d0 = hd
y = v1+hv2
a0 =

√
d2 + 8r |y|

a =

{
v2+

(a0−d)
2

sign(y) |y| > d0

v2 + y/h |y| ⩽ d0

fst(v1,v2,r,h) =
ß
−rsign(a) |a| > d
−ra/d |a| ⩽ d

（15）

 3.3　ESO
待估计的二阶非线性系统方程为

ẋ1 = x2

ẋ2 = x3+bu

ẋ3 = w(t)

y = x1

（16）

式中：u 为输入；y 为输出；x1 和 x2 为状态变量；x3 为
扩张状态变量；b 为控制增益。

建立的扩张状态观测器为
e = z1− y
ż1 = z2−β01e

ż2 = z3−β02 fal(e,α1, δ)+bu

ż3 = −β03 fal(e,α2, δ)

（17）

fal(e,α,δ) =

{ e
δα−1

|e| ⩽ δ

|e|αsign(e) |e| > δ
（18）

式中： zi（i=1,2,3）为扩张状态观测器的输出变量；

αi（i = 1,2）和 β0i（i = 1,2,3）为步长参数； fal 为非线性

函数。

扩张状态观测器用于估计系统的总扰动。ESO

估计得到的总扰动作为控制补偿量，使非线性控制

系统转换成线性控制系统。

 3.4　NLSEF
NLSEF是由 TD的跟踪信号、微分信号与 ESO

的状态变量估计信号比较所得的误差进行非线性
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图 3    ADRC结构方块图

Fig. 3    Structural block diagram of ADRC
 

 

表 2    不同飞行模式的操纵策略

Table 2    Control strategies for different flight modes

通道
直升机飞行模式

的操纵策略
过渡飞行模式
的操纵策略

固定翼飞行模式
的操纵策略

航向通道 左右螺旋桨转速 左右螺旋桨转速 左右螺旋桨转速

滚转通道 横向周期变距
横向周期变距、

左右副翼
左右副翼

俯仰通道 纵向周期变距
纵向周期变距、

升降舵
升降舵

前向拉力通道 纵向周期变距
纵向周期变距、

左右螺旋桨转速
左右螺旋桨转速

升力通道 旋翼总距 升降舵、旋翼总距 升降舵、旋翼总距
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组合，即

e1 = v1− z1

e2 = v2− z2

u0 = β1 fal(e1,λ1, τ)+β2 fal(e2,λ2, τ)

u = u0− z3/b

（19）

fal(e,λ,τ) =


e
τ1−λ |e| ⩽ τ

|e|λsign(e) |e| > τ
（20）

式中：u0 为误差反馈控制量；β1 和 β2 为可调增益；

fal 函数具有滤波功能，能够有效抑制信号抖振；τ 为
时间常数。

 4　姿态控制与仿真

∆ ∆ ∆ ∆ ∆

∆ ∆

复合式无人直升机作为被控对象，仿真用的

数学模型电子样机见前述，姿态控制结构设计如

图 4所示。其中， δphi7、 δA1、 δB1、 δphia、 δphib、
δail、 δele 分别为旋翼总距、横向周期变距、纵向

周期变距、左螺旋桨转速、右螺旋桨转速、副翼、

升降舵操纵量。滚转通道、俯仰通道和偏航通道

均设计成一个二阶 ADRC器，且适用直升机飞行

模式、过渡飞行模式和固定翼飞行模式。给定期

望目标滚转角、俯仰角和偏航角，控制器输出变量

经操纵策略分配后作用于被控对象模型。通过仿

真以验证 ADRC器的控制效果，并与 PID控制器

的控制效果进行对比。经多次调试，ADRC器和

PID控制器的控制参数整定结果如表 3和表 4

所示。

 4.1　快速性和稳定性仿真

不同飞行模式姿态控制飞行仿真选用 10,45,80 m/s

这 3种飞行速度进行。设置期望目标姿态角均为

3°，仿真时间为 40 s，仿真开始时给予 3°阶跃指令，

在 20 s时刻期望目标姿态改为−3°，结果如图 5所

示。可以看出，不同飞行速度下 ADRC器可在很短

时间内实现对目标姿态角的稳定跟踪，快于传统的

PID控制器；姿态角超调量、振荡幅度及姿态角速

率振荡幅度均比 PID控制器小。随着飞行速度的

增加，ADRC器仍能保持良好的控制效果；PID控制

器的控制效果则出现较大的波动，其中偏航角和滚

转角的波动幅度更明显，出现较大的稳态误差和振

荡。以上结果说明 ADRC器跟踪快速性好、控制

稳定性高。

 4.2　抗扰性仿真

控制参数不变，飞行模式、仿真时间、姿态角

指令形式相同，只在姿态角测量信号各加入峰值为

4°的白噪声干扰，模拟外部环境对飞行器的干扰，

仿真结果如图 6所示。可以看出，即使有外部干

扰，不同飞行速度下 ADRC器对目标姿态角的跟踪

速度仍快于 PID控制器；其姿态角振荡幅度虽有增

加，但并不剧烈，且明显小于 PID控制器。ADRC

器姿态角速率振荡幅度仍比 PID控制器小。以上

结果说明相比于 PID控制器，ADRC器抗干扰性

更强。

 4.3　鲁棒性仿真

控制参数不变，飞行模式、仿真时间、姿态角

指令形式相同，复合式无人直升机的重心位置后移

0.1 m，以模拟飞行器内部参数变化，仿真结果如图 7

所示。可以看出，即使内部参数发生变化，不同飞

行速度下 ADRC器仍可在很短时间内实现对目标

姿态角的稳定跟踪；PID控制器的控制效果则出现

 

V
x

ϕ

θ

ψ

ϕ0

θ0

ψ0

ϕADRC

θADRC

ψADRC

ΔδPhi7

ΔδPhia

ΔδPhib

Δδail

Δδele

ΔδA1

ΔδB1

姿态控制器

非线性
模型
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Fig. 4    Attitude controller
 

 

表 3    姿态 ADRC参数

Table 3    Parameters of attitude ADRC

控制器 r h [β1,β2] τ δ [β01,β02,β03] b

偏航角

控制器
5 1    [9 500,5.5] 35 0.05 [2,13.8,0.1] 0.05

滚转角

控制器
2.2 0.9 [2 500,3.92] 55 58.1 [67.3 500,2.9] 6.5  

俯仰角

控制器
2 1.5 [10.62,30] 5.817 219 [8.24,21,0.5] 8.8  

 

表 4    姿态 PID控制器参数

Table 4    Parameters of PID controller

控制器 比例系数 积分系数 微分系数

偏航角控制器 12 0.05 2

滚转角控制器 4 0 1

俯仰角控制器 3.3 0 0

偏航角速率控制器 20 0.8 0.05

滚转角速率控制器 4 10 0

俯仰角速率控制器 0.05 0 48
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较大的波动，其中偏航角的波动幅度更明显，出现

较大的稳态误差。ADRC器的姿态角速率振荡幅

度仍小于 PID控制器。以上结果说明相比于 PID

控制器，ADRC器鲁棒性更强。
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 5　结　论

1） 复合式无人直升机采用冗余操纵策略实现

不同飞行模式飞行，过渡飞行模式操纵策略用前后

2种飞行模式的操纵策略进行余弦策略过渡。

2） 复合式无人直升机为典型的多输入多输出

系统，所建立的非线性全量飞行动力学模式适用于

全飞行模式控制仿真，设计的 ADRC器在有效估

计、补偿模型内外部不确定性总扰动的同时，能快

速实现姿态稳定控制。

3） 姿态 ADRC器在控制参数不变的情况下，不

同飞行模式下无人飞行器姿态都能实现稳定控制，

相比于 PID控制器，无论是跟踪快速性、稳定性，还

是抗扰性和鲁棒性，控制效果更好。
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图 7    鲁棒性仿真结果

Fig. 7    Simulation results of robustness
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Active disturbance rejection control of attitude of
compound unmanned helicopter

DENG Bohai，XU Jinfa*

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

Abstract： A compound unmanned helicopter is a non-linear and strongly coupled controlled plant with multiple
redundant  control  inputs,  and  with  its  response  varying  with  input  strategies.  The  unmodeled  internal  structure
dynamics and unknown external disturbances of the compound unmanned helicopter cause great difficulties in flight
control system design. The attitude control law design is crucial for the helicopter to fly stably within the entire flight
envelope.  Based  on  a  mathematical  model  for  motion  characteristics,  the  control  strategies  for  the  helicopter  are
designed for different flight modes, and the Simulink simulation model of the controlled plant is developed. The active
disturbance  rejection  control  (ADRC)  of  attitude  is  designed,  and  the  comparison  between  the  attitude  ADRC  and
proportional-integral-derivative (PID) controller is conducted. The control effect of the attitude ADRC is better than
that of the attitude PID controller.  The simulation demonstrates that the anti-interference and robust performance of
the  ADRC  meet  the  attitude  control  requirements  for  the  compound  unmanned  helicopter,  and  that  the  quick  and
stable flight of the helicopter can be guaranteed for different flight modes.

Keywords： compound  unmanned  helicopter； flight  attitude； active  disturbance  rejection  control； anti-
interference；robustness
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基于两级滑模控制的多移动机器人映射

领航编队控制策略

王晨阳，杨丽曼*，李运华
(北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 100191)

摘　　　要：针对低通信负载下的多移动机器人编队控制进行研究。通过坐标变换和引入侧滑

增量定义了非完整约束轮式移动机器人的运动学模型，显式满足纯滚动条件。提出领航编队控制策

略，通过领航者对跟随者的单向通信和映射领航者规划，将系统编队问题转换为新模型下的分布式

一致性控制问题。针对跟随者的转速与线速度设计了 2级指数趋近滑模控制器，实现相对于领航者

轨迹误差的快速收敛，并通过 Lyapunov理论对控制器进行稳定性分析。数值仿真表明：所提策略

可以满足多移动机器人队形保持和队形变换的任务要求，验证了理论分析的正确性和有效性。

关　键　词：轮式移动机器人；编队控制；领航跟随法；滑模控制；坐标变换
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机器人队形控制是机器人控制的热点研究领

域之一。单个机器人由于能力有限无法完成复杂

任务 [1]，受生物界中鱼群、鸟群的启发 [2]，人们发现

机器人之间必须通过互相协作来形成多机器人系

统以处理更加复杂的任务，多智能体集群编队控制

开始得到广泛的应用。近年来，多机器人编队控制

在军事打击、监控追踪、搜索救援和逃逸追捕等方

面已显示了广阔的应用前景[3]。

当多机器人系统移动时，机器人根据任务要

求向特定的几何图形收敛并保持队形，编队控制

策略大体可分为 4种：领航跟随法[4]、虚拟结构法[5]、

基于行为法 [6] 和人工势场法 [7]，其中领航跟随法

最具代表性，其研究最为广泛。系统编队策略解

决了运动规划问题，在此基础上，还需要针对每

个机器人的动力学特性和外部载荷特征设计闭

环控制策略以实现其定位跟踪，常用的控制算法

有鲁棒控制、模型预测控制、反馈线性化控制、

反步控制、滑模控制等 [8]。其中，滑模控制由于其

设计灵活，鲁棒性高 [9]，在多机器人系统的编队控

制特别是有避障或快速变换队形要求的任务中

具有更强的适应性。

Slotine和 Sastry[10] 首次采用滑模控制原理设计

出机器人的滑模控制律，Utkin等 [11] 利用滑模控制

原理设计出机器人运动中的避障规划，这为滑模控

制在集群控制中的应用奠定了基础。林洁琼等 [12]

为了更好地提高系统的动态品质，提出一种基于双

幂次指数趋近律的滑模控制方法，采用 Lyapunov

理论证明了控制算法的稳定性，可以确保编队跟踪

期望轨迹。

在领航跟随的控制方法中，最为常见的是由领

航者轨迹正向规划出跟随者的期望运动轨迹，各移

动机器人实现相对于期望轨迹的闭环跟踪控制，以

形成稳定的编队队形 [13]。为了提升系统的容错能

力，虚拟领航者和对等网络等方式被引入编队控
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制，Dong[14] 利用图论描述跟随者之间及与虚拟领

航者之间的通信关系，通过坐标变换在局部坐标系

下将编队问题转换为新状态变量的一致性控制问

题，并构造了一种分布式控制律，使多机器人在有

限时间内收敛到指定队形。该方法采用网状拓扑

结构，各节点间的通信负载量较大，当考虑到通信

时延时会减弱闭环控制的效果。易国等 [15] 假设机

器人之间仅存在局部信息交互，利用图论设计了一

种分布式估计算法，为跟随机器人估计出虚拟领航

者的位置、方向和线速度等信息，从而实现分布式

跟踪控制。跟随者之间的通信可以加强有限信息

链路的容错能力，但同样会带来网络负载波动和时

延的影响。

基于上述情况，本文研究了单向通信下的多移

动机器人领航-跟随编队控制问题，提出一种基于

2级滑模趋近律的分布式映射领航者编队控制策

略。首先，针对轮式移动机器人的非完整约束，通

过坐标变换和引入侧滑增量定义了局部坐标系下

的新状态变量，使运动学模型显式满足纯滚动条

件。采用领航-跟随策略，所有跟随者按照队形控

制矩阵由自身轨迹反向计算映射领航者的位置和

角度信息，使其跟踪实际领航者的轨迹，将编队问

题转换为分布式一致性控制问题。其次，针对所定

义的轮式移动机器人模型，设计了 2级指数趋近律

滑模控制器，实现转速和线速度误差的快速同步收

敛。最后，通过数值仿真验证本文策略在队形保持

和变队形控制任务中的有效性。相较于文献 [14-15]，
本文仅利用领航者对跟随者的单向通信设计了滑

模控制器，降低了通信负载量，映射领航者的运动

规划只依赖于队形控制矩阵和跟随者，同时当出现

链路问题需要切换领航者时，可以很好地适应网络

拓扑结构的调整，因此，本文策略同样适用于多机

协同的集群控制。

 1　预备知识

|x| x ∥ x ∥α x α

x (0) x x , 0 sign (x) =

x/ |x| x = 0 sign (x) = 0

表示 的绝对值， 表示向量 的 -向量范

数， 表示变量 的初始值，当 时，

；当 时， 。

假设 1　不考虑机器人之间通信时延，信息丢

失，以及外界干扰和噪声的影响；假设跟随者时刻

可以接受到领航者的信息；假设机器人之间没有碰撞。

假设 2　移动机器人满足纯滚动条件。

Rn ∥·∥α ∥·∥β
x m M 0 < m < M

引理 [16]　对 上的任意 2种向量范数 ， ，

均有与向量 无关的常数 和 （ ），使下

列的关系式成立：

m∥x∥α ⩽ ∥x∥β ⩽ M ∥x∥α ,∀x ∈ Rn

 2　编队队形建模

 2.1　移动机器人模型

n

i = {1,2, · · · ,n} i

i

在由 个非完整约束轮式移动机器人组成的领

航跟随编队系统中，用 表示第 个机器

人，机器人 的运动学模型为
ẋi = vicosθi

ẏi = visinθi

θ̇i = ωi

（1）

xi yi θi

vi ωi

ẏicosθi = ẋisinθi

式中： 、 表示机器人的位置坐标； 为航向角；控

制输入 和 分别为线速度和转速。为了满足纯滚

动无滑动条件，需使 。

 2.2　任务描述

n

P = [P1,P2, · · · ,Pi, · · · , Pn−1]T 1 ⩽ i ⩽ n−1

Pi = (pix,piy) i

r

i r

在 个机器人形成的领航跟随编队队形中，采

用星型拓扑结构建立领航者与跟随者一对多的单

向通信关系，使跟随者可以时刻接收到领航者的位

置、航向角、角速度和线速度等状态信息。定义队

形控制矩阵 ,  ，

设 为在期望编队队形中跟随机器人 相

对于领航者 的期望位置矢量，为了实现对队形的

编队控制，跟随机器人 与领航者 需满足：

lim
t→∞

(xi− xr) = pix （2）

lim
t→∞

(yi− yr) = piy （3）

lim
t→∞

(θi− θr) = 0 （4）

 2.3　坐标变换

{x′O′y′}
为便于描述移动机器人的队形运动，建立如图 1

所示的跟随机器人运动的局部坐标系 ，定义

坐标变换：®
x′i = (xi− pix)cosθi+

(
yi− piy

)
sinθi

y′i =
(
yi− piy

)
cosθi− (xi− pix)sinθi

（5）

1 ⩽ i ⩽ n−1 A A′

A′ {xOy}
式中： ； 和 分别为跟随机器人和其所

对应的映射领航者，映射领航者 在 坐标系下
 

x

yi

yi−piy

xi−piy

vi

A

θi

θi

y

xi′

xi

yi′

O (O′)

A′A=Pi

A′

x′

y′

图 1    坐标变换示意图

Fig. 1    Diagram of coordinate transformation
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(
xi− pix,yi− piy

) −−→
A′A = Pi =[

pix,piy

]
x′i y′i
{x′O′y′}

的 坐 标 为 ， 并 且 有 向 量

， 与 表示跟随机器人经过坐标变换后在

局部坐标系 下所对应的映射领航者的位置

坐标。

∆

z1i z2i z3i

考虑到在局部坐标系下法向的微小侧滑量对

前进方向的影响，在前进方向上引入基于拉格朗日

乘子的附加项 ，即在式 (5)的基础上，定义新变量

、 、 ，满足：
z1i = θi

z2i = x′+∆
z3i = y′i

（6）

∆ = −k0sign (ωi)z3i其中 ，对式 (6)继续整理可得
z1i = θi

z2i = (xi− pix)cosθi+
(
yi− piy

)
sinθi− k0sign (ωi)z3i

z3i =
(
yi− piy

)
cosθi− (xi− pix)sinθi

（7）

r

z1r z2r z3r

同时，根据式 (5)～式 (7)，领航者 在坐标变换

后定义的新变量 、 、 应满足：
z1r = θr

z2r = xrcos θr + yrsin θr − k0sign (ωr)z3r

z3r = yrcos θr − xrsin θr

（8）

i对式 (7)求导，可得到跟随机器人 的映射领航

者在新坐标系下的运动学模型为{ ż1i = ωi

ż2i = vi+ωiz3i− k0sign(ωi) ż3i

ż3i = −ωiz2i− k0 |ωi|z3i

（9）

ż3i ż2i将式 (9)中 代入到 中，继续整理可得
ż1i = ωi

ż2i = vi+
(
1+ k2

0

)
ωiz3i+ k0 |ωi|z2i

ż3i = −ωiz2i− k0 |ωi|z3i

（10）

同时，对式 (8)求导可得
ż1r = ωr

ż2r = vr +
(
1+ k2

0

)
ωrz3r + k0 |ωr |z2r

ż3r = −ωrz2r − k0 |ωr |z3r

（11）

z1i z2i z3i z1r

z2r z3r

编队控制目标是所有的映射领航者都与实际

领航者保持一致，即状态变量 、 、 跟踪 、

、 ，即满足：

lim
t→∞

(z1i− z1r) = 0 （12）

lim
t→∞

(z2i− z2r) = 0 （13）

lim
t→∞

(z3i− z3r) = 0 （14）

则多移动机器人的编队控制即可通过一致性

控制实现。

 3　控制器的设计与证明

 3.1　控制器的设计

定义映射领航者的跟踪误差为

{ z̃1i = z1i− z1r

z̃2i = z2i− z2r

z̃3i = z3i− z3r

（15）

对式 (15)求导可得

˙̃z1i = ωi−ωr （16）

˙̃z2i = vi+
(
1+ k2

0

)
ωiz3i+ k0 |ωi|z2i− ż2r （17）

˙̃z3i = −ωiz2i− k0 |ωi|z3i+ωrz2r + k0 |ωr |z3r （18）

ωi vi

˙̃z1i = −ε1z̃1i−β1sign (z̃1i)

˙̃z2i = −ε2z̃2i−β2sign (z̃2i)

为了提升控制器的环境适应性和降低设计难

度，将式 (16)～式 (18)构成的系统模型拆分成 1阶

子系统式 (16)、2阶子系统式 (17)和式 (18)。分别

针对转速 和线速度 采用指数趋近律思想设计

2级滑模控制器，使拆分的 2个子系统独立收敛，即

设计 使式 (16)在有限时间内

收敛到 0，设计 使式 (17)和

式 (18)在有限时间内收敛到 0，构造如下控制器：

ωi = ωr −ε1z̃1i−β1sign (z̃1i) （19）

vi = −
(
1+ k2

0

)
ωiz3i− k0 |ωi|z2i+ ż2r −ε2z̃2i−β2sign (z̃2i)

（20）

ε1、β1、ε2、β2 > 0式中： 。

 3.2　稳定性证明

ωi ˙̃z1i = −ε1z̃1i−β1sign (z̃1i)

Z1 = [z̃11, z̃12, · · · , z̃1n]T

首先对式 (16)的稳定性进行证明，将式 (19)中
代入式 (16)中，得到 。令

，构造 Lyapunov函数为

V1 =
1
2

ZT
1 Z1 =

1
2

n∑
i=1

z̃2
1i （21）

V1 ⩾ 0 V1可知 ，对 求导，可得

V̇1 =
1
2

ZT
1 Ż1 = −ε1

n∑
i=1

z̃2
1i−β1

n∑
i=1

|z̃1i| ⩽ 0 （22）

V1 V̇1

α = 2 β = 1

m1

√
n∑

i=1

z̃2
1i ⩽

n∑
i=1

|z̃1i|

可知 正定， 负定，所以式 (16)至少渐近稳

定 。 根 据 引 理 ， 令 引 理 中 ， ， 则 有

。对式 (22)进一步分析得

V̇1 ⩽ −ε1

n∑
i=1

z̃2
1i−β1m1

Ã
n∑

i=1

z̃2
1i = −2ε1V1−

√
2β1m1

√
V1

（23）

求解上述微分不等式，得到
√

V1 ⩽

√
2ε1
√

V1 (0)+β1m1√
2ε1

e−ε1t − β1m1√
2ε1

t ⩽ t1

V1 = 0 t > t1

（24）

V1 (0) = ZT
1 (0) Z1 (0)

/
2

t1 =
1
ε1
ln
Ç

1+

√
2ε1
√

V1 (0)
β1m1

å
t > t1 z̃1i = z1i−

其 中 ， ， 收 敛 时 间

， 当 时 ， 有
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z1r = 0 t1，即式 (16)能在有限时间 收敛于 0达到稳

定，满足式 (12)的条件。

vi ˙̃z2i = −ε2z̃2i−
β2sign (z̃2i) Z2 = [z̃21, z̃22, · · · , z̃2n]T

将式 (20)中 代入式 (17)中，得到

，令 ，构造 Lyapunov函

数为

V2 =
1
2

ZT
2 Z2 =

1
2

n∑
i=1

z̃2
2i （25）

V2 ⩾ 0 V2可知 ，对 求导，可得

V̇2 =
1
2

ZT
2 Ż2 = −ε2

n∑
i=1

z̃2
2i−β2

n∑
i=1

|z̃2i| ⩽ 0 （26）

V2 V̇2

α = 2 β = 1

m2

√
n∑

i=1

z̃2
2i ⩽

n∑
i=1

|z̃2i|

可知 正定， 负定，所以式 (17)至少渐进稳

定 。 根 据 引 理 ， 令 引 理 中 的 ， ， 则 有

。对式 (26)继续分析，可得

V̇2 ⩽ −ε2

n∑
i=1

z̃2
2i−β2m2

Ã
n∑

i=1

z̃2
2i = −2ε2V2−

√
2β2m2

√
V2

（27）

求解微分不等式，可得
√

V2 ⩽

√
2ε2
√

V2 (0)+β2m2√
2ε2

e−β2t − β2m2√
2ε2

t ⩽ t2

V2 = 0 t > t2

（28）

V2 (0) = ZT
2 (0) Z2 (0)

/
2 t2 =

1
ε2
ln
Ç

1+

√
2ε2
√

V2 (0)
β2m2

å
t > t2 z̃2i = z2i− z2r = 0

t2

其 中 ， ， 收 敛 时 间

，当 时，有 ，

即式 (17)能在有限时间 收敛于 0达到稳定，满足

式 (13)的条件。

Z3 = [z̃31, z̃32, · · · ,
z̃3n]T

对式 (18)的稳定性进行证明。令

，构造 Lyapunov函数为

V3 =
1
2

ZT
3 Z3 =

1
2

n∑
i=1

z̃2
3i （29）

V3 ⩾ 0 V3 V3可知 ， 正定，对 求导可得

V̇3 =
1
2

ZT
3 Ż3 =

n∑
i=1

z̃3i ˙̃z3i =

n∑
i=1

(ωiz2iz̃3i−ωrz2r z̃3i− k0 |ωi|z3iz̃3i+ k0 |ωr |z3r z̃3i)

（30）

t3 =max (t1, t2) 0 < t ⩽ t3 V̇3 V3

t > t3 z̃3i = z3i− z3r = 0

设 ，当 时， 有界，即 有

界。当 时，有 ，所以有

V̇3 = −k0 |ωr |
n∑

i=1

z̃2
3i = −2k0 |ωr |V3 （31）

V3 = V3 (t3)e−2k0(t−t3) V3解式 (31)可得， ，即 指数收

敛于 0，满足式 (14)。
根据本节分析可知，所设计的 2级指数趋近滑

z̃1i z̃2i z̃3i模控制器，可以使 、 、 同步收敛于 0，满足

式 (12)～式 (14)的条件，形成期望的编队队形。

 4　数值仿真

为了验证本文策略的有效性和鲁棒性，对包含

5个机器人队伍的队形保持、队形变换与短时通信

抗干扰能力进行数值仿真实验。轮式移动机器人

采用式 (1)描述的运动学模型，期望的编队队形如

图 2所示。
 
 

r

2

3 4

1

P1
P2

P3 P4

领航者r

跟随者1

r

2

3

4

跟随者2

跟随者3

跟随者4

1

图 2    期望编队队形

Fig. 2    Desired formation pattern
 

P此时队形控制矩阵 为

P =

 P1

P2

P3

P4

 =


p1x p1y

p2x p2y

p3x p3y

p4x p4y


设定

P = [ PⅠ PⅡ PⅢ ] = 2.5 2.5 4 4 0 6
−2.5 2.5 −4 4 −3 0
−2.5 −2.5 −4 −4 0 −6

2.5 −2.5 4 −4 3 0



PⅠ

PⅡ

PⅢ

k0 = 2.5

ε1 = 0.9 β1 = 0.035 ε2 = 0.4 β2 = 0.8

(xr (0) ,yr (0) , θr (0))

编队任务分为 3个阶段：① 0～15.7 s为第 1阶

段，队形控制矩阵为 （小正方形），领航者沿着半

径为 24 m的圆弧沿顺时针方向做匀速圆周运动，

角速度为 0.2 rad/s；② 从 15.7～36.7 s为第 2阶段，

队形控制矩阵为 （大正方形），领航者沿着半径

为 32 m的圆弧沿顺时针方向做匀速圆周运动，角

速度为 0.15 rad/s，假设存在短时的通信干扰，跟随

者 1在 15.7～16.3 s之间与领航者的通信中断，在

安全距离内保持原有运动状态，16.3 s时恢复通信；

③ 从 36.7～60 s为第 3阶段，队形控制矩阵为

（菱形），领航者轨迹不变。控制器参数设计为 ，

， ， ， ，领航者的坐标

位置和航向角的初始条件为   =
(0,−24,0)。 4个跟随机器人的初始条件如表 1所

示。仿真结果如图 3～图 8所示。

图 3为多机器人系统在整个控制任务中的轨

迹及在若干时刻上的队形，圆圈中箭头表示各机器

人的运动方向。在第 15.7 s和 36.7 s时开始第 2与

第 3阶段的队形变换，编队队伍在 3个阶段均可收
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敛到期望队形沿着期望轨迹运动。

ωi vi

ωr vr

PⅠ PⅡ

图 4和图 5为跟随机器人的控制输入 和 ，进

入稳定状态后转速和线速度均与领航者目标值

和 保持一致。图 6～图 8分别为跟随机器人与

领航机器人之间的航向角误差及位置距离随时间

的变化，由于初始位置的误差较大，导致第 1阶段

的队形收敛时间略长，在 12s时位置、航向角与速

度均收敛至期望队形 。第 2阶段队形变化至 ，

调整时间为 9 s，跟随者 1受到通信中断的影响出现

 

表 1    跟随机器人初始条件

Table 1    Initial conditions of followers

i
跟随

机器人 (xi(0),yi(0))
位置坐标

/m θi(0)
航向角

/π rad vi(0)
速度
/(m·s−1) ωi(0)

角速度
/(rad·s−1)

1 (2.3,−21) 0.1 5 −0.1

2 (−2.25,−20) 0.05 4.5 0.05

3 (−2.25,−25) −0.05 3.5 0.35

4 (2.3,−24) −0.1 3 0.5
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图 3    移动机器人编队运动轨迹

Fig. 3    Formation trajectory of mobile robots
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图 4    移动机器人角速度

Fig. 4    Angular velocity of mobile robots
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图 5    移动机器人速度

Fig. 5    Velocity of mobile robots
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图 6    移动机器人航向角误差

Fig. 6    Heading angle error of mobile robots
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图 7    跟随机器人与领航者 x 轴方向距离

Fig. 7    X-axis distance between followers and leader
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图 8    跟随机器人与领航者 y 轴方向距离

Fig. 8    Y-axis distance between followers and leader
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PⅢ

短暂的跟踪滞后，但在第 16.3 s恢复通信后也快速

收敛到位。第 3阶段队形变化为 ，调整时间为

10 s。由此可知，本文策略可以很好地适应队形变

化和瞬时通信干扰，并按期望轨迹运动。

 5　结　论

1） 本文研究了低通信负载下的多移动机器人

编队控制问题。通过定义轮式移动机器人在坐标

变换后的新状态变量，使运动学模型满足纯滚动约

束条件。

2） 本文策略将编队问题转换为映射领航者的

一致性问题，设计了 2级指数趋近滑模控制器，并

采用 Lyapunov方法在理论上证明了本文策略的稳

定性。

3） 仿真实验证明本文策略能够有效适应队形

保持与变换的任务需求，使多机器人系统在有瞬时

通信干扰的情况仍形成稳定的期望队形并按照期

望轨迹运动。
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A mapping leader formation control strategy for multiple mobile
robots based on two-stage sliding mode control

WANG Chenyang，YANG Liman*，LI Yunhua

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

Abstract： The formation  control  for  multiple  mobile  robots  under  low communication  load  is  investigated.  A
kinematics model of the nonholonomic constrained wheeled mobile robot is defined by coordinate transformation and
the introduction of side slipping increment, which explicitly satisfies the pure rolling condition. By using the leader-
follower strategy, system formation is converted into distributed consensus control under the new model through the
one-way  communication  of  leader  to  follower  and  the  plan  of  a  mapping  leader.  A  two-stage  exponential  reaching
sliding mode controller is designed for the angular and linear velocity of the follower to rapidly achieve convergence
relative  to  the  leader ’s  trajectory  error,  and  the  stability  of  the  controller  is  then  proved  by  Lyapunov  theory.
Numerical  simulation  studies  show  that  the  formation  control  strategy  proposed  in  this  paper  can  satisfy  the  task
requirements of formation maintenance and formation transformation of multi-mobile robots, verifying the correctness
and effectiveness of the theoretical analysis.

Keywords： wheeled mobile robot；formation control；leader-follower strategy；sliding mode control；coordinate
transformation
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固体发动机实际成型药柱燃面退移快速算法

刘舜1，卢洪义1，*，张维维2，章斌1，杨禹成1，桑豆豆1

(1.   南昌航空大学 飞行器工程学院，南昌 330063； 2.   内蒙动力机械研究所，呼和浩特 010010)

摘　　　要：针对固体发动机电子计算机断层扫描 (CT)图像数据具有伪影噪声的问题，和实

际成型药柱燃面粗糙度大、退移计算难度大的问题，提出一种 CT数据的快速最小距离函数 (CT-

FMDF)法。固体火箭发动机 CT图像中存在伪影噪声，采用非均值滤波 (NLM)算法对 CT图像进行

去噪处理，采用 Scharr算子对去伪影后的图像进行 Canny边缘检测，提取装药燃面。最大类间方

差 (OTSU)算法将装药分离，并建立三维装药体数据模型，对燃面数据建立多个并行 K-d树，快速

检索出装药到燃面的最小距离。实验结果证明：对于不同的装药结构，可以完成任意燃去厚度时的

燃面位置，且 CT-FMDF法运行时间更短。基于 CT实测数据，对于带有初始燃面缺陷的装药，可

计算出燃烧时缺陷对燃面的影响。

关　键　词：固体发动机；最小距离函数法；CT图像；燃面退移；K-d树
中图分类号：V435+.12
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）11-3115-09

  
固体火箭发动机具有结构简单、可靠性高、质

量比高、体积比冲高、成本低等特点，现已成为战

略弹道导弹系统的首选动力装置，其性能高低决定

了导弹的精确打击和生存突防能力，是直接关系到

作战效能和威慑力实现的重要基础和前提 [1-2]。在

某型固体火箭发动机研制过程中点火试车时出现

了许多问题，这些问题产生的重要原因是对固体火

箭发动机装药内部燃面动态变化过程难以准确计

算相关的关键参数和变化规律，严重阻碍中国固体

火箭发动机研制进程[3]。对于某三维药柱型号的研

制，燃面退移问题是最难攻克的难题之一。在点试

车实验之前，利用燃面退移技术手段，重建三维药

柱并模拟跟踪其燃面，及时优化更改药柱参数，可

大大降低研发成本与研发周期。

工业计算机断层扫描成像 (industrial computed
tomography，ICT)在固体火箭发动机的无损检测中

发挥着重要作用，其可实现固体火箭发动机缺陷的

定量和定性判断 [4-6]。根据电子计算机断层扫描

(computed tomography, CT)图像数据，可获取药柱在

生产后实际所形成的燃面初始边界，并且可以对药

柱内表面的缺陷进行判别，这些缺陷轻则会导致发

动机工作时燃烧面积增加，推力异常，严重时可能

导致发动机发生解体爆炸[7]。燃面退移技术可计算

出固体火箭发动机工作时任意时间的燃烧面积变

化，对于某些缺陷可以辨别出是否严重影响发动机

工作状态。

随着装药构型从二维药型发展为复杂的三维

药型，也出现了各种先进的燃面退移算法，如广义

坐标晶粒设计 (generalized  coordinate  grain  design，
GCGD)、实体模型技术 (solid model technology，SD)、
动网格方法 (dynamic  mesh  method，DMM)、Level-
Set法、最小距离函数 (minimum distance  function，
MDF)[8] 法。

MDF法通用性、稳定性较好，但 MDF法通常
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通过遍历进行MDF求解，计算效率仍然面临较大挑

战 [9]。MDF法的基本思想是计算药柱内部各点到

初始燃面的距离，按照装药平行层推移规律，选取

所有值等于己燃厚度 ω 的点，即可组成己燃厚度

ω 时的燃面，在此基础上进行燃面面积的计算 [10]。

Willcox等 [9] 提出 MDF燃面计算方法，处理燃面计

算普遍存在的通用性和稳定性问题。马长礼 [11] 对

MDF法迭代过程进行改进，提高了 MDF法燃面计

算的精度，通过大量算例验证了 MDF法的使用性，

对不等燃速燃面计算也进行了尝试。2009年，熊文

波等[12] 在单元法中，使用了网格到燃面的最小距离

判断某一时刻单元内装药是否燃尽，通过相邻肉厚

的体积微分获得燃面面积。彭博等 [8] 在 MDF法基

础上，提出基于快速最近邻搜索的最小距离函数快

速计算方法，通过建立柱坐标下燃去体积通用积分

计算式，完成了任意燃去厚度时的燃面位置、面积

及装药质量特性的计算。

本文针对固体发动机 CT图像实际成型药柱的

燃面退移问题，因 CT图像获取噪声较高，影响初始

燃面提取，使用非局部均值滤波 (non-local means，
NLM)算法与 Canny边缘检测算法提取 CT图像初

始燃面。使用最大类间方差 (OTSU)算法提取装药

数据，并建立三维体数据模型。基于获取的三维燃

面信息，建立并行的 K-d树快速检索，CT-FMDF法

在保证计算精度的前提下，显著提升运算速度。且

对初始燃面带有缺陷或表面极为粗糙的三维装药，

可以分析燃烧时任意时刻燃面缺陷的状态。

 1　算法研究

 1.1　去伪影算法

固体火箭发动机 CT图像中存在伪影噪声，是

因为 CT成像时，受多种噪声来源影响 [13]：随机噪

声、统计噪声 (量子噪声)、电子噪声和舍入误差。

受图像重建算法、探测器和噪声等的影响，CT
重建图像中往往存在着伪影。非局部均值滤波

(non-local means，NLM）算法由 Buades等 [14] 首次提

出。使用 NLM算法考虑到图像的自相似性，利用

图像中的冗余信息，去噪效果优异且同时对图像纹

理细节进行保留。NLM算法可以表示为

I′ (xi,yi) =
∑

(xi ,yi)∈Ω

ω(i, j)I(xi,yi) （1）

式中 : ω(i,j)为 2个像素点 (xi,yi)和 (xj,yj)的权重值，

如式 2所示：

ω(i, j) =
1

Z(i)

∑
l∈Levels

e
−gl

Ä
(Il(xi ,yi)−Il(xi ,yi))2

αlσ2

ä
（2）

式中：Il(xi,yi)为搜索窗口的平均灰度值；σ 为输入图

像的高斯噪声的标准差；Z(i)为归一化常数；gl 为搜

索图像级的高斯权重；αl 为计算出的图像噪声的比

例因子。

自相似原则表明，如果这些邻域有相似的邻

域，则相邻像素有相似的邻域，而非邻域像素也会

有相似的邻域 [15]。如图 1所示，同一列中的大部分

像素，与 p 一样，有相似的邻域，邻域为 q。所以像

素 p 和 q1 具有相似的邻域，但像素 p 和 q2 的邻域并

不相似。因此，像素 q1 的权重 w(p,q1)更大，对 p 的

最终值的影响比像素 q2 权重 w(p,q2)更大，具有相

似邻域的像素可以用来确定像素的灰度值。
 
 

w(p, q2)

p
q2

w(p, q1)

q1

图 1    NLM算法

Fig. 1    NLM algorithm
 

 1.2　燃面提取

采用 Scharr算子改进的 Canny边缘检测算法，

在滤波图像后，提取其边缘，进行非极大抑制与双

阈值算法，细化其燃面与外壳轮廓。计算其燃面距

几何中心的距离，将燃面坐标信息提取出。

Canny边缘检测算法分为以下几个步骤[16]：

步骤 1　平滑滤波算法。

步骤  2　计算梯度幅度和方向。使用改进的

Scharr算子：
Gx =

[ −3 0 3
−10 0 10
−3 0 3

]

Gy =

[ −3 −10 −3
0 0 0
3 10 3

]
步骤 3　非极大抑制。根据角度对幅值进行非

极大抑制，即沿着水平梯度方向、45°梯度方向、垂

直梯度方向、135°梯度方向比较对应邻域值的大

小，得到细化的边缘。如图 2所示。

步骤  4　  Canny算法在采用非最大抑制后，采

用双阈值的方法选择边缘点 [17]。梯度幅度高于高

阈值的像素标记为边缘点，梯度幅度低于低阈值的

像素标记为非边缘点，其余标记为候选边缘点。那

些与边点连接的候选边点将被标记为边点。该算

法减少了噪声对最终边缘图像边缘的影响。
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 1.3　K-d树

K-d树是一种众所周知的组织 k 维空间中点的

空间分区数据结构 [18]。构造 K-d树相当于不断地

用垂直于坐标轴的超平面将 k 维空间进行切分，构

成一系列的 k 维超矩形区域，如图 3所示。构建 K-d
树之前对 k 维的每个点进行预排序，然后在构建平

衡 K-d树时保持这些 k 个排序的顺序，从而达到最

坏情况复杂度 O(kq logq)[19]，其中 q 为计算量，如图 4
所示。
 
 

135° 90° 45°

0°

5 8 4

4 6 1

7 5 2

图 2    非极大抑制

Fig. 2    Non-maximum suppression
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图 3    K-d树分割空间

Fig. 3    K-d tree partition space
 
 

7, 2

5, 4 9, 6

2, 3 4, 7 8, 1

图 4    K-d树

Fig. 4    K-dimension tree
 

表 1为 K-d树每个节点中主要包含的数据结构。

在 K-d 树中进行数据的查找是重要环节，其目

的是检索在 K-d树中与查询点距离最近的数据

点。在一个 N 维笛卡儿空间，2个点之间的距离计

算式为

d =
√

(p1
1− p1

2)+ (p2
1− p2

2)+ · · ·+ (pN
1 − pN

2 ) （3）

 1.4　OTSU法

OTSU法按照图像上灰度值的分布，将图像分

成背景和前景 2部分看待，前景是本文要按照阈值

分割出来的部分。背景和前景的分界值是本文要

求出的阈值。遍历不同的阈值，计算不同阈值下对

应的背景和前景之间的类内方差，当类内方差取得

极大值时，此时对应的阈值就是 OTSU算法所求的

阈值。首先，求得各灰度级的概率：

p′i =
ni∑

xi

i = 0,1, · · · ,255 （4）

|T +1

然后，用阈值 T 将其分为 2组 C0=|1～T|和 C1=
～m|，便可得到平均值：

µ0 =
µ(T )
ω(T )

=
∑ ipi

ω0

µ1 =
µ−µ(T )
1−ω(T )

=
∑ ipi

ω1

（5）

式中：µ0 为背景的平均灰度值；µ1 为前景的平均灰

度值；ω0 为背景像素占比；ω1 为前景像素占比。

2组间的方差为

δ2 = ω0ω1(µ1−µ0)2 =
(µω(T )−µ(T ))2

ω(T ) (1−ω(T ))
（6）

gmax

式中：δ 为类间方差，整个图像的平均灰度值µ=ω0µ0+
ω1µ1，便可求出最大化的灰度 就是 OTSU阈值。

OTSU是将图像二值化的阈值分割算法，比其

他的传统分割算法运算更加迅速和精确，能够自动

算出阈值，尤其在灰度值表现为双峰直方图的图像

上效果更加明显[20]。

 1.5　MDF法

最小距离计算方法由 Willcox等 [9] 提出，其计

算了三维空间中任意几何形状网格点之间的最小

距离值。MDF是一个标量函数，其在每个网格点

上的大小表示从网格点到燃烧表面上最近的点的

距离。MDF的符号表示网格点在燃烧表面的哪一

 

表 1    K-d树的数据结构

Table 1    K-d tree data structure

域名 数据类型 描述

Node-data 数据矢量
数据集中某个数据点，

是n维矢量（本文就是k维）

Range 空间矢量 该节点所代表的空间范围

split 整数 垂直于分割超平面的方向轴序号

Left K-d树
由位于该节点分割超平面左子空间内

所有数据点所构成的K-d树

Right K-d树
由位于该节点分割超平面右子空间内

所有数据点所构成的K-d树

Parent K-d树 父节点
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侧，即网格点是在界面的固态侧还是气态侧[21]。

因此，燃烧表面位于负 MDF值和正 MDF值之

间，其中 MDF值为 0。按照平行层退移规律，选取

阈值等于已燃厚度的点，即可组成已燃厚度时的燃

面 [22]。对于复杂的几何图形，分析的 MDF计算并

不简单，计算需要很多的时间，原方法效率较低。

对于 CT图像数据，可以将固体火箭发动机装

药分离出来，并建立三维体数据场，引入并行的 K-d
树数据结构，加速最小距离法的检索与运算。

 2　基于 CT数据的MDF法

实验环境为 64位 Windows 10台式电脑，CPU
为 Intel i7-10 700（2.90 GHz），GPU型号为Radeon 520，
16 GB内存，基于 Opencv 4.5.4工具在 Visual Stuido
2017平台下 C++语言实现，并使用 OpenMP进行多

线程加速，提升算法运行速度。

CT图像数据中带有伪影噪声，由于 MDF法对

噪声敏感，不利于装药的提取与 K-d树的检索，所

以在提取边缘与装药数据之前，应使用合适的滤波

算法去除伪影噪声。在去掉噪声之后，为提取完整

的初始燃面，应对去噪后的图像进行边缘检测，选

取初始燃面。因装药的灰度值在一定范围内，应使

用 OTSU算法求得最佳阈值，从而分离出完整的装

药三维数据。基于初始燃面数据建立多个并行的

K-d树，以便装药快速检索。采用MDF法将装药按

燃去肉厚进行划分，便可得到任意时间燃去肉厚的

退移信息与图像。CT-FMDF算法流程如图 5所示。
  

开始

读取多个CT数据

图像去伪影噪声

边缘检测

提取初始燃面

建立并行的K-d树

OTSU算法分割

提取装药数据

建立三维体数据场

MDF法求取最小距离

三维燃面推移

结束

图 5    CT-FMDF算法流程

Fig. 5    CT-FMDF algorithm flow chart
 

 2.1　去伪影

采用 NLM算法，因其较其他滤波算法，效果更

好，如图 6所示。 

(a) 装药原图

(b) NLM算法

(c) BM3D算法

(d) 双边滤波算法

(e) 高斯滤波算法

(a1) 星形装药

(b1) 星形装药

(c1) 星形装药

(d1) 星形装药

(e1) 星形装药

(a2) 管状装药

(b2) 管状装药

(c2) 管状装药

(d2) 管状装药

(e2) 管状装药

图 6    滤波算法对比

Fig. 6    Comparison of filtering algorithms
 

NLM算法对装药区域的噪声响应更好，且滤

波后的装药密度体现均衡，符合装药密度规律。三
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维块匹配 (block matching and 3D filtering，BM3D)算
法更为先进，去噪效果也不错，但对于匀质装药来

说，部分区域仍存在噪点，在提取装药阶段会有部

分数据信息丢失，从而形成的三维体数据场存在缺

陷。高斯滤波与双边滤波在效果上过于模糊，对于

初始燃面的提取会存在位置偏差，导致寻找最小距

离误差过大。

综合来说，NLM算法的均方误差（MSE）更小，

峰值信噪比（PSNR）高，结构相似度（SSIM）更接近

原图像，如表 2所示。
  

表 2    去噪声图像质量分析

Table 2    Quality analysis of denoising image

去噪算法 MSE PSNR SSIM

NLM（星形） 1.629 84 46.009 4 0.999 048

NLM（圆柱） 6.337 53 40.111 6 0.997 223

BM3D（星形） 2.168 34 44.769 5 0.998 738

BM3D（圆柱） 3.746 47 42.394 6 0.998 386

双边滤波（星形） 5.766 38 40.521 8 0.996 544

双边滤波（圆柱） 10.864 2 37.770 8 0.995 227

高斯滤波（星形） 8.271 21 38.955 1 0.995 228

高斯滤波（圆柱） 7.369 16 39.456 6 0.996 813
 

 2.2　燃面数据提取

采用 Scharr算子改进的 Canny边缘检测，可以

获取连续的、细化的边缘，从而提取初始燃面，如

图 7和图 8所示。
  

(a) 星形装药 (b) 圆柱形装药

图 7    Canny边缘检测

Fig. 7    Canny edge detection
  

(a) 星形装药 (b) 圆柱形装药

图 8    初始燃面提取

Fig. 8    Extraction of initial burning surface
 

初始燃面提取后，建立多个并行的 K-d树，将

三维初始燃面信息存储在 K-d树中。

 2.3　装药数据提取

OTSU阈值分割算法可以将 CT图像背景与前

景分开，自动寻找最优的阈值，进行图像分割，分割

后的数据是装药数据，便可形成装药数据的三维体

数据场。OTSU阈值分割后的图像如图 9所示。
  

(a) 星形装药 (b) 圆柱形装药

图 9    OTSU阈值分割

Fig. 9    OTSU threshold segmentation
 

 2.4　K-d树搜索

遍历装药的三维数据场，使用 K最近邻法中的

K-d树寻找装药数据到燃面的最小距离，并保存最

小距离。如图 10所示。
  

(a) 星形装药 (b) 圆柱形装药

图 10    CT数据的MDF法燃面退移

Fig. 10    Grain burnback by MDF method based on CT data
 

对于三维体数据场来说，如图 11所示。在计

算空间中装药的任意一点 e 的坐标到三维燃面的

距离时，采用 K-d树搜索出距离点 e 最近的 3个燃

面坐标：p1(x1,y1)、p2(x2,y2)、p3(x3,y3)，这 3个燃面坐标

组成一个三角片元，三角片元的法向量可表示为

n=

[
i j k

x2− x1 y2− y1 z2− z1

x3− x1 y3− y1 z3− z1

]
=
[
ai,bj,ck

]
= [a,b,c]

（7）
  

(a) 星形装药 (b) 圆柱形装药

图 11    三维体数据场的建立

Fig. 11    Establishment of 3D volume data field
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平面方程可表示为 ax+by+cz=0，所以 d=−(ax1+
by1+cz1) ，对于点 e 到三角片元的最小距离可表示为

h =
axe+bye+ cze+d√

a2+b2+ c2
（8）

此距离 h 便是空间任意点 e 到燃面的最小距

离。空间中所有装药的体数据寻找到燃面的最小

距离，可得出MDF法燃面退移的过程。

 3　算例分析

根据实体造型法，可知星型装药的几何参数。

其特征参数如表 3所示。
 
 

表 3    星形装药特征参数

Table 3    Characteristic parameters of star grain

肉厚
w/mm

星角
数n

星边
夹角θ/（°）

星尖角
分数ε

星尖导圆
半径f/mm

特征
长度l/mm

星根尖倒圆
半径r/mm

220 6 45 0.7 20 230 20
 

其特征参数是根据其 CT数据测量与对比得

出，由于测量手段的限制，对于测量的参数存在些

许误差。

星形药柱的星根是凸尖角奇异点，星角直线边

在燃烧过程的存在与否，将星形药柱的燃烧分为

2个阶段，在这 2个阶段里，燃烧周长的规律是不一

样的，所以其燃烧面积也是不一样的，任意时刻燃

烧的肉厚用 w 表示。

(w+ f )/ l =

(sinεπ/n)/ (cosθ/2)

星边消失前，且星根尖倒圆消失前，即

，其燃烧面积为

S = 2n
ÅÅ

lsinεπ/n
sinθ/2

ã
+ (1−ε)πl/n+ ( f + r+w) ·

(π/2+π/n− θ/2− cotθ/2)− (r−w)π/n) （9）

r < e ⩽

(lsinεπ/n)/ (cosθ/2)− f

星根尖倒圆消失后，星边开始缩小，即

，其燃烧面积为

S = 2n
(
lsinεπ

/
n
/(

sinθ
/

2
)
+ (1−ε)πl/n+

( f +w)(π/2+π/n− θ/2− cotθ/2)) （10）

星边消失后，此阶段的燃烧面积为

S = 2n ((1−ε)πl/n)+
( f +w)(π/n)+ arcsin lsinεπ/n)

/
( f +w)

))
（11）

根据其燃烧方程计算出各个时间段的燃烧面

积，与 CT数据测量出的对应时刻的燃烧面积对比，

如图 12所示。

在星形装药中，CT数据的 MDF法在燃烧曲线

上与实体造型法大致相近。由于星形装药二维结

构复杂，CT数据边界粗糙复杂，使得 MDF法测量

出的曲线波动较大。在第 1阶段恒面燃烧时浮动

明显，第 2阶段横增面燃烧时，MDF法燃烧面积增

率略大。总体来看，MDF法与实体造型法燃烧趋势

与曲线相近。CT-FMDF法的燃烧过程星形装药剖

切图如图 13所示。
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500

0 50 100 150 200 250

燃烧肉厚/mm

燃
烧

面
积

/m
m

2

实体造型法
CT-FMDF法

图 12    星形装药燃烧面积变化

Fig. 12    Grain burnback area of star-shaped grain
 

 
 

(a) w = 0 mm (b) w = 20 mm

(c) w = 60 mm (d) w = 120 mm

(e) w = 200 mm (f) w = 250 mm

图 13    星形装药剖切图

Fig. 13    Cutaway view of star-shaped grain
 

圆柱形装药测量较星形药柱更为简单，但其 CT
图像初始燃面有缺陷，导致 MDF法较实体造型法

燃烧面积增率更大。其燃烧面积变化如图 14所示。

由于圆柱形装药在初始燃面上有微变形，在燃

烧后会有余药残留，减小步长后，可以将余药的燃

烧面积精确地计算出来。也证明 CT-FMDF法对于
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初始燃面有缺陷的装药型号，可以快速准确地实现

燃面退移的计算，圆柱装药剖切图如图 15所示。
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燃
烧

面
积

/m
m
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40 80 120 160 200 240 280 320 360

燃烧肉厚/mm

实体造型法
CT-FMDF法

图 14    圆柱形装药燃烧面积变化

Fig. 14    Grain burnback area of cylindrical grain
 

  

(a) w = 0 mm (b) w = 100 mm

(c) w = 200 mm (d) w = 300 mm

(e1) w = 324 mm (e2) w = 324 mm (放大图)

(f1) w = 326 mm (f2) w = 326 mm (放大图)

图 15    圆柱装药剖切图

Fig. 15    Cutaway view of cylindrical grain

 4　结　论

1） 对于不同构型的装药 CT数据，使用 NLM
算法与 Canny边缘检测算法进行图像处理，OTSU
算法提取有效数据，重建为三维体数据场，具有很

强的通用性。CT数据可对装药结构与初始燃面进

行分离，显著减少MDF法的计算量。

2） 采用 K最近邻法，快速检索装药任意点到

燃面最小距离，大大减少了计算，减少MDF法复杂度。

且 MDF法避免了燃面退移奇异点的产生，准确且

快速地实现不同装药的燃面退移计算。

3） 基于 CT实际数据情况，在初始燃面中会存

在不少缺陷，CT-FMDF法可以对初始燃面中所具

有的缺陷进行燃面退移计算，便可清晰地看出任意

时刻燃面缺陷的燃烧状态，进而推断缺陷的影响。

目前 CT-FMDF法基于平行层燃烧假设，适用

于匀质装药的燃面退移，且对 CT图像中初始燃面

存在缺陷的装药具很好的效果。CT数据重建的装

药数据，更具真实性，在点火试车实验之前，可作为

重要的实验模拟，既可对药柱进行检测又可分析燃

面退移状态。若可以得到更为复杂药型的 CT数

据，实现复杂药型的实测数据燃面退移计算，获得

更接近实际情况的燃面退移规律。后续也可以与

一维内弹道计算耦合，实现带侵蚀效应的变燃速装

药燃面退移计算。
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Fast algorithm for grain burnback of actually shaped grains of solid motor
LIU Shun1，LU Hongyi1，*，ZHANG Weiwei2，ZHANG Bin1，YANG Yucheng1，SANG Doudou1

(1.   School of Aircraft Engineering，Nanchang Hangkong University，Nanchang 330063，China；

2.   Inner Mongolia Institute of Power Machinery，Hohhot 010010，China)

Abstract： A fast minimum distance function method for CT data (CT-FMDF) is proposed to address the artifact
noise in CT image data of solid rocket motors, the large combustion surface roughness of actually formed grains, and
the  difficulty  in  transition  calculation.  The  non-local  means  (NLM)  filtering  algorithm  is  used  to  denoise  the  CT
images. Then, the Canny edge detection improved by the Scharr operator is used to extract the initial burning surface
of  the  grains  from  the  de-artifacted  image.  The  maximum  between-class  variance  algorithm  (OTSU)  separates  the
grains, establishing a three-dimensional volume data model of grains, and multiple parallel K-dimension trees for the
combustion surface data. The minimum distance from the grains to the combustion surface is quickly retrieved. The
experimental results show that for different grains structures, the position of a burning surface at any thickness can be
achieved  and  that  the  algorithm  has  a  shorter  running  time.  For  the  grains  with  initial  burning  surface  defects,  the
effect of the defects on the burning surface during combustion can be calculated based on the actual CT data.

Keywords： solid motor；minimum distance function；CT image；grain burnback；K-d tree
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基于 D-OPTICS算法的网约车载客热点区域挖掘

王璐瑶，邬岚*，杨晟，朱兴贝
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摘　　　要：为准确分析网约车载客高需求热点区域，考虑载客热点聚类中车辆行驶距离的约

束，采用结合 Dijkstra寻路算法的 OPTICS算法，提出寻路密度 OPTICS（D-OPTICS）算法。D-
OPTICS算法利用车辆轨迹数据进行空间聚类研究分析载客热点区域。通过道路网络拓扑结构提取

各路段节点，采用 Dijkstra算法进行寻路并以路段为单位提取邻域范围内载客点进行聚类。将成都

市网约车轨迹数据进行热点区域的挖掘和分析。与传统 OPTICS算法相比，所提算法考虑了道路距

离的约束，提高了载客热点聚类稳定性和精度，获取的载客热点区域更贴合实际情况。
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近年来，随着全球导航卫星系统、无线通信等

技术的快速发展，人们可以方便地获取个人位置信

息并将整个移动过程以轨迹的形式记录下来，由此

产生大量 GPS轨迹数据。对于轨迹数据挖掘的研

究，通过聚类分析从轨迹数据中提取出载客需求高

的热点区域并从中发现高密度出行及交通易堵区

域，是目前轨迹数据处理技术的研究热点[1]。

郑林江等 [2] 提出一种基于网格密度的聚类算

法，以重庆市出租车数据分析出行热点区域时空分

布及出行分布规律。王郑委 [3] 研究了大数据平台

下的K-Means聚类算法，设计了一种改进的基于Map-

Reduce计算框架的并行K-Means聚类算法。苗星至[4]

利用 OPTICS算法得到每个聚类簇的核心点位置作

为出租车的需求热点。Palma等[5] 将点到点之间的

距离定义为沿路径产生的距离，根据行驶速度区分

出租车轨迹中的停滞点与移动点，进而探测到热

点。Liu等 [6] 提出时空相似度度量下的基于时空相

似性的轨迹聚类（spatial temporal trajectory clusters ，

ST-TCLUS）算法，挖掘不同时段内的热点区分布。

在聚类算法改进方面，杨树亮等 [7] 根据车辆移

动的热点路径及运动趋势，在传统 OPTICS算法的

基础上根据轨迹数据的特征提出了适合海量轨迹

数据的空间OPTICS（trajectory OPTICS，TR-OPTICS）

算法。王明[8] 考虑实际道路中红绿灯、绿化带等交

通限制，设计了一种基于道路限制的改进密度聚类

算法，避免了因为参数选择过大而导致聚类效果递

减的不足。Luo等[9] 提出移动能力的概念，并将这种概

念加入到现有 DBSCAN算法中。江慧娟和余洋 [10]

设计一种基于路网约束的改进密度聚类算法，弥补

DBSCAN算法在载客热点区域提取精度方面的不

足。黄子赫等[11] 将簇心替代簇类，提出的改进算法

在聚类速度、精确化方面有显著的优势。Ge等 [12]

将上客点与下客点进行序列排列，缩短了聚类的时

间。田智慧等 [13] 考虑载客轨迹特性并引入密度核

心概念，改进算法在执行效率上有所提高。Shen等[14]

提出一种自适应网格的改进 DBSCAN算法获取载

客热点。林翊钧等 [15] 以相邻区域合并、减少总数

量和面积为目的，设计了一种基于空间约束的
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DBSCAN（spatial  constraint  DBSCAN,  SC-DBSCAN）

算法。

综上，通过聚类分析对轨迹数据进行挖掘的研

究在国内外学者的共同努力下已经取得了丰硕成

果。目前，许多学者致力于从空间角度[8-11]、时间角

度 [12-15] 这 2个方面对现有的聚类算法进行改进。

但是，从时间角度改进的研究未考虑道路结构对车

辆行驶距离的约束，道路结构限制各载客点间的实

际距离，影响载客热点区域聚类结果。从空间角度

进行改进的聚类算法，采用的聚类算法对输入参数

敏感，保证聚类效果的前提下会影响聚类效率 [16]。

OPTICS算法是对 DBSCAN算法关于输入参数敏感

方面的改进。同时，OPTICS算法具备 DBSCAN算

法抗噪声、能处理任意形状聚类的优点 [7]。因此，

本文在前人研究基础上，采用结合 Dijkstra寻路算

法的 OPTICS算法，提出寻路密度 OPTICS（Dijkstra
OPTICS，D-OPTICS）算法。对成都市网约车载客热

点区域进行研究，为网约车的日常运营调度提供有

效信息。

 1　载客热点聚类的距离条件

a b

a b

基于聚类算法进行载客热点区域挖掘时，热点

聚类质量依赖于聚类算法中距离公式的选取，常用

的距离度量公式有欧几里得距离 [4,13] 和曼哈顿距

离 [17]。但在实际情况中，各载客点间的实际距离往

往大于欧几里得距离。当出现各点间的直线距离

小于聚类半径而实际距离大于聚类半径的时候，聚

类效果会不明显 [18]。为了获取精确的载客热点聚

类结果，需要将复杂的道路实际情况考虑在内，借

助道路拓扑结构对各点间的距离重新定义。对于

载客点 和 ，若将道路拓扑结构中各道路节点考虑

在内，则 到 的实际行驶距离如式（1）所示。各类

距离度量如图 1所示。由图可知，在复杂的道路情

况下，欧几里得距离和曼哈顿距离都不能替代车辆

的实际行驶距离。

d(a,b) = d(a, p1)+
m−1∑
i=1

d(pi, pi+1)+d(pm,b) （1）

a b m

pi i

i = 1,2, · · ·,m

式中： 为载客起点； 为载客终点； 为行驶过程中

经过的总节点数； 为车辆实际行驶中经过第 个道

路节点， 。

因此，对热点区域研究时，应充分考虑道路拓

扑结构对车辆行驶距离的影响。在基于车辆实际

行驶距离进行热点聚类时，采用的寻路算法有 A*

算法 [18]、Dijkstra算法 [19-20]，聚类算法有 DBSCAN算

法[19-20]、K-Means算法[20]。当聚类数据集较大时，A*

算法需代入大量重复数据和复杂的估价函数来获

取具体路径，Dijkstra算法则不需要。在聚类算法

方面，DBSCAN算法、K-Means算法对输入参数敏

感，且 K-Means算法对不规则数据集的聚类表现

不佳[21]。

本文选取 Dijkstra寻路算法衡量各点间的实际

距离，使用 OPTICS算法进行邻域范围内的载客点

查找。OPTICS算法是对 DBSCAN算法输入参数

敏感方面的改进算法，且可处理不规则数据集 [7]。

因此，提出一种基于寻路算法的改进 OPTICS算法，

简称 D-OPTICS算法。

 2　基于 Dijkstra算法的改进 OPTICS
算法

 2.1　Dijkstra寻路结果存储

G = (V,W) V

W

S U

S U

v

U S

U S

v S

v U

Dijkstra算法是带权有向图  （ 为节点

的集合， 为边上权值的集合）中求某个节点到其

余节点之间最短路径的经典算法。该算法的核心

思想是将图中所有的节点划分为 2个集合 和 ，集

合 包含已经找到最短路径的节点，集合 包含尚

未找到最短路径的节点。从某一点 开始采用广度

优先原理，每找到一个节点的最短路径，就将该节

点从集合 中移除，并加入到集合 中，直到最后

变为空集， 包含图中所有的节点到出发点的最

小距离。在加入的过程中，总保持从源点 到 中各

顶点的最短路径长度不大于从源点 到 中任何顶

点的最短路径长度。

为了解决实际生活中的单源问题，本文将网约

车寻路问题建模为无向连通带权图。将实际道路

网中的各个交叉口及转弯处作为各个顶点，将 2个

顶点间的实际距离作为相应边上所赋的权值。利

 

实际行驶距离
欧几里得距离 曼哈顿距离

起终点 道路节点

a

b

图 1    各种距离度量示意图

Fig. 1    schematic diagram of various distance measures
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用邻接表形式存储路网，如图 2所示。把节点

（Point）放在该节点为首的单链表中，在边表中存放

3个数据，第 1个数据是相连节点的编号（adj），第
2个数据是路段权值（weight），第 3个数据是同一链

表中下一个节点的指针（next），其中，“ʌ”表示结

束。根据 Dijkstra算法对模型求解可得任意 2点间

的最短路径。
 
 

Point first adj weight next

1 2 4 433

490

417

146

3 6 436

2369

8

5

456

456

490

433

2

1

1

23 386 25 498 ^

^

^

^

^
2

3

4

26

…

图 2    带权无向图邻接表示意图

Fig. 2    Schematic diagram of adjacency list of weighted

undirected graph
 

p1

p2 p4 p5

为了便于表达 D-OPTICS算法的实现过程，同

样采用邻接表的形式对 Dijkstra寻路结果进行存

储。如图 3所示，邻接表中第 1行链表表示 在邻

域半径范围内只与 、 、 连接，最短距离分别

为 456、433、579。在进行热点聚类时，只需要查询

邻接表就可以得到邻域范围的寻路结果，节省了

OPTICS算法自动寻路的步骤，降低了算法实现的

工作量。
 
 

Point

1

12

2 4 4

3 3

8

25

456 433 579

436490

417

498

^

^

^

^

456

4902
…

3

26 23 (p26, p23)

(p3, p2)

(p2, p1) (p2, p3) (p2, p6)

(p1, p4, p5)

(p3, p8)

(p26, p25)

(p1, p2) (p1, p4)

386

adj link shortest distance

图 3    Dijkstra寻路结果邻接表示意图

Fig. 3    Schematic diagram Dijkstra pathfinding

result adjacency list
 

 2.2　D-OPTICS算法

X = {x1, x2, · · ·, xn}

针对密度聚类在空间角度方面的改进，对

OPTICS算法的距离度量方式进行修正，利用Dijkstra
寻路距离替代欧式距离。同时 D-OPTICS算法基

于 Dijkstra寻路邻接表进行以路段为单位的邻域范

围内载客点搜索，提高了聚类效率。假设数据集合

，引入 D-OPTICS算法的相关定义

如下。

ε x j ∈ X ε

x j ε

Nε(x j)

定义  1　Eps为邻域半径。为便于定义，将

Eps简记为 。对于 ，其 范围内包含样本集

X 中与 的实际距离不大于 的子样本集。这个集

合的个数标记为 ：

Nε(x j) =
{

xi ∈ X
∣∣p(xi, x j

)
⩽ ε
}

（2）

p(xi, x j) xi x j式中： 为节点 到节点 的 Dijkstra寻路距离。

ε

m

x j ∈ X ε

m
∣∣Nε(x j)

∣∣ ⩾ m x j

Xc

Xnc = X/Xc

定义  2　核心点。MinPts表示 范围内的最少

点数量，为便于定义，将 MinPts简记为 。对于任

意一个样本 ，如果其 范围内对应的子样本集

至少包含 个样本量，即如果 ，则 是核

心点。记由 X 中所有核心点构成的集合为 ，并记

表示 X 中所有非核心点的集合。

x j ∈ Xnc

ε x j X

ε

Xbd

定义  3　边界点。若 ，但落在某个核心

点的 边界线上，则称 为 的一个边界点。一个边

界点可能同时落入一个或多个核心点的 范围内。

记由 X 中所有边界点构成的集合为 。

Xnoi = X/ (Xc∪Xbd)

x j ∈ Xnoi x j ε m

x j ε m

定 义  4　 噪 声 点 。 记 ， 若

，则称 为噪声点。即对于给定的 、   ，若

点 在 范围内有小于 个热点，且不在核心点的领

域内，则该点为噪声点。

x j ∈ X ε

m x j ε x j

定义  5　核心距离。样本 ，对于给定的

和 ，使得 成为核心点的最小 作为 的核心距离：

c(x j) =
®

uundefined

∣∣Nε(x j)
∣∣ < m

p(x j,Nm
ε (x j))

∣∣Nε(x j)
∣∣ ⩾ m

（3）

N i
ε(x j) Nε(x j) x j i

N1
ε (x j) Nε(x j) x j

式中： 为集合 中节点 的第 个近邻点，

如 为集合 中与 最近的节点。

xi, x j ∈ X

ε m xi

x j x j

定义  6　可达距离。设 ，对于给定的

和 ，可达距离如式 (4)所述。该式表示节点 与

核 心 点 之 间 的 可 达 距 离 为 的 核 心 距 离 与

Dijkstra距离的较大值。

r(xi, x j) =
®

uundefined

∣∣Nε(x j)
∣∣ < m

max
{

c(x j), p(xi, x j)
} ∣∣Nε(x j)

∣∣ ⩾ m
（4）

各定义间的关系如图 4所示。

 
 

m=5

噪音点

核心点
邻域内的点

边界点

c

ε
ε

ε
r=p

r=c

图 4    D-OPTICS算法相关概念图示

Fig. 4    D-OPTICS algorithm related concept diagram
 

a a b1 b2

ε

在基于 Dijkstra寻路邻接表进行邻域范围内载

客热点搜索时，需要确定待聚类载客点所处路段类

型。通过待聚类点 ，与 所处路段两端点 、 间

的距离和邻域半径 的关系，确定邻域内载客点提

取规则：

p(a,b1) > ε，p(a,b2) > ε p(a,b1) ⩽ ε，p(a,

b2) > ε p(a,b1) > ε，p(a,b2) ⩽ ε

1）  或者

或者 。
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a

p(a,b1) > ε，p(a,b2) > ε

a

p(a,b1) ⩽ ε p(a,b2) >

ε

ε− p(a,b1)

b1

p(a,b1) ⩽ ε，p(a,b2) ⩽ ε

p(a,b1) > ε p(a,b2) ⩽ ε

ε− p(a,b2)

如果点 所在路段不全部在邻域范围内时，该

路段为邻域边界路段。 时，

遍历该点所在路段的各个点，到点 的距离在邻域

范围内的为该类簇内的点。 ，

时，除了遍历该点所在路段各点判断是否是邻域

内的点，还需在邻接表中查询属于 距离范

围内的链表，得到以 为起点的各条最短路径。通

过最短路径搜索邻域包含路段，判断路段是否是边

界路段。若不是，考虑采取

中所述的聚类规则。 ， 时，需

在邻接表中查询 范围内的链表，其余步骤

与上述一致。

p(a,b1) ⩽ ε，p(a,b2) ⩽ ε2）  。

a如果点 所在路段完全在邻域范围内时，该路

ε− p(a,b1) ε− p(a,b2)

b1 b2

段为邻域内路段。遍历该点所在路段的各点到该

点的距离都应在邻域范围内，属于邻域范围内的载

客点。在邻接表中查询属于 和

距离范围内的链表，得到以 和 为起点各条最

短路径。通过最短路径搜索属于邻域范围内路段，

判断路段为邻域内路段还是边界路段。针对不同

路段类型，采用相应的方法搜索路段上邻域载客

点。按照路段进行载客热点搜索，避免遍历整个数

据集。

ε

因此，以路段为单位提取邻域范围内载客点

时，需确定待聚类点与所处路段两段点间的距离和

邻域半径 间的关系。通过近邻分析，将载客点分

属到距离最近的路段。基于上述提取规则，得到相

应流程如图 5所示。
 
 

选取载客点a

N

提取在ε范围
内的载客点

N

b1到b2路段为
邻域边界路段

提取点a到端点b1范
围内的其他所有点

以b1为起点, ε-p(a,b1)

p(a,b2)≤ε?p(a,b1)≤ε?

为查询半径，查询邻接表

搜索邻域
内路段

搜索邻域
边界路段

提取路段内所有点

提取点a到端点b2范
围内的其他所有点

Y Y

搜索邻域
边界路段

搜索邻域
内路段

邻域内载客点

提取路段内所有点

计算路段内所有
点到a的距离

以b2为起点, ε-p(a,b2)

为查询半径，查询邻接表

图 5    邻域内载客点提取流程

Fig. 5    Flow of selection of pick-up points in Eps
 

 2.3　算法求解

基于上述邻域范围内的载客点提取规则，实现

D-OPTICS算法挖掘载客热点区域的步骤如下：

ε m输入　数据集 X， ， 。

C = {C1,C2, · · ·,Ck}输出　聚类簇划分 及具有可

达距离信息的样本点输出排序。

F = ∅ ∅步骤 1　初始化核心点集合 ， 表示空集。

步骤  2　利用 Dijkstra算法对各交叉口、转弯

点寻路，输入连接点、最短路径及信息，形成邻接表。

a

步骤 3　在数据集 X 中，随机选择一个未处理

的 点。将其标记成已处理，根据基于 D-OPTICS算

a法的邻域内载客点提取规则，对点 进行邻域范围

内的载客点提取。

ε

m a

步骤  4　根据邻域半径 范围内载客点数量和

，确定点 为核心点、边界点还是噪声点。

a

a

步骤  5　如果点 为核心点，则添加到集合

F 中。找到与其密度相连的点形成一个类簇，得到

邻域内各点关于点 的可达距离。否则，跳转到步

骤 3。

步骤  6　重复步骤  5，直至 F 中元素都已被处

理，待处理点集合为空。

步骤 7　算法结束。
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因此，基于  D-OPTICS算法进行载客热点区域

挖掘的思路如图 6所示。D-OPTICS算法考虑道路

拓扑结构对车辆实际行驶的约束，利用 Dijkstra寻
路距离替代原本的欧式距离。并在算法实现过程

中添加以路段为单位的载客点提取规则来寻找属

于邻域范围内的点。

 
 

数据

载客轨迹
数据

道路拓扑
构建

上下客点
提取

载客点
提取规则

Dijkstra

寻路算法

邻接表存储

D-OPTICS

算法

D-OPTICS算法

道路节点
集合

数据处理

图 6    基于 D-OPTICS算法的载客热点挖掘思路

Fig. 6    Mind map of passenger hot spots mining on

D-OPTICS algorithm
 

 3　实验结果与分析

本文利用 2016年 11月 3日成都市中心城区网

约车轨迹数据作为案例进行分析，经度范围是东经

104.064°～ 104.075°， 纬 度 范 围 是 北 纬 30.610°～
30.623°。研究范围包含各类文娱、公共基础设施，

居民网约车出行活动强度大。

 3.1　数据处理

获取的网约车轨迹数据包括司机 ID、订单编

号、卫星定位时间和经纬度坐标。对数据进行清

洗，将由于信号中断、信号丢失等因素造成的空值

或行驶路线异常的数据、经纬度越界数据及重复数

据进行剔除。

采用游标操作遍历所有数据提取载客状态变

更的数据，得到网约车载客上下客点数据。在此基

础上，为了减少地球曲面对数据的影响，通过投影

将轨迹数据由地理坐标转换成大地坐标。

利用拓扑工具处理路网数据，一条道路以交叉

路口和道路转弯点作为分界。构建完整的道路拓

扑结构，并将各条路段的连接节点合并成数据集进

行存储。

 3.2　聚类质量评估

n

k C1、C2、 · · ·、Ck

x

a(x) b(x) x

x x ∈Ci (1 ⩽ i ⩽

k) x

本文采用内在评价指标轮廓系数，通过考查簇

的分离和紧凑情况来评估聚类。轮廓系数是利用

数据集对象之间的相似性度量。对于有 个对象的

数据集 X，假设 X 被划分成 个簇 ，

对于每个节点对象，计算对象 与其所属簇的其他

对象之间的平均距离 。类似地， 是 到不

属于 的所有簇的最小平均距离。假设

，对象 的轮廓系数定义如下：

s(x) =
b(x)−a(x)

max {a(x),b(x)} （5）

a(x) =

∑
x′∈Ci ,x,x′

d(x, x′)

|Ci| −1
（6）

b(x) = min
C j:1⩽ j⩽k, j,i


∑

x′∈Ci ,x,x′

d(x, x′)∣∣C j

∣∣
 （7）

a(x)

x b(x)

x b(x) x

轮廓系数的值在−1和 1之间。 的值反映

所属簇的紧凑性。该值越小，簇越紧凑。 的值

反映 与其他簇的分离程度。 的值越大， 与其

他簇越分离。表 1为不同参数情况下的轮廓系数

值。从表中可以发现，D-OPTICS算法与 OPTICS
算法的轮廓系数值存在差距，前者聚类质量更优。

总体上，D-OPTICS算法的聚类质量相比 OPTICS
算法有所提高。
  

表 1    OPTICS算法与 D-OPTICS算法轮廓系数

Table 1    OPTICS algorithm and D-OPTICS algorithm

profile coefficient

ε/m m
轮廓系数

OPTICS算法 D-OPTICS算法

60

20 0.721 0.742

30 0.815 0.816

40 0.847 0.855

80

20 0.416 0.627

30 0.563 0.674

40 0.725 0.779

100

20 0.273 0.592

30 0.498 0.651

40 0.671 0.736

120

20 0.224 0.412

30 0.347 0.584

40 0.413 0.723

140

20 −0.113 0.326

30 0.104 0.538

40 0.196 0.719
 

 3.3　聚类稳定性分析

ε m

ε m

为了便于对 D-OPTICS算法的聚类效果进行评

价，本文引入聚类稳定性这一概念。聚类稳定性表

示聚类结果不会随着输入参数的不断变化而剧烈

波动，变化趋向平稳。本文通过调试参数 和 获取

改进前后聚类结果，分析聚类行成的簇类数变化趋

势，比较 OPTICS算法改进前后的聚类稳定性。图 7
为 设为 60， 80， 100， 120， 140 m及 设为 20、 30、
40时，OPTICS算法及 D-OPTICS算法的类簇个数

变化曲线。可以发现，随着参数的变化，OPTICS算
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法的类簇个数变化更大。利用 Dijkstra寻路算法对

可达距离进行选取后，受参数调整的聚类变化波动

更小。

m

m

x y

ε m

m

ε

为了观察实际聚类效果，选取相同的参数进行

聚类，聚类效果如图 8和图 9所示。通过确定 的

值（ =40），得到改进前后的可达图（见图 8）。其

中， 轴代表各样本点输出次序， 轴代表各样本点

的可达距离，其包含的信息等价于从一个广泛的参

数设置所获得的基于密度的聚类。即从这个排序

中可以得到基于任何参数 和 的 D-OPTICS算法

的聚类结果。可达图中的谷值意味着从一点到另

一点需要经过的距离，因此，谷值代表点模式中不

同的聚类。从图 8中根据谷值可确定 =40时，不

同 下的聚类类簇数，结果与图 7对应。且样本点

处理次序对算法结果不产生影响，仅表示算法处理

样本点的过程。相同的聚类环境下，聚类越密集代

表可达距离越低，聚类越稀疏代表可达距离越高。

峰值代表从聚类到聚类或从聚类到噪点再到聚类

需要经过的距离，其取决于点集的配置。

m根据 =40时的可达图发现，改进后的可达距

离范围要更大，符合实际车辆行驶距离情况。同

 

20
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类
簇

个
数

5

0
60 80 100

ε/m
120

OPTICS算法, m=20 OPTICS算法, m=30

OPTICS算法, m=40 D-OPTICS算法, m=20

D-OPTICS算法, m=30 D-OPTICS算法, m=40

140

图 7    OPTICS算法与 D-OPTICS算法聚类稳定性比较

Fig. 7    Comparison of clustering stability between

OPTICS algorithm and D-OPTICS algorithm
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ε图 8    OPTICS算法改进前后可达图（m=40， 不限）

εFig. 8    OPTICS algorithm improvements before and after reachable graph (m = 40,   is not limited)
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ε图 9    OPTICS算法与 D-OPTICS算法聚类效果（ =100 m，m=40）

εFig. 9    OPTICS algorithm and D-OPTICS algorithm cluster result diagram ( = 100 m, m= 40)
 

第 11 期 王璐瑶，等：基于 D-OPTICS算法的网约车载客热点区域挖掘 3129



ε时，当 =100 m时从可达图中可以发现改进前后的

谷值数均为 8（即类簇数均为 8），改进前后都存在

聚类密集和稀疏的类簇。但是，对比相应的聚类图

发现在图 9(a)中 OPTICS算法将很大一片区域都聚

类为载客热点，而在图 9(b)中，相同的邻域范围内，

簇规模更精细。因为 D-OPTICS算法考虑了道路的

空间障碍，对各个路段上的载客点都进行了更好的

区分。而 OPTICS算法采用欧几里得距离，对于载

客热点需求聚类挖掘采用此距离衡量方式容易产

生较大误差，扩大簇规模、降低聚类的精确度，如

图 9(a)所示。其中，灰色点为噪声点，噪声点不属

于各类簇。总体来看，D-OPTICS算法下的载客热

点区域更加符合实际，避免因为忽略道路空间原因

造成聚类精度缺失。

 4　结　论

1） 利用轮廓系数值对聚类质量进行评估，相同

聚类参数条件下 D-OPTICS算法的轮廓系数都要高

于 OPTICS算法的轮廓系数，表明 D-OPTICS算法

的聚类质量更优。

2） 引入聚类稳定性这一概念。比较不同聚类

参数条件下 D-OPTICS算法与 OPTICS算法聚类簇

个数变化曲线，发现 D-OPTICS算法受参数调整的

聚类变化波动更小，聚类更加稳定。

3） 比较相同聚类参数条件下的聚类效果图，D-
OPTICS算法簇规模更精细，更加符合实际。

进一步研究可以考虑加入实际道路行驶方向，

同时可以考虑早晚高峰、兴趣点等因素对网约车载

客的影响，使得聚类得出的热点区域在保证高精度

的条件下更加贴合实际，减少运营过程中路径优化

指导造成的载客能力分布不均、空载率高的问题。

参考文献（References）

 吴华意, 黄蕊, 游兰, 等. 出租车轨迹数据挖掘进展[J]. 测绘学报,

2019, 48(11): 1341-1356.

WU H Y, HUANG R, YOU L, et al.  Recent progress in taxi traject-

ory data mining[J]. Acta Geodaetica et Cartographica Sinica, 2019,

48(11): 1341-1356（in Chinese）.

[  1  ]

 郑林江, 赵欣, 蒋朝辉, 等. 基于出租车轨迹数据的城市热点出行

区域挖掘[J]. 计算机应用与软件, 2018, 35(1): 1-8.

ZHENG L J, ZHAO X, JIANG C H, et al.  Mining urban attractive

areas using taxi trajectory data[J]. Computer Applications and Soft-

ware, 2018, 35(1): 1-8（in Chinese）.

[  2  ]

 王郑委. 基于大数据Hadoop平台的出租车载客热点区域挖掘研

究[D]. 北京: 北京交通大学, 2016.

WANG Z W. Research on mining taxi pick-up hotspots area based

on big  data  hadoop  platform[D].  Beijing:  Beijing  Jiaotong   Uni-

versity, 2016 (in Chinese).

[  3  ]

 苗星至. 基于GPS数据的出租车需求热点分析与寻客驾驶方案推[  4  ]

荐研究[D]. 大连: 大连理工大学, 2019.

MIAO  X  Z.  Taxi  demand  hotspot  analysis  and  passenger-seeking

driving  scheme  recommendation  based  on  GPS  data[D].  Dalian:

Dalian University of Technology, 2019(in Chinese).

 PALMA A T, BOGORNY V, KUIJPERS B. A clustering-based ap-

proach for discovering interesting places in trajectories[C]//Proceed-

ings  of  the  2008  ACM  Symposium  on  Applied  Computing.  New

York: ACM, 2008: 863-868.

[  5  ]

 LIU Y, LIU J,  WANG J,  et  al.   Recommending a personalized se-

quence  of  pick-up  points[J].  Journal  of  Computational  Science,

2018(28): 382-388.

[  6  ]

 杨树亮, 毕硕本, 黄铜, 等. 一种出租车载客轨迹空间聚类方法[J].

计算机工程与应用, 2018, 54(14): 249-255.

YANG S L, BI S B, HUANG T, et al.  Spatial clustering method for

taxi  passenger  trajectory[J].  Computer Engineering  and   Applica-

tions, 2018, 54(14): 249-255（in Chinese）.

[  7  ]

 王明. 基于出租车GPS数据的载客热点可视化的研究与应用[D].

太原: 中北大学, 2018.

WANG M. Research and application of passenger hot spot visualiza-

tion  based  on  taxi  GPS  data[D].  Taiyuan:  North  University  of

China, 2018 (in Chinese).

[  8  ]

 LUO T,  ZHENG  X,  XU  G,  et  al.   An  improved  DBSCAN   al-

gorithm to detect stops in individual trajectories[J]. ISPRS Interna-

tional Journal of Geo-Information, 2017, 6(3): 63.

[  9  ]

 江慧娟, 余洋. 出租车载客热点精细提取的改进DBSCAN算法[J].

地理空间信息, 2017, 15(10): 16-20.

JIANG H J, YU Y.  Improved DBSCAN algorithm for fine extrac-

tion  of  hot  spots  of  taxi  passengers[J].  Geospatial  Information,

2017, 15(10): 16-20（in Chinese）.

[10]

 黄子赫, 高尚兵, 潘志庚, 等. 基于快速密度聚类的载客热点可视

化分析方法[J]. 系统仿真学报, 2019, 31(7): 1429-1438.

HUANG Z  H,  GAO S  B,  PAN Z  G,  et  al.   Visualization  analysis

method  of  passenger  hot  spots  based  on  fast  density  clustering[J].

Journal of System Simulation, 2019, 31(7): 1429-1438（in Chinese）.

[11]

 GE Y, XIONG H, TUZHILIN A, et al. An energy-efficient mobile

recommender system[C]//Proceedings of the 16th ACM Internation-

al  Conference  on  Knowledge  Discovery  and  Data  Mining.  New

York: ACM, 2010: 899-908.

[12]

 田智慧, 马占宇, 魏海涛. 基于密度核心的出租车载客轨迹聚类

算法[J]. 计算机工程, 2021, 47(2): 133-138.

TIAN Z H, MA Z Y, WEI H T.  Taxi passenger trajectory cluster-

ing  algorithm  based  on  density  core[J].  Computer  Engineering,

2021, 47(2): 133-138（in Chinese）.

[13]

 SHEN Y,  ZHAO L  G,  FAN J.   Analysis  and  visualization  for  hot

spot  based  route  recommendation  using  short-dated  taxi  GPS

traces[J]. Information, 2015, 6(2): 134-151.

[14]

 林翊钧, 吴凤鸽, 赵军锁. 基于图像分割和密度聚类的遥感动目

标分块提取[J]. 北京航空航天大学学报, 2018, 44(12): 2510-2520.

LIN  Y  J,  WU  F  G,  ZHAO  J  S.   Image  segmentation  and  density

clustering  for  moving  object  patches  extraction  in  remote  sensing

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

nautics, 2018, 44(12): 2510-2520（in Chinese）.

[15]

 孙文财, 杨志发, 李世武, 等. 面向驾驶员注视区域划分的DB-

SCAN-MMC方法[J]. 浙江大学学报(工学版), 2015, 49(8): 1455-

1461.

[16]

3130 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年

https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-386x.2018.01.001
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-386x.2018.01.001
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-386x.2018.01.001
https://doi.org/10.3969/j.issn.1000-386x.2018.01.001
https://doi.org/10.3778/j.issn.1002-8331.1703-0189
https://doi.org/10.3778/j.issn.1002-8331.1703-0189
https://doi.org/10.3778/j.issn.1002-8331.1703-0189
https://doi.org/10.3778/j.issn.1002-8331.1703-0189
https://doi.org/10.3390/ijgi6030063
https://doi.org/10.3390/ijgi6030063
https://doi.org/10.3390/ijgi6030063
https://doi.org/10.3390/info6020134


SUN W C, YANG Z F, LI S W, et al.  Driver fixation area division

oriented DBSCAN-MMC  method[J].  Journal  of  Zhejiang   Uni-

versity (Engineering Science), 2015, 49(8): 1455-1461（in Chinese）.

 姚锐. 基于出租车轨迹的热点区域挖掘及应用研究[D]. 北京: 北

京工业大学, 2019.

YAO R. Research on mining and application of hot spots based on

taxi trajectory[D]. Beijing: Beijing University of Technology, 2019

(in Chinese).

[17]

 鲍冠文, 刘小明, 蒋源, 等. 基于改进DBSCAN算法的出租车载客

热点区域挖掘研究[J]. 交通工程, 2019, 19(4): 62-69.

BAO  G  W,  LIU  X  M,  JIANG  Y,  et  al.   Research  on  mining  taxi

pick-up  hotspots  area[J].  Journal  of  Transportation  Engineering,

2019, 19(4): 62-69（in Chinese）.

[18]

 ZHANNG Y, HAN L D, KIM H.  Dijkstra's-DBSCAN: Fast, accur-

ate,  and  routable  density  based  clustering  of  traffic  incidents  on

large  road  network[J]. Transportation  Research  Record:  Journal  of

the Transportation Research Board, 2018, 2672(45): 265-273.

[19]

 刘国华. 基于Dijkstra距离的聚类算法研究及其在物流中的应

用[D]. 兰州: 兰州大学, 2011.

LIU G H.  An Dijkstra  distance-based clustering  algorithm and ap-

plication  in  logistics[D].  Lanzhou:  Lanzhou  University,  2011  (in

Chinese).

[20]

 LU Y L, WEI J S, LI S Y, et al. A K-means clustering optimization

algorithm for  spatiotemporal  trajectory  data[C]//International  Con-

ference  on  Human  Centered  Computing.  Berlin:  Springer,  2020:

103-113.

[21]

Hot spots areas mining of online ride-hailing based on D-OPTICS algorithm
WANG Luyao，WU Lan*，YANG Sheng，ZHU Xingbei

(College of Automobile and Traffic Engineering，Nanjing Forestry University，Nanjing 210037，China)

Abstract： Dijkstra ordering points to identify the OPTICS algorithm based on the Dijkstra routing algorithm is
proposed to accurately analyze the hot spots areas with high passenger demand for online ride-hailing, which performs
a spatial clustering analysis of high passenger demand hot spots areas using vehicle trajectory data. This analysis takes
into account the restriction of the road topological structure on the driving distance of vehicles. The Dijkstra algorithm
is used to discover the road, and the road network is utilized to extract the passenger spots in the neighborhood for the
clustering as well as to produce the road nodes connecting each road segment. Finally, the hot spots areas are mined
and analyzed based on the  trajectory data  of  online  car-hailing in  Chengdu.  Compared with  the  traditional  ordering
points to identify the OPTICS algorithm, the proposed algorithm takes into account the road space restriction and has
higher precision and stability of hot spots areas for carrying passengers, the hot spots areas of carrying passengers are
closer to the actual situation.

Keywords： data mining；passenger hotspots；OPTICS algorithm；vehicle trajectory；Dijkstra algorithm
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变转速负载敏感进出口独立控制系统特性研究

李泽龙，岳路宏，杨敬*

(太原理工大学 机械与运载工程学院，太原 030024)

摘　　　要：针对泵控位置系统效率高但控制精度不足、阀控位置系统响应快但能耗损失较大

的问题，提出了基于模式切换下变转速负载敏感进出口独立的控制系统，设计了针对工程机械中能

耗损失大的阻滞型负载工况的控制策略。根据所提控制系统原理，建立变转速负载敏感进出口独立

控制系统的数学模型；分别搭建基于加载油缸的变转速负载敏感泵控系统和空载油缸的进出口独立

阀控系统的试验平台与 AMESim-MATLAB仿真模型并进行分析研究；将所建系统模型中添加正弦

和随机信号来模拟变化的负载，分析系统在应对变化的外负载时，位置与压力的控制效果。将所建

系统与恒流阀控系统、传统负载敏感阀控系统、传统泵控系统三者进行比较分析，结果表明：所设

计变转速负载敏感压力控制器对系统压力的控制效果良好；以伺服电机驱动双作用叶片泵作为动力

源的负载敏感进出口独立控制系统的位置控制性能和节能效果高于传统泵控和阀控系统，比传统泵

控系统节能 10.12%。

关　键　词：变转速负载敏感；进出口独立控制；BODAS控制器；AMESim-MATLAB；模式

切换
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相较于传统液压负载敏感控制系统，电液伺服

控制系统有着功率密度大、响应速度快、控制精度

高等特点，并广泛应用于航空航天、工程机械、起

重运输等众多领域[1]。根据液压系统控制原理的不

同，总体可以分为阀控系统的节流控制方法和泵控

系统的容积控制方法。节流控制具有响应速度快

和控制精度高的优点，但是会产生节流压力损失和

溢流压力损失，致使系统能耗较高；容积控制不产

生节流损失，可以获得更高的效率，但是控制精度

较低。结合阀控系统和泵控系统各自的优点进行

泵阀协同控制液压回路，会获得更好的控制效果和

节能效果[2]。

针对传统的恒流量动力源产生溢流损失的问

题，负载敏感系统可以通过调节泵的流量和压力

减小系统的能耗损失。袁士豪等以机液反馈方

式通过调节泵的排量改变泵的输出流量，进而控

制泵源压力 [3]。除了采用定转速电机与变排量泵

的组合形式获得可变流量外，利用变转速电机与

定排量泵的组合形式在国内外也有着大量的研

究。日本的 Imamura 等比较分析了伺服电机驱动

定量泵和传统定转速异步电机驱动变量泵不同

动力源对注塑机的液压系统的影响 [4]。谢文 [5]、

张哲 [6] 利用电液反馈方式控制伺服电机的转速以

对泵出口压力进行控制，可以减轻系统振荡，提

高系统稳定性。付胜杰等将变压差控制策略应

用于变转速负载敏感系统，所建新系统满足工程

机械在复杂工况下的动态响应和节能需求 [7]。对

于流量可调的动力源组合，伺服电机驱动定量泵
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的效率远高于异步电机驱动变量泵，同时也解决

了后者工作过程中产生的能量损失 [8]。张红娟等

通过对比分析不同动力源组合形式对注塑机系

统能耗的影响，试验证明伺服电机与定量泵的组

合形式可以使系统能耗达到最低 [9]。可以发现，

伺服电机驱动定量泵可以获得高响应、低能耗的

优点。

针对传统四边滑阀控制系统节流损失大的问

题，德国教授 Backé提出了负载口独立调节控制

技术，用 4个插装阀分别控制液压缸的进出油口[10]；

韩国 Choi等采用 4个电比例锥阀实现对执行器

的进出口独立控制 [11]。国内对于进出口独立控制

方法也有很多研究。师建鹏等利用负载口独立

控制系统对挖掘机动臂进行研究 ,提出一种模式

切换控制策略 [12]。董致新等通过进出口独立控制

挖掘机的实验研究发现，负载口独立系统可以显

著降低阀前后压差，能量利用率得到提高 [13]。丁

孺琦等采用 2个比例阀组成的进出口独立控制系

统得出流量压力耦合程度随容腔体积增大而增

大的结论 [14]。张鹏 [15]、刘凯磊 [16] 等通过研究负载

口独立控制系统得出，该系统具有提高液压系统

工作效率、节能效率和流量控制精度等优点。

通过结合进出口独立控制系统和变转速负载

敏感系统各自的优点，可以提高泵和阀在油缸位置

控制时的能量利用率和控制精度。本文首先建立

新系统的控制原理和数学模型，依次对负载敏感泵

控系统和模式切换下进出口独立阀控系统进行仿

真和试验分析，然后在联合仿真模型控制模块中添

加柔性速度梯图，以正弦信号和随机信号作为模拟

负载观察系统压力控制效果，最后将所建系统与传

统系统进行对比分析得出结论。

 1　系统组成及系统原理

 1.1　动力源的选择

泵的流量脉动导致流量不均匀，进一步产生压

力脉动，同时压力脉动率会超过流量脉动率，因此，

若要获得更好的流量和压力的控制效果，就要减小

流量脉动。通过柱塞泵和叶片泵的瞬时流量公式

对流量脉动进行分析。

柱塞泵的瞬时流量为

Qp =
π
4

d2Rω tanγ
a−1∑
n=0

sin
Å
φ+

2πn
z

ã
（1）

d R ω
φ z γ

式中： 为柱塞直径； 为柱塞中心分布圆直径； 为

缸体旋转角速度； 为曲柄转角； 为柱塞数目； 为

斜盘倾角；a 为位于排油过程的柱塞数。

fe (φ) =
a−1∑
n=0

sin
Å
φ+

2πn
z

ã
式（1）中， 为正弦脉动

函数，说明柱塞泵的流量与脉动函数有关，要获得

稳定的流量，需要增加柱塞的个数。

双作用叶片泵的瞬时流量为

Qv = ωB
(
L2− r2

)
− δB

cosθ

j∑
i=1

Vi （2）

L r B

δ θ j
∑

Vi

式中： 为定子长半径； 为定子短半径； 为定子宽

度； 为叶片厚度； 为叶片槽倾角； 为叶片数；

为同时处于吸入或压出油腔的所有叶片径向速度

之和。

从式（2）可以看出，只要满足叶片的径向速度

之和恒定不变，叶片泵的输出流量就绝对均匀，通

过选择满足条件的定子曲线即可满足叶片的径向

速度之和恒定不变，从而获得稳定流量[17]。

对比分析柱塞泵和双作用叶片泵的瞬时流量

公式可知，柱塞泵在工作时不可避免地产生流量脉

动，同时因流量脉动引起的压力脉动又导致压力不

稳定，而双作用叶片泵可以获得稳定的流量，不会

产生额外的压力波动，能够获得更好的压力和流量

的控制效果，因此，选用伺服电机与双作用叶片泵

作为动力源的组合形式可以更优地满足控制要求。

 1.2　控制器的选择

系统控制器选用 BODAS RC28-14/30控制器，

该控制器相较于实验室常用的 dSPACE控制器有

很强的抗干扰能力，在环境复杂的实际工程机械系

统中可以起到优良的控制效果，目前在工程机械尤

其是行走机械上广泛运用。

控制器使用 codesys编译软件，根据 IEC61131-
3[18]，连续功能图（continuous function chart, CFC）、结

构化文本（structured text language, ST）等 6种语言均

可用于编程。本文实验使用其中 3个模拟电压输

出接口，4个模拟电压输入接口。采用 CFC和 ST
2种编程语言。首先，以 CFC将程序分割为不同的

功能块，建立起程序逻辑框图。然后，在不同功能

块内部用 ST编写功能块程序，对于功能块复杂的

函 数 ， 可 利 用 Simulink编 写 该 部 分 程 序 ， 用 in
和 out接口分别连接程序的输入端和输出端，并使

用 Create Subsystem命令建立子系统，将子系统离

散化。最后，用 generate code for subsystem命令创

建 subsystem.exp文件后，可用codesys的project/import
将 subsystem.exp导入，生成 Function Block功能块。

 1.3　变转速负载敏感进出口独立控制系统原理

变转速负载敏感进出口独立控制系统由变转

速负载敏感泵控系统和进出口独立阀控系统组
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成，其工作原理如图 1所示。其中，变转速负载敏

感泵控系统由双作用叶片泵、伺服电机和压力传

感器组成。在工作过程中，压力传感器将泵出口

和工作腔的压力信号输入到控制器中，控制器根

据反馈得到的压力信号对泵的出口压力进行闭

环控制，当负载压力发生变化时，控制器根据变

化的负载压力实时调节伺服电机转速，以保证泵

的出口压力始终跟随负载压力变化，并高于负载

压力一个压差预设值，实现工作腔的控制阀前后

压差不随负载变化影响的负载敏感压力补偿功

能。在工程机械中，为了保证系统获得较高的动

力性能和流量控制精度，同时兼具较低的能量损

耗，常取压差预设值为 2 MPa。进出口独立阀控

系统由 2个比例阀、液压缸、位移传感器组成。

位移传感器根据反馈的位移信号对活塞位置进

行闭环控制，保证在活塞位置控制的过程中实现

精准定位。
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p u
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控制器
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压力
传感器P1

压力
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负载力F
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图 1    系统控制原理

Fig. 1    System control principle
 

 2　系统数学模型

 2.1　进出口独立阀控子系统数学建模

在建模过程中，规定液压缸活塞伸出方向为正

方向，活塞缩回方向为负方向。

液压油缸负载平衡方程为

mẍr = A1 p1−A2 p2−Dẍr − f (xr, ẋr, t) （3）

m xr p1和p2

A1和A2

f (xr, ẋr, t)

式中： 为负载质量； 为油杆伸出位移； 分

别为液压缸无杆腔压力和有杆腔压力； 分别

为无杆腔和有杆腔的面积；D 为油杆黏性阻尼系

数； 为未建模力和外部干扰力。

动作油缸的工作频率远低于比例阀的频率响

应，故可以简化比例阀动态响应为比例环节[19]，即

xvi = kviui i = 1,2 （4）

xvi kvi

ui

式中： 为比例阀的阀芯位移； 为比例阀的增益

系数； 为输入比例阀的电压信号。

定义如下函数：

S (x) =
{

1∗ ⩾ 0
0∗ < 0

（5）

αi =Cdiwi
√

2/ρ Cdi令 ， 为比例阀的流量系数，

w 为比例阀的面积梯度，ρ 为液压油密度。通过比

例阀的流量为Q1=α1kv1u1

î
S (u1)

Ä√
Ps−P1

ä
+S (−u1)

Ä√
P1−P0

äó
Q2=α2kv2u2

î
S (u2)

Ä√
P2−P0

ä
+S (−u2)

Ä√
Ps−P2

äó
（6）

Q1 Q2 Ps

P1 P2 P0

式中： 、 分别为液压缸两腔的流量； 为泵出口

压力； 为无杆腔压力； 为有杆腔压力； 为油箱压力。

PL = P1−P2设负载压力 ，液压缸两腔动态方

程为
Ṗ1 =

βe

V1
(Q1−A1 ẋr −Cv1PL)

Ṗ2 =
βe

V2
(A2 ẋr −Q2+Cv2PL)

（7）

V1 V2 βe

Cv1 Cv2

式中： 和 分别为无杆腔和有杆腔的容积； 为油

液体积弹性模量； 、 为内泄漏系数。

 2.2　变转速负载敏感泵控子系统建模

泵出口压力动态为

Ṗs =
βe

Vp

[
Dpωp−Q1−Cpl (Ps−P0)

]
（8）

Vp Dp ωp

Cpl

式中： 为定量泵的容积； 为定量泵的排量； 为

定量泵的转速； 为定量泵的泄漏系数。

伺服电机响应速度要高于工作系统的频率响

应，故可简化伺服电机的动态响应为比例环[20]，即

ωp = ksup （9）

ks up式中： 为电机的转速增益； 为伺服电机输入电压

信号。

 3　系统仿真与试验分析

在研究过程中，采用仿真软件对所建系统进行

仿真分析，可以检验控制程序编写的正确性，也能

指导试验平台的搭建，而试验结果又可以对仿真模

型进行验证和修正，若仿真运算的结果与试验结果

一致，则证明了所建模型的准确性，此时能够以仿

真模型作为真实的研究系统，通过添加不同的控制

算法和外部负载力等参数对所建系统进行特性研

究。本文中选用 AMESim软件搭建系统机械和液

压部分，选用 MATLAB/Simulink软件搭建系统控

制部分，2个软件使用 S-funtion接口模块进行拼接

完成联合仿真。

 3.1　变转速负载敏感泵控系统仿真模型和试验测

试系统的建立

工程机械除了空载工况外常见工况有 2种：

①超越负载工况，该工况下负载力作为驱动力驱动
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活塞伸缩，泵只需做补油作用，系统不会出现大的

能量损失；②阻抗负载工况，负载力对活塞的工作

起阻碍作用，此时泵需要提供驱动压力，系统会因

控制方式的不同产生不同的能量损失。因此，本文

主要对阻滞型负载工况进行研究。

对于阻滞型伸出工况，控制油缸的外负载力由

加载缸推力决定，在执行器位置控制过程中，控制

液压缸的有杆腔侧比例阀全开减轻节流损失，无杆

腔属于高压腔，该侧比例阀进行流量控制，泵作基

于伺服电机的变转速负载敏感压力控制，其具体过

程为：由压力传感器输出的泵出口压力与负载压力

做差得到实际压差，将设定压差与实际压差比较后

输入压力 PID控制器，对伺服电机转速进行闭环调

节，保证泵出口压力高于负载压力一个设定的压差

值，实现负载敏感。

在通过变转速实现负载敏感的过程中，伺服电

机通过调节泵输出流量对压力进行控制的同时，经

过比例阀的流量变化会干扰泵的输出压力控制，泵

的出口压力和比例阀的流量耦合，为此，加入流量

前馈方式，补偿比例阀阀口流量波动引起的泵源输

出压力的变化。根据控制原理，得到如图 2所示的

变转速负载敏感泵控压力子系统的控制框图。
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图 2    变转速负载敏感泵控系统控制原理框图

Fig. 2    Control principle block diagram of variable speed load sensitive pump-controlled pressure system
 

变转速负载敏感泵控压力子系统为一阶系统[1]，

其响应是单调的，并没有振荡，不会产生超调。因

此，在压力 PID控制器参数选择中，比例环节是最

主要的，比例系数决定了压力控制系统的响应速

度，比例系数 kp 越大，系统响应速度越快。因此，在

压力 PID控制器中，kp 的权值最大。

根据系统原理搭建仿真和试验平台，所建平台

的控制系统由控制油缸、油箱、2个 10通径的比例

阀、阀块、伺服电机、双作用叶片泵、叠加式溢流

阀、压力传感器及其管路线束等组成；加载系统由

异步电动机、齿轮泵、换向阀、溢流阀、加载油缸、

相关管路及控制柜等组成。试验系统选用的压力

传感器量程为 0～25 MPa，输出模拟量为 0～10 V
电压信号，相关参数如表 1所示。

根据系统的控制原理和参数要求，建立如图 3
所示的仿真模型和图 4所示的试验平台，仿真模型

的参数设定均与试验平台的参数保持一致。

根据试验控制要求，电脑作为上位机，将控制

程序编入 BODAS控制器，对所建立的控制系统

进行压力控制。其中，加载系统通过控制柜直接

对电机和阀进行控制，其无杆腔的压力由手动溢

流阀调节，在控制油缸顶回加载油缸的过程中，

控制油缸的负载压力即为加载油缸无杆腔的压

力，因此可以通过调节溢流阀的方式获得不同的

负载压力；控制系统由 BODAS控制器给出相应

的泵和阀的控制信号，实现对系统的负载敏感压

力控制。
 
 

表 1    试验参数

Table 1    Test parameters

参数 数值

液压缸缸筒直径/mm 280

液压缸活塞直径/mm 220

液压缸活塞行程/mm 200

控制系统伺服电机额定功率/kW 4.5

控制系统伺服电机额定转速/(r·min−1) 1 800

控制系统定量叶片泵排量/(ml·r−1) 25

控制系统比例阀额定流量/(L·mm−1) 60

加载系统电机额定功率/kW 15

加载系统电机额定转速/(r·min−1) 1 700

加载系统定量叶片泵排量/(ml·r−1) 25
 

 3.2　变转速负载敏感泵控系统仿真与试验结果分析

在仿真和试验过程中，根据需求的负载压力调

节加载油缸泵出口溢流阀的压力，控制阀口开度使

加载缸活塞伸出，用控制油缸活塞对加载油缸活塞

进行顶回，检测在不同加载压力下控制油缸系统各

腔的压力与泵出口的压力，仿真结果与试验结果对

比如图 5所示。

在控制器设定压差为 2 MPa时，负载压力分别

为 2 MPa和 6 MPa下泵的出口压力、液压缸无杆腔
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压力和液压缸有杆腔压力如图 5（a）、图 5（b）所示。

在控制器设定压差为 3 MPa时，负载压力分别

为 2 MPa和 4 MPa下泵的出口压力和液压缸两腔

压力如图 5（c）、图 5（d）所示。

通过结果对比分析可知，所建立的系统仿真模

型曲线与试验曲线基本吻合，证明了模型建立的准

确性。不论设定的压差为 2 MPa或 3 MPa，泵的出

口压力可以始终保持高于负载压力一个设定的预

设值，说明所建变转速负载敏感泵控系统可以实现

阀的前后压差始终控制在预设值内，从而获得优良

的压力控制效果。

为进一步探究所建立系统是否对变化的负载

也有良好的跟随特性，将外负载设定为可变负载，

而在试验过程中，由于条件受限无法模拟变化的负

载，将加载系统用 AMESim中的正弦曲线和随机

信号代替，生成可变的随机负载进行分析研究。

图 6为添加 0～20 kN的正弦负载信号和 0～20 kN
的随机负载信号，同时设定压差前 10 s为 2 MPa，
后 10 s为 3 MPa，观察泵出口的压力和无杆腔压力

的变化。

从仿真结果可以看出，不论外负载如何变化，

调节电机转速可以保证阀的前后压差维持在所设

的预定值，说明所建变转速负载敏感泵控系统对变

化的负载也能起到良好的压力控制效果。

 3.3　进出口独立阀控系统仿真模型和试验测试系

统的建立

在工程机械实际工作中，如果泵一直处于负

载敏感压力控制模式，则泵的出口压力始终高于

负载压力，系统无法根据实际工况进行流量控制，

因而产生一定的能量损失。为此，通过模式切换

方法对泵的流量压力进行控制，将液压缸活塞伸

出过程分为快速阶段和定位阶段。快速阶段为能

耗控制模式下的泵控液压缸系统，定位阶段为位

置控制模式下的变转速负载敏感进出口独立阀控

系统。2种控制模式以定位阈值进行切换，在未达

到设定的位置阈值时为快速阶段。到达设定的定

位阈值范围内为定位阶段。系统的控制策略流程

如图 7所示。

根据变转速负载敏感进出口独立阀控系统的

原理和控制策略，建立如图 8所示的控制原理框
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图 3    变转速负载敏感泵控系统联合仿真

Fig. 3    Co-simulation of variable speed load sensitive pump-controlled system
 

 

图 4    变转速负载敏感泵控系统试验平台

Fig. 4    Variable speed load sensitive control system test bench
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图。首先，在控制器中给定目标位移 xd 和期望速

度 vm，目标位移与实际位移做差后与所设定的定位

阈值 xth 比较后进行模式选择。其中，系统的控制

参数主要对泵和阀进行控制。若活塞未达到定位

阈值，则为能耗控制下的快速模式，此时系统处于

泵控液压缸系统，控制器通过期望速度梯图计算生

成泵的转速信号来控制活塞的速度，两阀保持全开

以减轻节流损失；当活塞进入定位阈值，则为位置

控制下的定位模式，此时系统处于变转速负载敏感

进出口独立阀控系统，位置 PID控制器输出阀芯信

号控制活塞位移，泵转速信号由压力 PID控制器生

成，对压力进行控制保证阀的前后压差不变，同时

为了避免此过程中压力和流量的耦合关系，加入流

量前馈，避免因阀口流量变化引起泵的出口压力波动。
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图 5    泵出口压力与腔室压力

Fig. 5    Pump outlet pressure and chamber pressure
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图 6    变化负载下泵出口压与无杆腔压力

Fig. 6    Pump outlet pressure and non-rod chamber under varying loads
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变转速负载敏感进出口独立阀控系统是二阶

系统 [1]，控制参数的选择影响位置控制的精度和响

应速度。比例系数越大，位置控制的响应速度越

快；积分系数越大，积分速度越快，稳态误差减小得

越快，缩短了活塞精准定位的时间。比例系数和积

分系数均不能选择过大，否则会引起超调。微分环

节可以判断误差变化趋势，“提前”减小误差，对系

统进行及时修正，选择大的微分系数可以缩短系统

的调节时间，但是系数过大会增加系统稳定需要的

时间，降低了系统控制性能。综合 3个环节的特点

和变转速负载敏感进出口独立阀控系统的控制要

求，要保证阀控系统获得高精度和快响应的优点，

kp 和 ki 所占的权值应最大。

为使系统兼具更好的能耗特性和控制特性，控

制器控制参数的选择十分重要。本文通过给定频

率为 0.25 Hz的正弦曲线作为目标位移，调节位移

PID控制器中的 kp，使实际位移曲线的响应速度与

目标曲线基本吻合；再通过调节 ki、kd，缩小目标位

移与实际位移的稳态误差，获得跟踪较好的曲线，

记录此时的 3个控制参数，为获得更优的控制参

数，在 AMESim中采用批处理的方式，分别对这

3个参数进行增减一个单位数十次，将所有参数写

入参数列表，在仿真中进行批处理选择误差最小、

跟随效果最好的曲线，其对应的控制参数即为最优

参数。同理，对压力 PID控制器参数的选择也采用

同样的方法。最终选择出最优的位置控制参数和

压力控制参数，其中，最优位置控制参数为 kp=62，
ki=52，kd=1，最优压力控制参数为 kp=95，ki=8，kd=0。
图 9为通过批处理的方式进行位置控制参数选择

过程中最优控制参数与部分控制参数下的位移对
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比曲线。

根据控制原理和控制策略，建立空载工况下基

于伸缩缸的变转速负载敏感进出口独立阀控系统

的仿真和试验平台，该平台由变转速负载敏感泵站

系统和比例阀控制油缸系统组成，整个试验系统依

然选用 BODAS控制器对泵阀及控制油缸进行活塞

位移的控制，控制过程采用的位移 PID传感器选择

量程为 0～1 300 mm、输出模拟量为 0～10 V电压

信号的拉线式位移传感器，所用压力传感器与前文

一致。控制油缸具体参数如表 2所示
 
 

表 2    控制缸参数
 

Table 2    Control cylinder parameters mm　

工作装置参数 数值

液压缸缸筒直径 80
液压缸活塞直径 45
液压缸活塞行程 480

 

图 10和图 11分别为所建立的仿真模型和试验

平台。
 
 

P1
P2
Ps
Xrel

AMESim
to
MATLAB

u1

u2

up

MOT

A B

P T

A B

P T

M

图 10    基于模式切换的变转速负载敏感进出口独立阀控系统联合仿真

Fig. 10    Co-simulation of based on mode switching
 

 
 

图 11    变转速负载敏感进出口独立阀控系统试验平台

Fig. 11    Construction of position control test platform
 

根据试验控制要求，将控制程序进行编程后

写入 BODAS控制器中，电脑作为上位机，控制所

建立的系统，控制器的输入信号为位移 PID传感

器输出的电压信号，输出信号为 2个比例阀的控

制信号和伺服电机的转速信号，实时采集活塞位

移、泵出口压力、无杆腔压力和有杆腔压力。

 3.4　变转速负载敏感进出口阀控系统仿真与试验

结果分析

根据控制策略，在 BODAS控制器和 MATLAB
中设置模式切换的定位阈值为 0.1 m，分别给定不

同目标位移 0.4 m、0.45 m和不同设定速度 0.025 m/s、
0.03 m/s下的位移曲线和压力曲线，观察基于变转

速负载敏感进出口独立阀控系统下模式切换对位

移压力等参数的影响。

如图 12所示，图 12(a)和图 12（b）为目标位移
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0.4 m下 2种设定速度的位移曲线和压力曲线，

图 12(c)、图 12(d)为目标位移 0.45 m时 2种设定速

度的位移曲线和压力曲线。对比试验曲线和仿真

曲线可以发现，所建立的基于模式切换的变转速负

载敏感进出口独立阀控系统 AMESim/MATLAB模

型与试验结果基本吻合，证明了所建立仿真系统的

准确性。

通过对图 12的分析可知，在相同的目标位移

下，给定速度不同导致活塞达定位阈值的时间不

同。泵做变转速负载敏感压力闭环的时间取决于

活塞到达定位阈值范围内的时刻，在到达阈值范

围内前，泵做流量控制，出口压力保持较低的值，

同时从阀口全开减少节流损失；当活塞位移进入

阈值范围内，从图 12（a）、图 12（c）可以看出位移

的斜率有所变化，图 12（b）、图 12（d）中泵的出口

压力比无杆腔侧压力高约 2 MPa，此时泵做负载敏

感压力控制，比例阀进行流量控制保证定位的

准确。
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Fig. 12    Test and simulation displacement pressure curve
 

 4　加载和位置控制系统下仿真分析

完成变转速负载敏感泵控系统和进出口独立

阀控系统的分析，并分别对所建系统的仿真模型进

行修正后，得到与试验更加匹配的液压系统仿真模

型。引入模拟信号作为外负载力，选择正弦曲线模

拟均匀变化的外负载，选择随机信号模拟突变的负

载；同时，控制器中的速度信号采用变加速的形式

给出，使得系统更加稳定，同时均匀变化的速度信

号也会使伺服电机的转速变化均匀，有利于提高伺

服电机的使用寿命。图 13和图 14为均匀变化的

正弦信号负载和随机变化的随机信号负载下油缸

伸出时的特性曲线。从图中的速度曲线可以看出，

基于变加速启动的位置速度控制系统有着更加柔

和的位移曲线和速度曲线，保证油缸在实际工作过

程中更加平稳。

图 13（a）为正弦负载信号下，给定目标位移为

0.45 m时的油缸活塞位移、活塞速度、阀控信号及

泵控信号，正弦负载信号设定负载幅值为 8 kN，最

大负载力为 16 kN，最小负载力为 0 kN。可以看出，

当活塞运动到第 4.7 s时，位移到达定位阈值 0.1 m

范围内，此时进入定位模式，图 13（a）中泵的转速发

生了变化，因为泵由容积控制切换到负载敏感压力

控制，阀的信号也在同时由全开状态切换到流量控

制，活塞位移的均匀变化说明其在整个伸出过程不

受外负载力的影响。
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图 13（b）为在正弦负载曲线下，泵出口压力

Ps、负载压力 P1、两压力的压差和泵出口流量的曲

线。可知，在进入位置控制时，泵做变转速负载敏

感压力控制，此时泵的出口压力也随之比负载压力

高 2 MPa，泵出口流量从 30 L/min开始逐渐下降直

到定位结束。

图 14（a）为随机负载信号下，给定目标位移为

0.45 m时的油缸活塞位移、活塞速度、阀控信号及

泵控信号，随机负载信号设定负载最大值为 20 kN，

负载最小值为 0 kN。可以看出，当活塞运动到第

4.7 s时，位移到达定位阈值 0.1 m范围，同正弦负载

信号一样，此时进入模式切换，泵从容积控制过渡

到变转速负载敏感压力控制，阀从全开切换至流量

控制。不同于均匀变化的正弦负载信号下的速度，

在随机负载信号下，随着负载的突然变化，速度也

会不可避免产生突变，不过突变的速度只是瞬间

的，并不会影响到活塞伸出位移的变化，位移的变

化还是均匀且定位准确，外负载的剧烈波动不对定

位过程产生影响。

图 14（b）为在随机负载曲线下，泵出口压力

Ps、负载压力 P1、两压力的压差和泵出口流量的曲

线。可知，在到达阈值范围前，泵做容积控制，其流

量不随负载波动产生变化，阀保持全开以减少节流

损失，进入阈值范围后，泵做负载敏感压力闭环控

制，此时泵的流量随外负载的波动也在同时波动，

保证泵的出口压力始终比变化的负载压力高 2 MPa，
实现阀控缸的精准定位，定位时间持续 2.5 s，定位

结束泵的转速逐渐变 0，同时阀也关闭完成定位过程。

 5　系统的能耗分析

为进一步测试所提基于变转速负载敏感进出

口独立控制系统的控制性能和节能效果，将其传统

恒流阀控系统、传统负载敏感阀控系统和泵控系统

进行对比，同时将所有系统参数设置统一以保证对

比结果的有效性。此外，将恒流阀控系统的溢流阀

压力设定为 15 MPa，泵控系统溢流阀压力设置为

8 MPa。变转速负载敏感和传统负载敏感设定阀前

后压差为 2 MPa。控制系统均采用 PID控制器进行
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位置控制，目标位置均设置为 0.5 m。此时，3个系

统的位置速度曲线、压力曲线、功率曲线和流量曲

线如图 15所示。

从图 15（a）中可以看出，4种控制系统中，泵控

系统和恒流阀控系统到达目标位移的速度最快，但

是由于 2个系统泵出口流量不变，泵源压力受外负

载影响，导致活塞位移和速度随外负载力变化影响

明显，产生随负载变化而波动的位移曲线和速度曲

线。而对于传统负载敏感阀控系统和模式切换下

的本文系统，由于阀的前后压差稳定，在位置控制

时，负载的变化不会对活塞速度产生影响，2个系统

的速度和位移曲线均平稳。

从图 15（b）、图 15（c）中可以看出，对于恒流阀

控系统和泵控系统，泵出口的最大压力取决于溢流

阀设定压力，系统会造成较大的溢流能量损失；相

反，对于负载敏感阀控系统，泵出口压力随负载变

化且始终高于定值，避免了溢流损失，但是负载敏

感阀控系统在位置控制过程中泵出口压力始终比

负载高，会存在较大的节流压力损失，而基于模式

切换的本文系统中，泵只有在到达定位阈值时进行

压力控制，极大程度上保证了定位可靠，且降低了

能量损失。
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从图 15（d）中可以看出，对于恒流阀控系统和

泵控系统，功率初始最高，因为此时活塞位移与目

标位移最远，而随着活塞接近目标位移，流量开始

下降，2个系统的功率随之降低，但是由于负载变

化，功率也随之降低；对于负载敏感阀控系统，泵始

终做压力控制，因此泵的功率取决于外负载，外负

载为正弦负载，泵的输出功率也是正弦规律持续变

化；对于模式切换的本文系统，泵的功率在活塞到

达定位阈值之前取决于流量，到达定位阈值后取决

于压力，此时由于压力的突然升高导致功率曲线有

明显的山峰，随后随着转速的下降功率逐渐降低。

通过对比 4种控制方式的能耗可以发现，所提模式
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切换下的变转速负载敏感系统能耗最低，比传统泵

控系统节能 10.12%。

 6　结　论

本文研究了模式切换下变转速负载敏感进出

口独立控制系统，并针对变转速负载敏感泵控系统

和模式切换进出口独立阀控系统做了试验和仿真

研究，分析系统的能耗特性和位置控制特性，将完

整控制模型系统与传统液压缸位置控制系统进行

对比，由对比结果可知：

1） 以伺服电机驱动双作用叶片泵作为动力

源、BODAS作为控制器的液压系统可以实现对泵

出口流量和压力的准确控制。

2） 所建立的基于模式切换下的变转速负载敏

感进出口独立控制系统可以达到精确的定位控制

效果，且控制过程不受外负载的变化而波动。

3） 基于模式切换下的变转速负载敏感进出口

独立控制系统，功率低于传统恒流阀控系统、负载

敏感阀控系统和泵控系统，没有过多的溢流损失和

压力损失，因此能耗也是最低的，比传统泵控系统

低 10.11%。
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Research on characteristics of variable speed load sensitive inlet and
outlet independent control system

LI Zelong，YUE Luhong，YANG Jing*

(College of Mechanical and Vehicle Engineering，Taiyuan University of Technology，Taiyuan 030024，China)

Abstract： An independent import and export control was developed, based on variable speed load sensitivity at
mode switching, to address the issues of high efficiency but insufficient control precision of the pump control position
system  and  rapid  reaction  but  significant  energy  loss  of  the  valve  control  position  system.  A  control  strategy  is
designed for stagnant load conditions with large energy loss in construction machinery. First, a mathematical model of
the  variable  speed  load-sensitive  independent  position  control  system  for  the  import  and  export  was  established,
according to the above control principle. Second, the test platform and AMESim-MATLAB simulation model based
on  the  load  sensing  system  of  the  loaded  cylinder  and  the  position  control  system  of  the  empty  cylinder  were
established and analyzed. Then, sinusoidal and random signals are added to the built system model to simulate varying
loads, and the control and pressure of system position accuracy were analyzed under variable load. Finally, the built
system was analyzed and compared with a constant current valve control system, traditional load-sensing valve control
system, and traditional pump control system. The results show that the designed variable speed load-sensitive pressure
controller has a good control effect on system pressure; the position control performance and energy saving effect of
the load-sensitive inlet and outlet independent control system with servo motor-driven double-acting vane pump as the
power source are higher than those of traditional pump control and valve control systems，which saves the energy by
10.11% over the traditional pump control system.

Keywords： variable  speed  load  sensitivity； independent  meterting  system； BODAS  controller； AMESim-
MATLAB；mode switchin
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基于改进终端 SMC和 SMO的 SRM瞬时转矩控制

凌辉，杜钦君*，庞浩，杨姝欣，赵正阳，李存贺
(山东理工大学 电气与电子工程学院，淄博 255022)

摘　　　要：针对开关磁阻电机 (SRM)常规终端滑模控制器（SMC）响应速度慢和传统滑模

观测器（SMO）存在的抖振问题，提出一种基于改进终端 SMC和变速趋近律 SMO的 SRM瞬时转

矩控制（DITC）方法。设计了电机速度误差可快速收敛的改进非奇异快速终端滑模面和可自适应调

整趋近律速度的变速幂次趋近律，利用等效控制法，得出了连续非奇异控制律。通过 Lyapunov函

数证明了该系统的稳定性和有限时间收敛性。设计了变速趋近律 SMO以实现 SRM无位置传感器控

制。采用双曲正切函数作为切换函数，并引入快速幂次趋近律作为 SMO速度观测的趋近律，克服

了传统 SMO固定开关增益带来的抖振和收敛速度问题。通过 Lyapunov函数证明了 SMO运行的稳

定性。仿真和实验验证了所提方法的有效性。结果表明：与常规终端 SMC相比，改进终端 SMC能

够在 0.07 s内实现对期望转速的跟踪，调节时间减少了 0.04 s，并且系统稳定时转速波动降低了 0.5 r/min，

具有更好的响应速度和稳定性。在负载突增时，系统转速可在 0.02 s内调节至给定值，恢复时间减

少了 0.05 s，具有更好的调节性能。变速趋近律 SMO能够在 0.01 s内实现转速估计误差的收敛，且

误差波动维持在 2 r/min以内，可实现电机转速和转子位置的准确估计。

关　键　词：开关磁阻电机；终端滑模控制器；滑模观测器；快速幂次趋近律；收敛速度；抖振
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开关磁阻电机 (switched reluctance motor，SRM)

作为一种新型交流调速电机，其结构简单，成本低，

效率高，启动转矩大，调速范围宽，已被应用于电动

车、机械传动、航空航天等诸多领域 [1-2]。但由于

SRM的严重非线性及变参数特性，常规 PI控制，动

静态特性、鲁棒性达不到理想的效果，难以获得良

好的调速性能 [3]。此外，SRM驱动系统在运行中须

实时获取转子位置信号，安装机械式的位置传感器

不仅降低了系统运行的可靠性，还削弱了 SRM可

在恶劣环境下应用的优势[4]。

近年来，诸如自抗扰控制 [5]、神经网络控制 [6]、

滑模控制（sliding mode control, SMC）[7] 等非线性控

制理论被应用于 SRM调速系统控制中。其中，滑

模控制不依赖被控对象数学模型，对外部扰动不灵

敏，鲁棒性强，可以应用于 SRM速度控制上。传统

滑模控制采用线性超平面，系统状态是渐进收敛

的，无法实现系统状态在有限时间收敛至平衡点。

为此，文献 [8]提出非奇异终端滑模控制 (nonsingular

terminal sliding mode control，NTSMC)，解决了线性

滑模的收敛问题，并克服了终端滑模控制的奇异问

题。在此基础上，文献 [9-12]提出了非奇异快速

终端滑模控制 (nonsingular fast terminal sliding mode

control，NFTSMC)，改善了系统状态远离平衡点时

收敛速度慢的问题，实现了全局快速收敛。但根据
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文献 [9]对 NFTSM NTSMC的分析可知，该滑模面

的收敛速度介于 NTSM FTSMC和 FTSM FTSMC
之间，因此，在考虑非奇异问题的前提下，仍需对

NFTSM FTSMC作进一步改进，以提高系统状态在

滑模面上的收敛速度。抖振问题是滑模控制最显

著的问题，许多学者对此展开了研究，如准滑模方

法、分数阶滑模方法、趋近律方法等。准滑模方法

采用饱和函数替换符号函数，削弱了抖振，但控制

精度变低 [13]。分数阶控制器具有优越的控制性能，

文献 [14]将分数阶微分项引入快速终端滑模面，提

出了一种改进分数阶终端滑模控制方法，并证明了

系统的稳定性，但控制器的设计较为复杂。趋近律

方法可改善滑模控制在趋近阶段的动态性能，但常

规趋近律（如等速趋近律、幂次趋近律、指数趋近

律等）不能同时兼并抖振和趋近速度问题 [15]，为此，

许多学者将典型趋近律相结合，提出新型趋近律。

文献 [16]提出一种快速幂次趋近律，结合了指数和

幂次趋近律的优点，系统状态在远离滑模面时可快

速收敛，接近滑模面时可降低抖振。文献 [17]提出

了一种由幂次项和改进指数项构成的新型趋近律，

保证了趋近运动的动态品质，并削弱了抖振。但当

考虑到系统外界扰动时，采用上述新型趋近律时系

统状态只能收敛至平衡点邻域附近，若要减少稳态

误差界，需进一步进行扰动补偿[18]。

在 SRM瞬时转矩控制中，系统须实时计算瞬

时转矩值，并且根据转子所处区间施加各相开关信

号，这都需要获取精确的转子位置信号以实现控制

系统的闭环运行。考虑到机械式传感器的弊端，无

位置传感器检测技术的研究得到广泛关注。文

献 [19]针对传统滑模观测器（sliding mode observer,
SMO）的抖振问题，采用模糊控制实时调整开关增

益，实现了系统状态的快速收敛，并削弱了抖振，能

够较好估算转子位置，但模糊规则的制定依赖实际

经验，且输出开关增益 kω 的准确度受模糊量值的影

响。文献 [20]利用连续切换函数代替符号函数，并

采用指数趋近律控制，提高了观测误差的趋近速

度，减小了抖振，具有较好的观测性能。

为了解决 SRM常规终端滑模控制收敛速度慢

及传统滑模观测器的抖振问题，基于以上文献的研

究，本文提出一种基于改进终端滑模控制器和变速

趋近律滑模观测器的 SRM瞬时转矩控制方法。首

先，设计了转速误差可快速收敛的改进非奇异快速

终端滑模面（improved nonsing ular fast terminal sliding
mode, INFTSM），结合自适应变速幂次趋近律和等

效控制法，得出连续非奇异控制律，通过 Lyapunov
函数证明了系统的稳定性和有限时间收敛性。其

次，分析了传统滑模观测器存在的问题，引入快速

幂次趋近律作为速度观测的趋近律，并将双曲正切

函数代替符号函数，提高观测器的收敛速度，并削

弱抖振。最后，对方案进行仿真实验，证明其可行性。

 1　SRM-DITC系统

区别于电流斩波控制等间接转矩控制方法，直

接瞬时转矩控制通过电机反馈电流和位置信号实

时计算瞬时转矩，将其作为直接控制对象，跟踪参

考转矩值，并根据转子当前所处区间生成各相开关

信号，实现对瞬时转矩的实时控制，抑制转矩脉

动。DITC系统主要包含转矩估计、区间判断、电

压矢量表、SRM、逆变器等。SRM-DITC系统框图

如图 1所示。
  

速度
调节
器

SRM

电流
传感器

ωref
Δω

ω

ΔT+ +

−−

Tref

T

i

θ

转矩估计

功率变换器

区间
判断

d/dt

转矩滞环
电压

矢量表

位置
传感器

0

图 1    SRM-DITC系统框图

Fig. 1    Block diagram of SRM-DITC system
 

考虑到 SRM磁路饱和，忽略磁场储能变化 [21]，

其瞬时转矩可表示为

Te = i
∂ψ(i, θ)
∂θ

（1）

ψ(i, θ)式中：Te 为电磁转矩；i、 分别为相电流、磁链；

θ 为转子位置角度。

DITC常采用不对称半桥功率变换器作为驱动

电路，该驱动电路各相可独立控制，根据电压矢量

表输出各相开关信号。图 2给出了不对称半桥驱

动电路的 3种开关状态：励磁、续流、去磁。
  

S1 S1 S1

S2S2S2

D2

D1 D1 D1

D2 D2

A

A

(a) 励磁状态 (b) 续流状态 (c) 去磁状态

A

+

− − −

+ +

图 2    不对称半桥的开关状态

Fig. 2    Switching states of asymmetrical half bridge

类比于直接转矩控制，将 SRM一个运行周期

在电角度空间划分为 8个扇区，如图 3所示。以 A
相定转子凸极对齐位置作为电角度 0°，各相开通角

互差 90°，其中，扇区 2、4、6、8为单相导通区，扇
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区 1、3、5、7为换向区。在单相导通区，该相单独

导通，由内滞环控制该相的开关状态；在换相区，前

后两相共同输出转矩，并且后一相 (刚导通相)要逐

渐取代前一相 (即将关断相)作为主导通相，由双滞

环控制两相的开关状态。
 
 

N=5

N=6

N=7

N=8

N=1

N=2

N=3

N=4

Aon

Bon

Con

Don

Aoff

Boff

Coff

Doff

0°

图 3    扇区划分

Fig. 3    Sector division
 

DITC控制规则可用电压矢量表的形式表示，

如表 1所示。以 A 相为例，当处于扇区 6时，A 相单

独导通，只需采用单滞环控制，若转矩误差大于内

滞环上限，相绕组开关状态设为励磁状态，若转矩

误差小于内滞环下限，增加转矩。相绕组开关状态

设为续流状态，减小转矩。当处于扇区 7时，B 相开

始导通，A 相即将关断，转矩控制较为复杂，应采用

双滞环控制。在该换相区的导通原则为 B 相优先

增大转矩，并能逐渐替代 A 相输出转矩。因此，

B 相开关状态只选取“1”和“0”进行调节，A 相开

关状态则选择 3种开关状态进行调节。
 
 

表 1    电压矢量表

Table 1    Voltage vector table

区间
ΔT >内滞环

上限
ΔT >外滞环

上限
ΔT <内滞环

下限
ΔT <外滞环

下限

N=1 (−1,0,1,−1) (−1,1,1,−1) (−1,0,0,−1) (−1,−1,0,−1)

N=2 (−1,−1,1,−1) (−1,−1,0,−1)

N=3 (−1,−1,0,1) (−1,−1,1,1) (−1,−1,0,0) (−1,−1,−1,0)

N=4 (−1,−1,−1,1) (−1,−1,−1,0)

N=5 (1,−1,−1,0) (1,−1,−1,1) (0,−1,1,0) (0,−1,−1,−1)

N=6 (1,−1,−1,−1) (0,−1,−1,−1)

N=7 (0,1,−1,−1) (1,1,−1,−1) (0,0,−1,−1) (−1,0,−1,−1)

N=8 (−1,1,−1,−1) (−1,0,−1,−1)

　注：ΔT为转矩误差。
 

 2　改进非奇异快速终端滑模控制器

传统的 SRM-DITC系统采用 PID算法对速度

进行跟踪控制，但 SRM内部严重的非线性和外部

扰动使常规 PI控制难以实现 DITC系统的高性能

控制。滑模控制系统对外部干扰和参数摄动不灵

敏，不依赖模型精度，具有较强的鲁棒性 [13]。因此，

在设计 SRM-DITC系统的速度控制器时，本文提出

了改进连续 NFTSMC，实现转速误差的快速收敛，

提高系统的鲁棒性。

由 SRM的机械运动方程可得

dω
dt
=

1
J

(Te−TL−Bω) （2）

式中：ω 为转子角速度；J 为转动惯量；TL 为负载转

矩；B 为摩擦系数。

定义 SRM系统的状态变量为{ x1 = e = ω∗−ω
x2 = ẋ1 = −ω̇

（3）

式中：ω*为参考转速。

由式 (2)和式 (3)可得{ ẋ1 = x2

ẋ2 = −ω̈ = −
1
J

(Ṫe+Bx2)+
ṪL

J
（4）

U = Ṫe

ẋ2

定义 ，考虑电机运行过程中参数变化，

可表示为

ẋ2 =

Å
−1

J
+∆a
ã

U +
Å
−B

J
+∆b
ã

x2+
ṪL

J
+∆c =

− 1
J

(U +Bx2)+∆aṪe+∆bx2+∆c+
ṪL

J
（5）

∆a ∆b ∆c

g(t) = ∆aṪe+∆bx2+∆c+ ṪL/J |g(t)| ⩽ D

式中： 、 为参数项的不确定因素， 为外界干扰

项。令 ，且满足 。

 2.1　改进终端滑模面设计

传统滑模面采用线性超平面，无法实现系统在

有限时间内收敛。终端滑模面引入了非线性函数，

实现了系统状态在滑模面的有限时间收敛 [8]。文

献 [8-9]分别提出了 NTSMC和 NFTSMC控制方

法，克服了终端滑模控制的奇异问题，并且 NFTSMC
相比 NTSMC，可实现在整个滑模面都有很好的收

敛速度。NTSMC滑模面表示为

s = x1+βxγ2 （6）

β > 0 γ = p/q 1 < γ < 2式中： ； ，p 和 q 为奇数， 。

NFTSMC滑模面可表示为

s = x1+αxκ1+βxγ2 （7）

α > 0 κ = g/h κ > γ式中： ； ，g 和 h 为奇数， 。

为进一步提高系统状态在滑模面上的收敛速

度，本文提出一种改进非奇异快速终端滑模面，

如下：

s = |x1||x1 |sgn(x1)+αxκ1+βxγ2 （8）

定理 1　当选取式 (8)改进终端滑模面时，系统

状态沿着滑模面可在有限时间收敛到平衡点，并且

其收敛速度要快于沿着式 (7)终端滑模面的收敛

速度。
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证明　当系统进入改进终端滑模面时，s=0，则 |x1||x1 |sgn(x1)+αxκ1+βxγ2 = 0

x2 = −
ï

1
β

(
|x1||x1 |sgn(x1)+αxκ1

)ò1/γ （9）

V = x2
1/2选取 Lyapunov函数 ，对其求导得

V̇ = x1 x2 = −x1

ï
1
β

(
|x1||x1 |sgn(x1)+αxκ1

)ò1/γ

=

−
Å

1
β

ã1/γ[
x1

γ−1|x1||x1 |+1+αxκ+γ1

]1/γ
（10）

γ−1 = (p−q)/q κ+γ =

p/q+g/h V̇ ⩽ 0

式中：p、q、g 和 h 为奇数，则 和

为偶数， 。因此，系统状态可沿着改

进终端滑模面收敛至平衡点。

通过对式 (9)方程求解可推导出系统状态沿着

改进终端滑模面收敛至平衡点时间为[9]

tr1 =
w |x1(0)|

0
1
¡ï

1
β

(
xx1

1 +αxκ1
)ò1/γ

dx1 （11）

通过对式 (7)求解可推导出系统状态沿着

NFTSMC滑模面收敛至平衡点时间为

tr2 =
w |x1(0)|

0
1
¡ï

1
β

(x1+αx1
κ)
ò1/γ

dx1 （12）

x1 > 0 xx1
1 ⩾ x1 tr1 < tr2当 时， ， 。因此，系统状态沿

着式 (8)改进终端滑模面的收敛速度要快于沿着式

(7)终端滑模面的收敛速度。 证毕

 2.2　自适应变速幂次趋近律设计

ṡ = −k|s|asgn(s) k > 0,0 < a < 1

|s|a

ṡ = −εsgn(s)− ks ε,k > 0

在趋近阶段，采用趋近律方法可改善趋近运动

的动态品质。典型的趋近律中，幂次趋近律为

，其中， 。通过引入幂

次项 使得系统状态靠近滑模面时保证了较小的

切换增益，削弱了抖振，但远离滑模面时趋近速度

较慢。指数趋近律为 ，其中， 。

其趋近速度较快，但靠近滑模面时抖振较大。

针对典型滑模趋近律的不足，本文提出一种自

适应变速幂次趋近律：

ṡ = −ε
(
1− e−δ|s|

)
sgn(s)− k|s|λsgn(s) （13）

ε,δ,k > 0,λ > 1式中： 。

|s|λ

ε
(
1− e−δ|s|

)

根据系统状态距离滑模面的远近可将趋近阶

段分为 2个阶段：远离滑模面和靠近滑模面 [22]。从

式 (13)可看出，等式右边 2项分别对应于趋近运动

的 2个阶段。当系统状态远离滑动模态时，式 (13)
右边第 2项通过引入幂次项 提高了系统的趋近

速度；当系统状态接近滑动模态时，式 (13)右边第

1项引入了 项，具有变速趋近特性，可有

效降低指数趋近率存在的抖振问题。

因此，该趋近律可保证系统状态在远离和接近

滑模面时，系统都有良好的趋近性能和控制效果。

定理  2　系统状态在趋近律 (13)的作用下，可

达到滑动模态 s=0。
V = s2/2证明　选取 Lyapunov函数 ，对其求导

V̇ = sṡ = s
[
−ε
(
1− e−δ|s|

)
sgn(s)− k|s|λsgn(s)

]
=

−ε
(
1− e−δ|s|

)
|s| − k|s|λ+1 ⩽ 0 （14）

sṡ = 0当且仅当 s=0时， 。综上可得，所设计的

趋近律满足可达性条件，即在该趋近律的作用下，

系统是逐渐稳定的。 证毕

 2.3　控制律设计

对本文所提出的改进终端滑模面 (8)微分可得

ṡ = |x1||x1 | (x2 ln |x1|+ x2)+ακxκ−1
1 x2+βγxγ−1

2 ẋ2 =

|x1||x1 | (x2 ln |x1|+ x2)+ακxκ−1
1 x2−

βγxγ−1
2 (U + x2)/J+βγxγ−1

2 g(t) （15）

g(t) = 0

根据式 (13)选取的自适应变速幂次趋近律和

系统状态方程 (5)，令 ，利用等效控制法，可

得改进连续非奇异快速终端滑模控制律为

u = ueq+usw = Jx2−γ
2

[
|x1||x1 | (1+ ln |x1|)+ακxκ−1

1

]/
(βγ)−

x2+ J
[
ε
(
1− e−δ|s|

)
sgn(s)+ k|s|λsgn(s)

]
（16）

滑模控制器的输出参考转矩为

T ∗e =
w t

0

{
Jx2−γ

2

[
|x1||x1 | (1+ ln |x1|)+ακxκ−1

1

]/
(βγ)−

x2+ J
[
ε
(
1− e−δ|s|

)
sgn(s)+ k|s|λsgn(s)

]}
dτ

（17）

从式 (16)可看出，所设计的控制律连续非奇

异，克服了传统终端滑模存在的抖振和奇异问题。

|s| ⩽ ∆s

|x1| ⩽ ∆x1

定理 3　考虑系统存在不确定项和外界干扰

时，系统状态在滑模控制律式 (16)的作用下，可在

有限时间内到达 ，并在有限时间内收敛至平

衡点的邻域 。

V = s2/2证明　选取 Lyapunov函数 ，可得

V̇ = sṡ = s
[
|x1||x1 | (x2 ln |x1|+ x2)+ακxκ−1

1 x2−

βγxγ−1
2 (U + x2− Jg(t))/J

]
（18）

代入控制律式 (16)可得

V̇ = −βγxγ−1
2

[
ε
(
1− e−δ|s|

)
|s|+ k|s|λ+1−g(t)s

]
⩽

−βγεxγ−1
2

[
ε
(
1− e−δ|s|

)
|s|+ k|s|λ+1−D |s|

]
（19）

x2 , 0 γ−1 = (p−q)/q

xγ−1
2 > 0 sṡ ⩽ 0

当 时，因为 为偶数，所以

，此时，若要满足 ，则需要：

k|s|λ ⩾ D−ε
(
1− e−δ|s|

)
⩾ D （20）

|s| ⩾ (D/k)1/λ V̇ ⩽ 0

s = 0 |s| ⩽ ∆s =

(D/k)1/λ

即 时， 。因此，滑模控制系统的

系统状态可在有限时间收敛到 的邻域

。

x2 = 0当 时，将控制律 (16)代入系统状态式 (5)
可得

3148 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



ẋ2 = −ε
(
1− e−δ|s|

)
sgn(s)− k|s|λsgn(s)+g(t) ⩽

−ε
(
1− e−δ|s|

)
sgn(s)− k|s|λsgn(s)+D （21）

|s| ⩾ ∆s在 时，可得®
ẋ2 ⩽ −ε

(
1− e−δ|s|

)
s ⩾ ∆s

ẋ2 ⩾ ε
(
1− e−δ|s|

)
s ⩽ −∆s

（22）

s ⩾ ∆s x2 x2 < 0 s ⩽

−∆s x2 x2 > 0 |s| ⩾ ∆s

ẋ2 , 0 x2 x2 = 0

|s| ⩽ ∆s

当 时， 将在有限时间减小到 ，当

时， 将在有限时间增加到 ，即在 区

域内， ， 不是吸引子。因此，当 时，系统

可在有限时间到达滑模面的邻域 。

|s| ⩽ ∆s

综上，所设计的控制器满足 Lyapunov稳定条

件，系统在滑模控制律 (16)的作用下，可在有限时

间内收敛到 。

|x1| ⩽
∆x1 =

[
D/
(
kαλ
)]1/(λκ)

当系统状态到达滑模面的邻域内，根据文

献 [22-23]可知，系统状态存在稳态跟踪误差界，即

系统状态可在有限时间收敛至平衡点的邻域，

。 证毕

 3　基于双曲正切函数的变速趋近律

滑模观测器

在 SRM-DITC系统中，需要实时获取转子位

置，判断当前所处为换相或单相导通区域，实现对

转矩和转速的精确控制。滑模观测器具有较强的

鲁棒性和实时性，可实现对 SRM位置和转速的精

确观测。

 3.1　传统滑模观测器

SRM的数学模型为

dω
dt
= (Te−TL−Bω)/J

dθ
dt
= ω

dψ
dt
= U −Ri

i =
ψ

L(i, θ)

（23）

SRM的建模是滑模观测器设计的一个关键问

题，精确的电机模型可提高滑模观测器的性能和鲁

棒性。由于磁路饱和，SRM磁链具有高度的非线

性。为提高观测器的性能和鲁棒性，需采用非线性

手段获取 SRM磁链模型。本文利用 Maxwell软件

对 SRM进行非线性电磁场计算，得到磁链特性曲

线如图 4所示。

根据 SRM的数学模型，SRM的滑模观测器状

态方程设计为® ˙̂θ = ω̂+ kθsgn(ef)
˙̂ω =
(
T̂e− T̂L−Bω̂

)
/J+ kωsgn(ef)

（24）

ˆ T̂e, T̂L式中：“ ”表示观测值。将 作为扰动项处理，

式 (24)可进一步简化为[19]®
˙̂ω = kωsgn(ef)
˙̂θ = ω̂+ kθsgn(ef)

（25）

kω kθ ef eθ eω式中： 和 为切换增益； 为间接反映 和 的误

差函数，表示为

ef =
n∑

j=1

dL j

dθ
(i j− î j) （26）

dL j/dθ式中：n 为电机相数； 的作用为确保估计误差

在电动或发电模式下都能收敛至平衡点。

定义滑模面为ß
sθ = θ− θ̂
sω = ω− ω̂

（27）

为确保滑模观测器稳定运行，系统位置误差和

转速误差能够稳定进入滑模面，须满足 Lyapunov

稳定条件，对滑模面求导得ß
ṡθ = ėθ = eω− kθsgn(ef)
ṡω = ėω = −kωsgn(ef)

（28）

sṡ ⩽ 0为满足 Lyapunov稳定条件 ：®
eθėθ = eθ

(
eω− kθsgn(ef)

)
⩽ 0

eωėω = eω
(
−kωsgn(ef)

)
⩽ 0

（29）

kθ > |eω| ,kω > 0可以得出，当 时，系统状态可在

有限时间进入滑模面，位置和转速估计值可收敛至

实际值。

 3.2　变速趋近律滑模观测器

kω

kω

传统滑模观测器通常采用等速趋近律作为速

度观测的趋近律。当切换增益 取较大值时，速度

误差会快速趋近速度滑模面，但靠近滑模面时增加

了抖振；当切换增益 取较小值时，可削弱抖振现

象，但其收敛速度变慢。同时，传统滑模观测器采

用符号函数作为切换函数，也增加了抖振。

为兼并收敛速度和抖振问题，本文采用双曲正

切函数代替符号函数，并设计了基于快速幂次趋近

律的滑模观测器，其原理如图 5所示。
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图 5    变速趋近律滑模观测器原理

Fig. 5    Principle of sliding mode observer with variable speed

convergence law
 

该滑模观测器的趋近律设计为ß
ṡθ = ėθ = eω− kθ tanh(ef)
ṡω = ėω = −kω1|ef|µ tanh(ef)− kω2ef

（30）

0 < µ < 1 kθ > |eω| kω1,kω2 > 0(
T̂e− T̂L−Bω̂

)/
J kω2 kω2 ⩾ 10max(TL)/J

式中： ， ， ，由于忽略了扰动项

， 应取较大值， 。

则该滑模观测器状态方程可设计为®
˙̂θ = ω̂+ kθ tanh(ef)
˙̂ω = kω1|ef|µ tanh(ef)+ kω2ef

（31）

ef eω
eω eω = cef

误差函数 反映了电机转速误差 的变化，其

变化趋势与 一致[19]，取 。可以看出，系统能

够根据误差函数的变化自适应调节转速误差的趋

近速度，在转速误差远离或接近滑模面时均能获得

较好的趋近性能，提高收敛速度的同时降低了抖振。

根据 Lyapunov定理：

eωėω = eω (−kω1|ef|µ tanh(ef)− kω2ef) =
− c
(
kω1|ef|µ+1 tanh(|ef|)+ kω2e2

f

)
（32）

c,kω1,kω2 > 0 eωėω ⩽ 0因为 ，所以 ,所设计的滑模

观测器可稳定运行。

eθ = ėθ = 0当系统达到滑模面， ，由式 (30)可知

ėω = −kω1|ef|µ
eω
kθ
− kω2ef = −

kω2

c
eω−

kω1

kθcµ
eµ+1
ω （33）

求解式 (33)的微分方程得

e−µω = −
kω1c1−µ

kω2kθ
+

Å
e−µω (0)+

kω1c1−µ

kω2kθ

ã
e(µkω2/c)t （34）

t→∞ eω→ 0

µ、c

kθ、kω1、kω2

由式 (34)可知， 时， ，速度误差可逐

渐收敛至平衡点，在参数 确定的情况下，收敛

时间与参数 有关。

 4　仿真与实验分析

为验证本文所提出的改进终端滑模控制和滑

模观测器的可行性，在 MATLAB/Simulink中搭建

系统仿真，系统框图如图 6所示。系统中的速度调

节器采用改进终端滑模控制器代替传统 PI控制

器，并利用变速趋近律滑模观测器代替位置传感器

对转子位置角和转速进行观测。仿真系统根据给

定转速和实际转速的误差 Δω，经改进终端滑模控

制器计算参考转矩值。滑模观测器输出的转子位

置和电流经转矩查找表得出实际转矩值，与转矩参

考值比较后经电压矢量表输出各相开关信号，电机

参数如表 2所示。
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图 6    基于改进终端滑模控制器和变速趋近律滑模观测器的 SRM瞬时转矩控制系统

Fig. 6    Instantaneous torque control system of SRM based on improved terminal sliding model controller and SMO with variable speed

convergence law
 

为验证所提改进终端滑模控制器和变速趋近

律滑模观测器的有效性，本文将改进终端滑模控制

器与常规终端滑模控制器的控制效果进行比较，并

对变速趋近律滑模观测器与传统滑模观测器的观

测效果进行比较分析。常规终端滑模控制的滑模

面如式 (6)所示，趋近律采用等速趋近律：

ṡ = −kpsgn(s) （35）

β = 0.6 γ = 9/7

kp = 200 α = 13

β = 0.6 κ = 3/1 γ = 13/11 ε = 10 k = 100 δ = 0.5

λ = 3

常规终端滑模控制器参数为： ， ，

。改进终端滑模控制器的参数为： ，

， ， ， ， ， ，

。

 4.1　启动性能分析

在电机启动阶段，电机带 5 N·m负载，给定转

速为 1 000 r/min，2种控制器的转速和转速误差仿
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真曲线如图 7和图 8所示。可以看出，相比于常规

终端滑模控制器，改进终端滑模控制系统的响应速

度更快。在电机启动时，常规终端滑模控制的转速

在 0.11 s趋于稳定，而改进终端滑模控制系统的转

速在 0.07 s左右就已稳定运行。同时，常规终端滑

模控制下的转速波动为 0.7 r/min，而改进终端滑模

控制系统的转速波动仅为 0.2 r/min。改进终端滑模

控制系统的转速波动远小于常规终端滑模控制，这

是由于改进终端滑模控制采用自适应变速幂次趋

近律，改善了控制律非连续项带来的抖振问题。图 9
为采用本文 SRM-DITC控制方法和电流斩波控制

的稳态转矩曲线对比。可以看出，电流斩波控制

(CCC)下的转矩在 4～7.8 N·m之间波动，SRM-DITC
系统直接将瞬时转矩作为反馈，转矩在 4.6～5.5 N·m
之间波动，有效抑制了转矩脉动。

 4.2　抗扰性能分析

电机给定转速为 1 000 r/min，在 0.2 s时负载由

5 N·m突变为 8 N·m，2种控制器的转速和转矩波形

如图 10和图 11所示。从图 10可以看出，在突加负

载时，2种控制系统的转速曲线都出现了下降，但改

进终端滑模控制系统的转速波动相比常规终端滑

模控制要小得多，并且其转速在 0.02 s后即恢复为

初始状态，鲁棒性更好。从图 11中可看出，突加负

载后改进终端滑模控制系统的转矩会迅速上升并

稳定下来，而常规终端滑模控制下的转矩上升较慢

并出现了较大转矩波动，在较长时间后才趋于稳

定，这也造成了其转速调节时间远大于改进终端滑

模控制系统的转速调节时间。

 4.3　滑模观测器性能分析

为验证变速趋近律滑模观测器的有效性，搭建

了传统滑模观测器和变速趋近律滑模观测器的模

型，并进行比较分析，系统中转速控制器采用本文

所提的改进终端滑模控制器。传统滑模观测器参

 

表 2    电机参数

Table 2    Motor parameters

参数 数值

额定功率/kW 1.5

额定转速/(r·min−1) 1 500
额定转矩/(N·m) 9.55

转动惯量/(kg·m2) 0.008 2

摩擦系数/((N·m)(rad·s−1)−1) 0.01
开通角/(°) 35
关断角/(°) 57.5
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kθ = 50 kω = 6500

kθ = 50 kω1 = 55 kω2 = 40000 µ = 0.5

数为： ， 。变速趋近律滑模观测器参

数为： ， ， ， 。

kω =

6500

kω = 40000

设定仿真时间为 0.4 s，转速为 1 000 r/min，0.2 s
时突加 8 N·m负载，传统滑模观测器和变速趋近律

滑模观测器转速估计曲线如图 12和图 13所示。

可以看出，传统滑模观测器在切换增益较小 (
)时，虽然转速估计波动较小，但转速误差收敛

速度较慢，需要较长时间才能收敛至误差零点。当

切换增益较大 ( )时，转速估计能及时跟

踪实际转速值，但较大的开关增益造成了较大的转

速波动。而变速趋近律滑模观测器由于采用了快

速幂次趋近律，可根据误差函数的变化自适应调整

转速误差的趋近速度，在提高收敛速度的同时降低

了抖振。因此，转速估计误差能快速收敛，转速估

计能及时跟踪实际转速，并且在稳定阶段和突加负

载时转速都能保持较小的波动，改善了系统抖振。

图 14为变速趋近律滑模观测器对转子位置估

计的波形，图 15为位置估计误差波形。可以看出，

所设计的观测器可准确地估计转子位置，在 0.2 s负

载突变后位置估计误差有较小的增加，但依旧能准

确估计转子位置。

 4.4　实验结果分析

为验证本文方法的有效性，搭建 SRM实验平

台，由 SRM、控制器、电源模块、负载电机等组成，

样机参数与仿真一致。控制器采用TI的TMS320F2812

芯片，开关频率为 10 kHz，转矩采样时间设为 100 µs。

实际转子位置采用编码器获得，转矩和转速采用转

矩转速测量仪获得，将得到的数据经信号处理器传

送至上位机进行实验结果处理。实验平台如图 16

所示。

电机转速由 1 000 r/min升至 1 500 r/min的瞬态

过程如图 17所示。可以看出，在电机加速过程中，

改进终端滑模控制器的转矩在突增后 100 ms左右

回到初始值，转速也更快稳定于给定值，而传统终

端滑模控制器下的转速则需要 200 ms左右的调整

才能达到给定值，调整时间较长，因此，改进终端滑

模控制系统具有更好的动态特性。系统采用变速

趋近律滑模观测器对转子位置进行估算，电机运行在

1 500 r/min时的转子位置波形如图 18所示。可以

看出，观测器估算的转子位置与实际位置相接近，

具有较好的观测性能。
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 5　结　论

为了改善 SRM控制系统的控制性能，提高系

统响应速度和鲁棒性，降低传感器带来的系统成

本，增强电机运行的可靠性，本文提出了一种基于

改进终端滑模控制器和变速趋近律滑模观测器的

SRM瞬时转矩控制方法：

1） 类比于直接转矩控制，基于电角度空间对

SRM运行周期进行扇区划分，根据各相导通逻辑设

计了 8/6极 SRM瞬时转矩控制的电压矢量表，建立

了 SRM-DITC系统。

2） 设计了转速误差可快速收敛的改进非奇异

快速终端滑模面和自适应变速幂次趋近律，并分别

利用 Lyapunov稳定性定理证明了改进终端滑模面

的快速收敛性和自适应变速幂次趋近律的可达性。

3） 针对传统滑模观测器出现的抖振和收敛速

度问题，设计了基于双曲正切函数的变速趋近律滑

模观测器。采用快速幂次趋近律代替传统滑模观

测器的等速趋近律，进而得出观测器的状态方程。

4） 仿真和实验证明，相比于常规终端滑模控

制，改进终端滑模控制器具有更快的响应速度，系

统抖振和转速波动更小。在突增负载扰动后，改进

终端滑模控制系统的转矩响应更快，转速调节时间

更短。相比于传统滑模观测器，基于双曲正切函数

的变速趋近律滑模观测器在实现转速估计误差快

速收敛的同时降低了系统抖振，在负载发生变化

时，系统仍能准确跟踪实际转速和转子位置，具有

较强的鲁棒性。
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Instantaneous torque control of SRM based on improved
terminal SMC and SMO

LING Hui，DU Qinjun*，PANG Hao，YANG Shuxin，ZHAO Zhengyang，LI Cunhe

(School of Electrical and Electronic Engineering，Shandong University of Technology，Zibo 255022，China)

Abstract： An instantaneous  torque  control  method  for  switched  reluctance  motors  (SRM) based  on  improved
terminal  sliding  mode  controller  (SMC)  and  sliding  mode  observer  (SMO)  with  variable  speed  reaching  law  was
proposed to address the issues of slow response speed of conventional terminal sliding mode control system of SRM
and system chattering of traditional sliding mode observer.Firstly, an improved nonsingular fast terminal sliding mode
surface with fast convergence of motor speed error and a variable speed power reaching law with adaptive adjustment
of reaching law speed were designed. The continuous nonsingular control law was obtained by using the equivalent
control  method.  The  stability  and  finite-time  convergence  of  the  system  were  proved  by  the  Lyapunov  function.
Secondly,  a  sliding  mode  observer  with  variable  speed  reaching  law  was  designed  to  realize  sensorless  control  of
SRM.  In  order  to  solve  the  chattering  and  convergence  speed  issues  brought  on  by  the  fixed  switching  gain  of  the
conventional sliding mode observer, the hyperbolic tangent function was employed as the switching function and the
fast  power  reaching  law was  introduced  as  the  reaching  law of  speed  observation.The  stability  of  the  observer  was
proved by the Lyapunov function.  Finally,  the simulation and experiment  verified the effectiveness of  the proposed
method. The results show that compared with the conventional terminal sliding mode control, the improved terminal
sliding mode control system can realize the tracking of the desired speed in 0.07 s, the adjustment time is reduced by
0.04 s, and the speed fluctuation is reduced by 0.5 r/min when the system is stable, which has better response speed
and stability. When the load suddenly increases, the system speed can be adjusted to a given value within 0.02 s, and
the recovery time is reduced by 0.05 s, which has a better adjustment ability. The sliding mode observer with variable
speed reaching law can realize  the  convergence of  speed estimation error  within  0.01 s,  and the  error  fluctuation is
maintained within 2 r/min, which can realize the accurate estimation of motor speed and rotor position.

Keywords： switched  reluctance  motor； terminal  sliding  mode  controller； sliding  mode  observer； fast  power
reaching law；convergence speed；chattering
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基于主动切换逻辑的涡扇发动机 N-dot控制方法

李宇琛1，李秋红1，*，张新晟1，庞淑伟1，张永亮2

(1.   南京航空航天大学 能源与动力学院 江苏省航空动力系统重点实验室，南京 210016； 2.   北京动力机械研究所，北京 100074)

摘　　　要：为提升涡扇发动机的加速性能，对传统的转子加速度 N-dot控制结构进行了改

进，提出了一种基于跟踪误差的主动切换控制策略，在跟踪误差较大时，执行 N-dot控制回路，否

则执行稳态控制回路。同时提出了基于等高度线的 N-dot控制计划制定方法，采用差分进化算法对

加速过程进行优化，最大限度地减小与最大转速之间的误差。以优化出的不同高度下最大高压转子

加速度作为 N-dot控制计划，并采用紧格式动态线性化无模型自适应控制 (CFDL-MFAC)算法设计

N-dot控制器。与常规Min-Max选择结构下的 PID控制 N-dot相比，主动切换MFAC的 N-dot控制

在某中等推力军用涡扇发动机设计点上加速时间减小了 0.7 s，在非设计点上加速减少了约 1.2 s。
关　键　词：涡扇发动机；N-dot控制；加速控制；主动切换；无模型自适应控制

中图分类号：V2337
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航空发动机过渡态控制的重点是加减速控制，

近几十年来工程上普遍采用开环油气比的方法实

现发动机的加减速控制 [1]。这种方法尽管简单方

便，但是针对同一批次的不同发动机或者同一发动

机的不同性能退化程度，其加减速性能也会发生改

变，导致原来制定的控制计划不能充分发挥发动机

性能。国外学者对此提出了基于N-dot的控制方式[2-4]，

在体现发动机过渡态的非线性时变特性上有其优

越性，因为其加速控制律按照转速变化率设计，能

通过发动机转子加速度的需求自动调节燃油流量，

可以适应发动机不同的寿命阶段或者是发动机由

于制造、加工、装配等带来的不确定性，以及消除

不同的环境条件对剩余功率的影响，比传统的开环

油气比控制方法更能保持加速性能的一致性。

目前，主流的 N-dot加速控制多采取闭环 PI控

制方式。王曦[5] 和黄浏[6] 等针对分开排气涡扇发动

机，设计了随高压换算转速变化的 N-dot控制计划，

分别采取差分进化算法和模式搜索算法离线优化

N-dot的 PI控制器参数，并以高压转速对 PI控制参

数进行调度，采用 Min-Max选择的方式与稳态控制

回路进行综合。杨帆等 [7] 为了保证辅助动力装置

能提供一致的加速性能，针对辅助动力装置设计了

N-dot控制器，通过控制系统结构图等效变换，将反

馈通道对转速的微分转化为前向通道对转加速度

指令的积分，为转加速度控制系统结构设计提供了

一种新的思路。姚太克等 [8] 提出了一种积分补偿

的 N-dot闭环控制方法，对 N-dot的控制误差积分

变为转速误差后，再设计 PI控制器。以上研究验

证了 N-dot控制在保持转加速度恒定上的优越性，

但还存在以下问题：①在控制方法上，均采用

PID控制方法，而 PID控制方法虽然结构简单，但

是需要在包线内进行增益调度才能保证获得满意

的动态响应过程，且对发动机个体差异及性能退化

等不确定性缺少自适应能力。②在控制系统结构

上，传统的控制方法 N-dot控制回路和稳态控制回

路通过 Min-Max选择进行被动切换，加速控制器起
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到的作用和超限保护控制器类似，仅在稳态控制回

路输出超出加速控制器输出时才进入加速限制回

路。稳态控制器和 N-dot控制器何时会进行切换，

加速过程中会切换几次，均无法预先确定，带来了

控制结构上的不确定性。③在 N-dot控制计划上，

仅采用随高压换算转速变化的 N-dot控制计划，缺

乏对 N-dot控制计划在包线内适用性的研究。目

前，在基于换算油气比的加减速控制计划研究中，

刘子赫等 [9] 提出了一种基于等温度线的加速控制

计划制定方法，利用等温度线和换算转速的双重插

值进行加速控制计划的设置，虽然增加了加速控制

计划制定和调度的工作量，但是提高了加速控制的

精确性和安全性。但是在本文研究中发现，基于等

温度线的包线划分只适用于基于换算油气比的加速

控制计划，而且加速度在相同温度下的变化并不相近。

为解决以上问题，本文提出了一种主动切换的

N-dot控制方法和基于等高度线的 N-dot控制计划

制定方法。根据跟踪误差确定切换工作点，并以基

于数据驱动的无模型自适应控制 (model free adaptive
control，MFAC)算法代替 PI控制方法，提高 N-dot
控制器的自适应能力。

MFAC作为一种基于在线数据的数据驱动控

制方法，目前已在某些工业控制中得到广泛关注[10]。

王文佳和侯忠生 [11] 将 MFAC应用于自动泊车的跟

踪问题，可适用于不同车型。曹荣敏等 [12] 将改进

的 MFAC用于二维直线电机控制，使控制器具有很

强的鲁棒性。邓望权等 [13] 针对燃气轮机转速控制，

将 PI与 MFAC结合设计控制器，提高了动态控制

性能。管庭筠和李秋红 [14] 将一种改进的紧格式

MFAC算法应用于涡扇发动机的超限保护控制，使

控制系统具有更快的响应速度。刘世达等 [15] 针对

多输入多输出系统提出了一种鲁棒 MFAC算法，并

将其应用于四旋翼飞机的姿态调整控制。在这些

应用中，MFAC均表现出良好的性能。紧格式动态

线性化无模型自适应控制 (compact  form dynamic
linearization based model free adaptive control,  CFDL-
MFAC)算法不需要事先确定模型的具体参数，能

够避免基于模型进行控制器设计中的不确定性问

题，相比 PID控制方法具有更强的自适应能力，因

此，本文采用该方法设计 N-dot控制器。

为提升发动机的加速性能，本文针对小涵道比

混合排气涡扇发动机的加减速控制开展了研究工

作，主要内容如下：①提出了一种基于等高度线的

N-dot控制计划；②提出了一种稳态控制回路和加

减 速 控 制 回 路 主 动 切 换 逻 辑 ， 相 比 Min-Max
选择的综合方式，发动机的加速性能更好；③实现

了基于紧格式无模型自适应的 N-dot控制，使控制

系统具有更强的鲁棒性。

 1　N-dot控制计划

加速控制计划是加速控制器设计的核心部分，

为了获得最优加速控制计划，通常采用的方法是在

地面状态对加速控制计划进行优化。常用的优化

方法包括经典的非线性最小二乘算法[16]、序列二次

规划算法 [17]、现代群智能优化方法 [18] 及经典算法

和智能算法结合的优化算法[19-20]。由于涡扇发动机

的工作状态多变，几何机构也随工作状态调节，特

别在加速过程中，转子和气动热力过程均处于动

态，不完全满足相似条件。为此，刘子赫等 [9] 研究

了一种基于等温度线的加速控制计划制定方法，使

得加速控制计划的制定关注了发动机在包线内不

同区域的工作特性。

本文研究了基于差分进化算法的加速性能优

化，分析能否从中提取 N-dot控制计划。

 1.1　加速控制计划优化目标

对于发动机来说，在确定的飞行条件下，加速

过程控制计划寻优的发动机数学模型可表述为ß
ẋ = f (x,u)
y = h(x,u)

（1）

y = [Nf,Nc,Tt4,S mf,S mc]T

x = [Nf,Nc]T u = [Wfb,A8]T Wfb

A8

式中：发动机输出参数为 ；状

态量 ；控制量 ； 为燃油流

量； 为尾喷口喉道面积；Nf 和 Nc 分别为风扇转速

和压气机转速。

在航空发动机的加速过程中，提升加速性能的

最佳方法是提升涡轮的剩余功率，而提高压气机转

子转速可以有效增加涡轮剩余功率，因此，在优化

过程中希望高压转速能够以最小的累积误差快速

到达 100% 转速，总体目标定义为

min
u

JT =
w t1,max

t0,idle

(100−Nc (t))2dt

s.t.


Nf,min ⩽ Nf ⩽ Nf,max

Nc,min ⩽ Nc ⩽ Nc,max

Tt4 ⩽ Tt4,max

S mf ⩾ S mf,min

S mc ⩾ S mc,min

（2）

S mf S mc

Tt4

t0,idle
t1,max

式中： 和 分别为风扇和压气机喘振裕度；

为涡轮进口总温；下标max代表最大允许值，下标min
代表最小允许值； 为从慢车转速开始加速的起

始时间； 为加速控制的评价时间长度，反映加

速性时间要求。

式（2）的优化目标为寻找最佳输入 u，使得从慢

车到最大转速的加速过程中，高压转速在约束条件

下的响应和 100% 转速之间误差平方和最小。高压
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转速越快速接近 100% 转速，误差平方和越小，表明

了对全局加速过程的性能需求。

这种全局优化需要整个加速时间序列内多点

输入，要优化的参数很多，需借助复杂的优化算法

才能取得满意的效果 [17,20]。有学者将全局优化要

求转为对每个采样时刻的优化要求，全局优化就

变成了逐点优化，大大降低了优化难度 [9,21]。

将式 (2)转化为逐点优化，得到 t 时刻的最优指

标为

min
u(t)

J(t) = (100−Nc(t))2 （3）

当满足约束条件下，式 (3)的指标最小时，其累

积起来的指标式 (2)也最小。

 1.2　加速优化步骤

考虑到差分进化算法具有控制参数较少、高

效、易操作、适用性广泛等优点 [22-24]，本文采用文

献 [24]中具有自适应缩放因子的差分进化算法进

行寻优，由于所研究的中等推力涡扇发动机无导叶

角可调，寻优控制输入 u(t)=[u1(t),  u2(t)]
T  =[Wfb(t)，

A8(t)]
T。寻优过程如下：

步骤 1　种群初始化。鉴于加速过程优化的特

殊性，每个时刻初始种群的生成范围随时间变化。

t=0时®
u0

1 j(t) = u1,idle+ rand[0,1] ·∆u1,max

u0
2 j(t) = u2,idle+ (2rand[0,1]−0.5)∆u2,max

（4a）

t>0或 t<0时®
u0

1 j(t) = u1,best(t−1)+ rand[0,1] ·∆u1,max

u0
2 j(t) = u2,best(t−1)+ (2rand[0,1]−0.5)∆u2,max

（4b）

u1,idle、u2,idle

rand[0,1]

式中： 为加速过程起始点； u1,best(t−1)、
u2,best(t−1)为 t−1时刻优化获得的最优个体；Δu1,max

和 Δu2,max 分别为单一步长内燃油流量和尾喷口喉

道面积在机械限制内允许的最大变化量，加速过程

中，燃油仅向增大的方向搜索，喷口向正负 2个方

向搜索；j=1,···, M 为种群中第 j 个个体，M 为种群规

模； 为 0～1之间的随机数；上标“0”代表

初始种群，t 时刻的进化从初始种群开始。

步骤 2　变异过程。在种群完成初始化后，种

群内的个体通过变异过程产生新的变异个体，本文

采用改进 DE/rand/1变异方式， rand表示变异操作

基类型为随机，本文采用的是指数型，1表示有一项

差分项。

vG
i j(t) = uG−1

ir1
(t)+FG

(
uG−1

ir2
(t)−uG−1

ir3
(t)
)

i = 1,2 （5）

vG
i j(t)式中： 为变异种群个体。

FG = Fmin+
Fmax−Fmin

1+ eα(G−Gm)
（6）

式中：Fmax 为最大缩放因子；Fmin 为最小缩放因子；

G Gm

r1,r2,r3 ∈ {1,2, · · · ,M}
FG α

为 当 前 进 化 代 数 ； 为 进 化 代 数 的 一 半 ；

为随机选取的互不相等的整数；

为缩放因子； 为调整缩放因子下降速率的系数。

步骤 3　交叉操作。交叉操作将变异后的种群

个体与前代个体进行信息交换，产生新的变异个

体。DE算法常用的交叉方式有二项交叉和指数交

叉，本文采用了二项交叉方式。

wG
i j(t) =

®
uG

i j
(t) rand[0,1] ⩽CR

vG
i j(t) rand[0,1] >CR

（7）

wG
i j(t) CR ∈ [0,1]式中： 为交叉操作的种群个体； 为交

叉变量，控制交叉发生的概率。

步骤 4　选择操作。差分进化算法采用贪婪选

择方式，令子代继承上一代优良个体的属性，仅当

子代个体评价函数的适应度比上一代更好时才会

被接受进入种群。

uG+1
j (t) =

®
wG

j (t) f (uG
j (t)) > f (wG

j (t))

uG
j (t) 其他

（8）

式中： f(  )为最小化目标函数， j=1,···, M 为第 j 个
个体。

步骤  5　判断是否达到 t1,max, 达到则结束加速

优化过程，否则判断是否达到 t 时刻的最大进化代

数 Gmax，未达到则返回步骤 2，达到则记录最优个

体，令 t=t+1，返回步骤 1。

σ1 σ2

整个优化过程，按照上述步骤从初始时刻开始

逐点优化，将约束通过罚因子 、 增加到评价指

标中，得到目标函数为

f (u j(t)) = J j(t)+σ1max
(
01, yc1− yc1,max

)
+

σ2max
(
02, yc2,min− yc2

)
（9）

yc1 = [Nf,Nc,Tt4]T

yc2 = [Nf,Nc,S mf,S mc]T

式中：01、02 为适当维数的零向量；

为最大值限制向量； 为最小值

限制向量。

 1.3　加速优化结果

Fmin Fmax α = 0.6

σ1 =
[
104,104,104

]
σ2 =

[
104,104,

104,104
]

取 =0.2， =0.9， ， CR=0.6,  t0,idle=0,
Gmax=20，  为充分评价整个加速过程，取 t1,max=10 s，
为严格限制超限，取 ，

。

 1.3.1　地面工作点

在飞行高度 H=0，Ma=0的工作点进行加速过

程优化，鉴于整个优化过程为逐点优化，每一仿真

时刻都有对应的进化代数曲线，本文仅以第 2 s仿
真时刻为例画出最优指标随进化代数变化曲线，如

图 1所示。

加速优化结束后，获得的最优控制输入序列

u（Wfb 和 A8）如图 2所示。
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由图 1可见，由于逐点优化过程中搜索范围

较小，差分进化算法在 14代左右找到使评价指标

最优的种群个体，最大进化 20代可以满足算法

要求。

由图 2仿真结果可分析，在加速的初始阶段，

为了迅速增加转速，需要快速增大 Wfb，而此时发动

机的大部分性能参数均距离约束边界较远，此时的

限制约束是执行机构的限制 Δu1,max，此阶段 Wfb 沿

最大允许值线性增大，进而使转速迅速增大。进入

加速后期，随着 Nc 的不断上升，工作点逐渐接近涡

轮前温度的约束边界，为防止发动机超温，燃油流

量基本不再增大，发动机完成加速过程。
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图 2    H=0，Ma=0下最优控制序列

Fig. 2    Optimal control sequence at H=0，Ma=0
 

 1.3.2　等温度线工作点

本文研究的中等推力军用发动机最大飞行高

度为 15 km，分别选择高度 0，3，8，12，15 km上压气

机进口总温 Tt2 为 288.15 K的工作点对加速过程进

行寻优，得到发动机在不同工作点处的最优高压换

算转速 Nc,cor 的响应曲线和加速度变化曲线，如图 3

所示。

由图 3可见，在高度不同进口温度相同的条件

下（等温度线上），高压转速响应平稳，但是响应速

度具有明显的差异，随高度增加响应速度变慢。在

0 km时加速度最大，最大加速度超过 2 200 (r·min−1)/s，

随高度增加，加速度减小，在 15 km时加速度最小，

最大加速度低于 1 000 (r·min−1)/s，说明基于等温度

线的加速度控制计划，不适合本文所研究涡扇发动
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图 1    第 2 s时最优指标随进化代数变化曲线

Fig. 1    Curve of optimal index with evolutionary

generation at 2 s
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Fig. 3    Response comparison of high pressure rotor at different heights at Tt2=288.15 K
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机的 N-dot控制。

 1.3.3　等高度线工作点

考虑到本文所研究的发动机为小涵道比涡扇发

动机，飞行包线进入同温层，不同飞行高度、相同飞

行马赫数下，发动机进口温度相同，使得基于等温

度线的加速控制计划进一步受到限制，而加速度随

高度变化呈现出单调性的变化规律，为此本文在等温

度线控制计划的基础上，研究了等高度线控制计划。

分别选取 H=0时，Ma=0，0.3，0.8三个工作点，

将 H=0，Ma=0处优化获得的开环油气比控制计划

相似变换应用于另外 2个工作点，得到发动机加速

响应过程对比如图 4所示。图 4中，Ma=0.8时高压

转子的换算转速低于其他工作状态，这是由于换算

带来的现象。转速 N、推力 F、燃油流量 Wfb、各截

面总温 Tti、各截面总压 Pti 的换算关系如下：

N√
Tt2

= const

F
Pt2
= const

Wfb

Pt2
√

Tt2
= const

Tti√
Tt2
= const

Pti

Pt2
= const

（10）
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Fig. 4    Comparison of simulation responses at different flight speeds at H=0
 

按标准大气条件，在 H=0, Ma=0时，可得发动

机进口总温 Tt2=288.15 K，进口总压 Pt2=101 325 Pa，
在 H=0, Ma=0.3时，可得发动机进口总温 Tt2=293.34 K，

进口总压 Pt2=107 853 Pa，在 H=0, Ma=0.8时，可得发

动机进口总温 Tt2=325.03 K，进口总压 Pt2=154 454 Pa，
可知在 Ma=0.8时高压转子的物理转速接近 100%
转速。

图 4(b)中 高 压 转 子 加 速 度 的 最 小 值 大 于

2 000 (r·min−1)/s，最大值小于 2 400 (r·min−1)/s，变化

范围远小于等温度线上的加速度曲线，且在初期的

加速度非常接近，可以近似认为同一高度下，加速

度控制计划相当。为此，基于图 3(b)中寻优结果，

提取各工作点的最大加速度如表 1所示。
 
 

表 1    不同高度下的最大加速度

Table 1    Maximum acceleration at different heights

H/km Ma Tt2/K Max Nc/((r·min
−1)·s−1)

0 0 288.15 2 103
3 0.602 5 288.15 1 776
8 1.049 3 288.15 1 546
12 1.284 6 288.15 1 270
15 1.284 6 288.15 945

 1.4　优化的 N-dot控制计划

考虑到发动机本身的动态响应过程，到达最大

加速度需要一定的响应时间，因此，本文以优化所

得的最大加速度为 N-dot的控制计划，在不同高度

间控制计划通过表 1中最大加速度插值进行调度。

 2　控制逻辑设计

在传统的 N-dot控制中，加速控制回路和稳态

控制回路通过 Min-Max选择进行综合，只有在稳态

控制回路输出超过 N-dot控制回路时，才会激活加

速控制器，而加速控制器输出高于稳态控制回路输

出燃油时，又会切换回稳态控制回路。不恰当的稳

态控制器和加速控制器增益会引起控制回路之间

的频繁切换，且不能充分发挥 N-dot控制的优势。

为了避免这一现象，本文提出了一种主动切换的 N-
dot加速控制回路和稳态控制回路切换方法。由于

所研究的中等推力涡扇发动机稳态控制回路控制

了低压转子转速，具有全状态的低压转子转速控制

计划，以 Nf 为依据制定如下切换逻辑：

eNf (k) = Nfr(k)−Nf(k) （11）
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Nfr(k) Nf(k)式中： 和 分别为 k 时刻的低压转速控制指

令和低压转速值。

Mflag (k) =

 0

∣∣eNf

∣∣
Nfmax

×100% ⩽ δ

1 其他

（12）

Nfmax δ式中： 为低压转速的最大值； >0为控制回路切

换阈值。

控制回路标志 Mflag=0时，控制误差较小，控制

系统接近稳定状态，执行稳态回路控制器的燃油指

令。Mflag=1时，控制误差较大，控制系统处于加速

eF = Fr − F̂

控制状态，执行 N-dot控制器的燃油指令，控制系统

结构如图 5所示。图中， 为推力指令和

推力估计值之间的偏差量，Wfbr 为燃油流量指令，

A8r 为尾喷口喉道面积指令。稳态控制回路延用原

仿真平台的控制回路，双变量控制低压转速和推

力。加速控制时，N-dot控制回路采用燃油单变量

控制高压转子加速度的方式，尾喷口喉道面积控制

推力，未单独进行推力回路控制器设计，直接采用

稳态控制回路的输出，也就是稳态控制回路始终输

出尾喷口喉道面积的控制指令，而主燃油流量则通

过主动切换逻辑选择。
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图 5    N-dot控制回路和稳态控制回路的集成

Fig. 5    integration of N-dot control circuit and steady-state control circuit
 

对于稳态回路和加速回路控制切换可能带来

的抖动现象，采用切换工作点置零策略，通过判断

主燃油控制回路标志是否发生变化，实现无扰切换。

如果 Mflag(k) , Mflag(k−1)，则
xon(k) = 0
eon(k) = 0
Ion(k) = 0
u0 = u(k−1)

u(k) = u0+∆u(k) （13）

xon(k) eon(k)

Ion(k)

式中： 为切入控制器的状态变量； 为切入

控制器的跟踪误差； 为切入控制器的误差

积分。

 3　N-dot控制器设计

 3.1　紧格式无模型自适应控制

在使用 MFAC算法前，需要对被控对象进行动

态线性化处理，对于非线性的单输入单输出 (single
input single output, SISO)离散时间系统，一般可以

表示为[25]

y(k+1) = f (y(k), · · · ,y(k−ny),u(k), · · · ,u(k−nu)) （14）

y(k) ∈ R u(k) ∈ R式中： 为系统在 k 时刻的输出； 为系

ny nu统在 k 时刻的输入； 、 为 2个未知的整数。

对式（14）所描述的非线性系统，如果满足连

续、对象输入有界则输出有界和单调的 3种条件，

就可以进行紧格式动态线性化处理[26]：

∆y(k+1) = ϕc(k)∆u(k) （15）

ϕc(k)式中： 为该非线性系统的伪偏导数。

针对上述线性系统，通过最小化一步向前预报

误差准则函数获取控制律，为了避免控制输入过

大，在准则函数中加入对控制输入的限制，如下：

J0(u(k)) = ∥y∗(k+1)− y(k+1)∥2+λ∥u(k)−u(k−1)∥2

（16）

λ > 0

y∗(k+1)

式中： 为权重因子，用于限制过大的控制输入

变化量； 为期望的输出。

u(k)将式（16）代入式（15）中，对 求导并使其等

于 0，得到最优控制律为

u(k) = u(k−1)+
ρϕc(k)

λ+ ∥ϕc(k)∥2
(y∗(k+1)− y(k)) （17）

ρ ∈ (0,1]式中： 为调节收敛速度和收敛能力的步长

因子。

为了实现式（17）所示的控制律，需要求得伪偏
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ϕc(k) ϕc(k)

ϕ̂c(k) ϕc(k)

导数 。但是针对非线性系统， 的动态特性

十分复杂，无法用解析解描述，因而采用数值估计

方法以在线估计值 替代 。估计准则函数

如下：

J(ϕc(k)) = ∥y(k)− y(k−1)−ϕc(k)∆u(k−1)∥2+
µ
∥∥ϕc(k)− ϕ̂c(k−1)

∥∥2

（18）

ϕc(k)对式（18）求关于 的极小值，得到估计函数为

ϕ̂(k) = ϕ̂c(k−1)+
η∆u(k−1)

µ+ ∥∆u(k−1)∥2
·

(∆y(k)− ϕ̂c(k−1)∆u(k−1)) （19）

µ η ∈ (0,1]式中： 为估计值变化量的惩罚因子； 为提

高控制算法收敛速度和收敛能力的步长因子。

 3.2　基于 CFDL-MFAC的 N-dot控制器设计

y(k) = Nc(k) u(k) =Wfb(k)

本文研究的某中等推力涡扇发动机的 N-dot控
制系统为单输入单输出非线性离散系统，输出

，输入 。将加速控制系统描

述如下：

Nc(k) = f (Nc(k−1),Nf(k−1),Wfb(k),Wfb(k−1)) （20）

由于该系统满足连续、对象输入有界则输出有

界和单调的条件，可以根据紧格式动态线性化方法

对其处理，得到如下线性化的输入输出形式的数学

模型：

∆Nc(k) = ϕc(k)∆Wfb(k) （21）

ϕc(k)采用式（19）所示的估计函数对伪偏导数

进行在线估计，并基于式（17）所示的控制律在地面

点 (H=0、Ma=0)设计控制器，动态线性模型及控制

器的初始参数如表 2所示。
 
 

表 2    控制律初始参数

Table 2    Initial parameters of control low

ϕc λ ρ η µ

0.01 50 0.009 1.0 10
 

 4　N-dot控制仿真验证

基于中等推力涡扇发动机数值仿真平台，开展

加速过程控制的仿真验证，同时给出了常规采用

PID进行 N-dot控制，且与稳态控制回路通过 Min-
Max选择综合 [8] 的仿真效果进行对比。过小的

PID参数引起 N-dot控制回路输出燃油指令小，响

应速度慢，过大的 PID参数使得 N-dot控制回路输

出的燃油指令大，系统长期选择稳态控制回路输

出，N-dot控制没有起到应有的作用，而不合适的参

数引起稳态控制回路和 N-dot控制回路的频繁切

换，影响系统的稳定性，以下仿真对比中所用的

PID参数为经过了大量调试的最优参数。

首先，在 H=0，Ma=0开展加速过程仿真验证。

控制回路切换阈值 δ =2.3%，将油门杆角度从 30°快
推到 70°，得到系统响应曲线如图 6所示。AS-
MFAC代表本文所提出的主动切换的紧格式无模

型自适应加速度控制响应曲线，MM-PID代表 Min-
Max选择的 PID加速度控制响应曲线，两者使用相

同的主控制回路，在 N-dot控制过程中，稳态控制器

输出的尾喷口喉道面积正常工作。

eNf

从图 6(a)的控制回路标志变化可见，本文所提

出的主动切换控制方法在加速控制最开始处于稳

态控制回路，此时图 6(b)中 Nf 指令还处于上升阶

段，与稳态控制回路之间的控制误差 小于 N-
dot控制回路激活阈值，随着 Nf 指令增加，与实际转

速之间的误差增大，控制系统切入 N-dot控制回路，

并保持到了加速后期低压转速上升到与 Nf 指令之

间的误差小于 2.3%，控制系统才切换到稳态控制回

路。而 Min-Max选择的 PID控制方式，以更快的速

度切入 N-dot控制回路，前期加速更快，但是后期加

速变慢，由于无法主动切换，处于 N-dot控制回路的

时间更长，响应慢于主动切换的 MFAC控制方法。

可以看出，仿真时控制回路切换阈值设置为 δ=
2.3%，N-dot控制回路和稳态控制回路之间的切换

工作点也是在阈值设置处，相比 Min-Max选择方

式，切换工作点稳定可控。

由图 6(d)可见，2种方法在加速过程控制中均

未达到最大加速度控制目标，AS-MFAC控制在

1.06 s时达到最大加速度 1 913 (r·min−1)/s，此时控制

系统仍处于 N-dot控制回路中，加速度应该继续增

大以达到控制目标 2 103 (r·min−1)/s，从图 6(g)中也

可以看出，N-dot控制回路输出的燃油流量在继续

增大，甚至变化率略有增加，但是由于尾喷口喉道

面积在高转速区域对转速的影响增大，使得转速虽

然增大，但是转加速度减小。总的加速过程，本文

所提出主动切换的 MFAC控制器的加速时间约为

2.5 s，转入稳态控制器后，稳态误差为 0，推力超调

量约为 0.8%，低压转速超调量约为 0.3%，并且采用

了置零切换策略，可以看出，在控制器切换过程中

转速及推力平滑过渡，无振荡现象；基于 Min-Max
选择的 PI加速度控制，同样采取了置零切换策略，

过渡平稳，加速时间约为 3.1 s，稳态误差为 0，推力

和转速均无超调，但加速时间慢于本文所提出的方

法。验证了本文给出的切换工作点置零方法，实现

了控制器之间的平稳过渡，相比复杂的无扰切换策

略[27]，简单易行，工程性强。

为了验证 MFAC算法的 N-dot控制器在非设计

点的自适应控制效果，图 7给出了在 H=8  km，

Ma=1.2的仿真结果。

如图 7可见，控制系统加速度响应过程与地面

状态类似，但是响应速度变慢，主动切换的AS-MFAC
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控制方法在 2.7 s时才切换回稳态控制回路，调节时

间也增加到 3 s左右，相比地面状态增加了 0.5 s，低
压转速和推力无超调。而 MM-PID则要到 3.72 s才
进入稳态控制回路，调节时间也增加为 4.2 s左右，

相比地面状态，增加了 1.1 s，说明地面状态设计的

PI控制器在高空工作点控制性能恶化较大，而地面

状态设计的 AS-MFAC控制器在高空状态仍能获得

较好的控制效果，满足加速控制需求，同时也证明
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图 6    2种控制器在飞行条件（H=0，Ma=0）下的仿真响应比较

Fig. 6    Comparison of simulation responses of two controllers under flight conditions (H=0, Ma=0)
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了 MFAC算法相比定增益 PID控制对飞行包线的

变化具有更好的适应能力。

AS-MFAC和 MM-PID采取相同的基于等高度

线的 N-dot控制计划，无论在地面还是在高空，执

行 N-dot控制时系统都停留在安全限制范围之内，

初步验证了基于等高度线的 N-dot控制计划的可行
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图 7    2种控制器在飞行条件（H=8 km，Ma=1.2）下的仿真响应比较

Fig. 7    Comparison of simulation responses of two controllers under flight conditions (H=8 km,Ma=1.2)
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性，后期会在不同型号、不同类型的发动机上进行

验证。

 5　结　论

本文针对涡扇发动机的加速过程开展了 N-dot
控制方法研究，通过理论分析和仿真验证得出如下

结论：

1） 所提出的 N-dot控制回路和稳态控制回路

主动切换逻辑能够控制切换工作点，并且控制器增

益无需在设计后过多调试；传统 Min-Max选择方式

需要调整稳态控制器和 N-dot控制器增益来避免频

繁切换现象，调试过程较繁杂。前者能获得更好的

加速性。

2） 所提出的基于等高度线的 N-dot控制计划

制定方法，能够反映不同高度对 N-dot控制的需求，

考虑控制系统的响应速度，以优化所得的最大加速

度为控制指令，满足控制系统加速性需求。

3） 基于紧格式无模型自适应控制算法设计的

N-dot控制器能够适应包线内不同工作点处的非线

性变参数需求，相比于 PID控制，控制系统鲁棒性

更强。
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N-dot control method of turbofan engine based on active switching logic
LI Yuchen1，LI Qiuhong1，*，ZHANG Xinsheng1，PANG Shuwei1，ZHANG Yongliang2

(1.   Jiangsu Province Key Laboratory of Aerospace Power System，College of Energy and Power Engineering，Nanjing University of Aeronautics and

Astronautics，Nanjing 210016，China；

2.   Beijing Power Machinery Research Institute，Beijing 100074，China)

Abstract： In order to enhance the acceleration ability of turbofan engines, the traditional N-dot control structure
is improved, and an active switching control strategy based on tracking error is proposed. When the tracking error is
significant, the N-dot control loop is engaged; otherwise, the steady-state control loop is engaged. At the same time, a
contour-based N-dot  control  scheduling method is  proposed.  The acceleration process  is  optimized by a  differential
evolution algorithm with the objective of minimizing the error with the maximum rotor speed. The maximum high-
pressure rotor acceleration at different altitudes is used as the N-dot control schedule, and the acceleration controller is
designed based on the compact form dynamic linearization based model free adaptive control (CFDL-MFAC) method.
The acceleration time of the active switching (MFAC) N-dot control is approximately 0.7 seconds shorter at the design
point and approximately 1.2 seconds shorter at the off-design point for a medium-thrust military turbofan engine when
compared to the PI control N-dot under the conventional Min-Max selection structure.

Keywords： turbofan engine；N-dot control；acceleration control；active switching；model free adaptive control
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基于渐进式注意力和分块遮挡的跨域行人重识别

李云龙，程德强*，李佳函，黄绩，张剑英，马浩辉
(中国矿业大学 信息与控制工程学院，徐州 221116)

摘　　　要：针对跨域行人重识别中遮挡造成特征匹配缺失及细粒度辨识性特征被忽略的问

题，提出了基于渐进式注意力和分块遮挡的跨域行人重识别方法。该方法通过学习行人未遮挡区域

的多粒度辨别性特征，实现空间不对齐下的特征匹配。渐进式注意力模块将特征逐步分割为多个局

部块，依次学习每块的辨别性特征，由粗到细地感知前景信息，从而解决目前网络不能提取多层次

辨识性特征的问题，增强了特征的匹配能力；渐进式分块遮挡模块很好地适应模型逐步变强的学习

能力特性，通过由易到难地生成遮挡数据，有效提取了未遮挡区域的辨识性特征，进而解决模型错

误识别遮挡样本的问题，使得所提模型在遮挡情况下的鲁棒性得到有效提高。实验结果表明：所提

方法在首位命中率和平均精确度 2个指标上与当前主流方法相比具有显著的优越性；与 2020年
CVPR会议中 QAConv行人重识别方法相比，在 DukeMTMC-reID数据集 (MSMT17→DukeMTMC-
reID)上的 2个指标分别高出 2.3% 和 6.2%，能够更加有效地实现跨域行人重识别，在 Occluded-
Duke数据集 (DukeMTMC-reID→Occluded-Duke)上的 2个指标分别达到 49.5% 和 39.0%，在遮挡数

据集上有着很好的识别效果。

关　键　词：跨域；行人重识别；渐进式注意力；渐进式分块遮挡；局部匹配
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随着深度学习的发展，计算机视觉领域获得了

突破性进展，其中，基于深度学习的行人重识别

（person re-identification,  Re-ID）的研究逐渐引起工

业界和学术界的广泛关注。行人重识别是设计算

法检索跨视角相机下是否存在相同行人的技术，是

智能监控系统的基本组成部分。行人重识别属于

图像检索技术的子方向，可与行人检测、行人跟踪

技术相结合， 该技术在智能视频监控系统有着十分

重要的研究意义。

目前，基于深度学习的行人重识别方法远优于

基于人工设计特征的方法。基于深度学习的行人

重识别方法主要分为监督学习的行人重识别和无

监督学习的行人重识别。

监督学习的行人重识别在现阶段取得了很大

的进展，出现了很多优秀的监督学习算法 [1-3]，但是

这种成功依赖于存在大量行人标签的数据集，行人

重识别是为了应用未知行人身份的场景中，因此模

型泛化性强是投入应用的关键所在。由于跨域数

据集间特征分布差异大，在源域数据集检索优异的

监督算法模型在跨域数据集上泛化性差 [4]。因此，

现有监督学习行人重识别方法在跨域行人重识别

方面缺乏较好的性能。

为解决数据缺乏标签的关键问题，人们把目光

转向了无需大量标签的域自适应[5-12] 和无监督学习[13-15]

等领域。无监督学习行人重识别目前主流研究方

法是域自适应方法，该类方法利用有标签的源域数
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据对模型进行预训练，通过预训练模型提取目标域

的图像特征，采用聚类等手段生成伪标签，利用伪

标签作为监督信号计算网络损失，进而对模型微

调。但是这些方法仍旧存在一定的挑战：一方面，

该类方法在初始训练时，生成的伪标签存在大量的

噪声标签，导致后续训练误差变大；另一方面，该类

方法的模型参数固定，在新的场景缺乏适应性，微

调后的模型仍需进行深度学习的训练。

为更好地解决此类问题，一些研究直接利用在

源域上训练的模型对无标签目标域数据进行监督

挖掘 [16]，使训练阶段模型减少对目标域样本的依赖

性。2019年，Zhang 等提出了渐进增强的自训练方法

（self-training with progressive augmentation，PAST）[17]，

通过提取目标数据集的特征并重排序（re-ranking，
Rerank[18]）获取可靠的样本构建可靠的训练子集，由

易到难地提高模型学习能力，模型能够逐步生成更

多可靠的伪标签。2020年，Zhuang等提出基于摄像

头的BN层 (camera-based batch normalization, CBN)[19],
通过计算每一个摄像头下图像的均值和方差来分

别对各个摄像头下的图像特征进行标准化，从而消

除 不 同 摄 像 头 下 的 域 差 异 。 2020年 ， Liao和

Shao提出一种开箱即用的查询自适应卷积（query-
adaptive convolution，QAConv）方法 [20]，通过将图像

匹配工作在特征图上寻找局部对应，动态构造实现

局部匹配，提高跨数据集的精度，无需迁移学习。

此外，近年来注意力机制广泛应用在行人重识别

中 [21]，通过关注辨别区域来提高模型表示能力。

Zhang等提出了多粒度深度特征融合的行人重识别

方法 [22]，集成了局部和全局信息，在局部细粒度层

次上加入一种新的卷积注意力模块（conedutional block
attention module, CBAM）[23] 学习代表性行人特征。

虽然上述方法试图通过挖掘出行人显著性特

征进行特征匹配，达到提高模型泛化性的目的，但

是，在图像存在遮挡或者具有较少辨别特征的情况

下，利用注意力机制获取全局特征无法达到识别要

求，模型缺少挖掘细粒度下辨别性特征的能力，导

致模型提取辨别性特征的能力受到限制。

综上所述，本文在 QAConv网络的基础上，提

出一个渐进式注意力和分块遮挡的查询自适应卷

积 (progressive  attention  and  block  occlusion  query-
adaptive  convolution,  PABO-QAConv)方法，本文方

法模型属于开箱即用的模型，即通过数据训练好模

型，模型直接适用于未知新场景而无需迁移学习。

本文方法主要贡献如下：

1） 提出了渐进式注意力模块，将特征图分割成

不同粒度的特征图，通过叠加从不同粒度学习到的

注意力模块挖掘非显著性辨别性特征，进一步提高

模型特征匹配的能力，提高网络的泛化性能。

2） 提出了渐进式分块遮挡模块，通过生成遮挡

模块进行数据增强，该模块由易到难生成遮挡区

域，使网络对局部信息进行更好地挖掘，通过提取

更加完整的全局信息和关键的局部信息，提高模型

的泛化能力。

3） 利用渐进式分块遮挡模块对图像进行增强

处理，并通过渐进式注意力模块挖掘不同层次辨别

性特征。本文方法在 MSMT17→Market  1501和

MSMT17→DukeMTMC-reID上的首位命中率和平

均精确度 (mean  average  precision，mAP)分别达到

82.7%、74.5% 和 58.7%、59.6%，证明了方法的有效性。

 1　渐进式注意力和分块遮挡网络

跨域导致的模型泛化性能差是目前行人重识

别领域的关键性难题。为了增强模型的泛化性能，

Liao和 Shao[20] 提出了 QAConv方法。  QAConv的

优点是：根据图像生成新的卷积核，能够很好地应

对未知场景下图像匹配问题，比模型参数固定的方

法更适合用在未知场景下的识别任务。

QAConv方法在行人重识别任务中可以实现开

箱即用的效果，通过动态生成卷积核，比特征学习

更容易泛化到未知场景，如未知的错位、姿态或视

角变化等。该方法将网络提取的特征图和类存储

器动态存储的身份特征图进行交叉卷积，得到匹配

得分，如图 1所示。

QAConv方法的具体步骤如下：①预训练主干

网参数；②通过查询图和类存储器的特征图进行交

叉卷积得到局部匹配结果，计算图像匹配得分；

③采用训练好的模型在未知场景的数据集进行

评测。

 1.1　基于渐进式注意力和分块遮挡的网络框架

针对行人图像局部特征缺失导致模型泛化性

变差的问题，为使模型更好地识别局部特征下细粒

度特征，本文提出了 PABO-QAConv方法，该方法

提高了遮挡情况下模型挖掘细粒度特征的能力，同

时达到挖掘全局特征中显著性特征和局部特征中

非显著性特征的目的。如图 2所示， PABO-QAConv
的基本框架由 3部分组成：主干网（backbone network）、
全 局 分 支 （global  branch）和 遮 挡 分 支 （occluded
branch）。具体步骤如下：首先，图像经过渐进式分块

遮挡模块 (progressively blocked and occluded module，
PBO)处理，获得遮挡图像，原图像和遮挡图像输入

至网络提取特征，将 ResNet152 Stage4[24] 阶段获取

的 特 征 图 经 过 渐 进 式 注 意 力 模 块 (progressive
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attention module, PA)，得到不同粒度下的辨识性特

征；其次，全局分支和遮挡分支的特征图进行拼接

得到查询特征图；最后，查询特征图和类存储器的

特征图依次进行交叉卷积，计算身份损失（identity
document loss, ID loss）。

Lfl

预训练阶段，网络仅更新 ResNet152的参数，得

到最优的模型初始参数，在训练阶段对网络参数进

行调整。训练阶段，得到网络提取的查询特征图和

存储在类存储器的特征图，两者交叉卷积，得到匹

配得分，计算 focal loss[25] 。测试阶段网络提取查

询集 query set和待查询集 gallery set的特征图，依

次计算匹配得分，再进行排序得分。

 1.2　主 干 网
网络主体部分为 ResNet152，在 ResNet152的基

础上采用第 4层 res_conv_4输出的尺寸更大的特征

图。此外，本文在网络的 res_conv_4层后添加了渐

进式注意力模块，该模块由粗到细地从不同粒度层

次对特征图提取关键信息，能够给予多粒度下感兴

趣区域更高的权重，提高模型的泛化性。模块结构

如图 3所示。

传统注意力模块主要关注图像中粗粒度特征，

该类模块不能很好地挖掘细粒度下的辨别性特

征。渐进式注意力模块通过对图像渐进式逐块分

割，能够逐步挖掘不同层次的辨别性特征，自适应

地用粗粒度特征指导细粒度特征的学习，更好地提

取出辨别性特征，相对于其他加入到残差块中的注

意力模块，该模块仅增加了少量的参数，提高了识

别的精度。具体步骤如下：

I F

XI

步骤 1　输入行人图像 到网络 ，得到 res_conv_
4层输出的特征图 。

XI 2i

Xi j i j = 2i

步骤 2　 按照通道维度逐层细分为 个特征

张量 ，其中， 为层数， 为每层分块数。

Xi j

Ai j

步骤  3　 通过 SE Attention[26] 得到注意力图

。

Ai j Xi j

Xi+1

步骤  4　将 与 依次按照元素级的乘法并

拼接得到该粒度下精炼的特征图 。
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图 1    QAConv 示意图

Fig. 1    Schematic diagram of QAConv
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图 2    网络框架

Fig. 2    Network framework
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步骤  5　重复步骤 2～步骤 4，直至分块结束。

渐进式注意力模块由粗到细提取辨别性特征，有效

挖掘了全局分支和遮挡分支下多粒度的辨别性特征。

 1.3　全局分支

XA ∈ R1 024×24×8 XA

Fall∈ R32×24×8

全局分支用于提取具有辨别性的全局特征

图。图像通过主干网输出具有辨别力的特征图

， 经过 3×3 的卷积层、批次归一化

层及 ReLU 层得到特征图 ，如式（1）所
示。该分支起到提取全局特征、降低通道维度、减

少参数量的作用。

Fall = ReLU (WG XA+ bG) Fall ∈ R32×24×8 （1）

WG bG式中： 和 分别为卷积层的权重和偏置。

 1.4　遮挡分支与特征融合

通过对图像进行裁剪和遮挡等数据增强方法，

可以提高模型的鲁棒性和泛化性，但对于困难训练

样本，性能提升有限。为更好地模拟遮挡图像，以

及受到由易到难的学习策略的启发，提出了一种渐

进式分块遮挡模块。随着训练次数的增加，网络的

学习能力越来越强，渐进式分块遮挡模块由易到难

地随机生成遮挡，并进一步对图像进行多区域遮

挡，使网络在遮挡情况下能够对具有较少显著特征

的行人图像有更好的识别率。

I ∈ R3×H×W

I i Oi Oi

S i Oi S 0

i Oi

S 0 i

给定一张图像 通过渐进式分块遮挡

模块，在 上随机生成 个遮挡区域块 ，每块 的面

积为 ，遮挡区域块 的面积总和为 ，其中，H 和

W 分别为图像的高和宽，   和 分别为区域块的个

数和编号。受到由易到难的学习策略的启发，随着

训练迭代的次数增大，逐步增大面积 和块数 。

每次训练的遮挡生成流程如下：

S 0 = H×W

S 0 S 0 ∈[slS , shS ] sl sh

1） 假设图像的面积为 ，随机初始化

生成 ，其中， ，S 为图像面积， 、 分

别为最小面积遮挡系数、最大面积遮挡系数。

S 0 i S i

S i Oi hi =
√

S iRi wi =
√

S iRi Ri =Random(0.5,1)

2）  按照区域块个数 平分得到每块的面积 ，

通过比例系数计算求得 的尺寸 和

，其中，比例系数 。

i P(xi,yi)

0 ⩽ xi ⩽ H−hi 0 ⩽ yi ⩽ Y − yi

3） 在 I随机生成的 个左上点坐标 ，其

中， ， 。

Oi (xi,yi), xi+hi，yi + wi

Oi

Iobscure

4） 设定区域 = 为目标遮

挡区域。对指定区域 的像素点随机生成一个 [0,255]
的随机值，生成一个人工遮挡特征张量模拟遭受遮

挡的图像 。

i

S 0

每训练 5个 epoch，遮挡块个数 增大一倍且

随着 epoch增大而增大，如图 4所示。
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…
…
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…

图 4    基于批次的渐进式分块遮挡模块

Fig. 4    Batch-based progressive block occlusion module
 

Iobscure Xobscure

Xobscure X′obscure
X′obscure mask

Xmask Xmask X′obscure
Xmask Xobscure

Oi

遮挡图像 通过主干网得到特征图 ，

经 过  CBAM进 一 步 提 取 精 炼 特 征 ，

与通过二值降维的 按照元素级的操作乘

法得到 ， 与 作为均方差损失的输入，

通过计算均方差损失对 进行监督。该损

失函数使遮挡的区域对应于特征尽可能为 0，使模

型在反向传播中忽略生成的遮挡区域 。该损失

函数如下：

LMSE =MSE(Xmask,X′obscure) （2）

X′obscure
Fobscure ∈R32×24×8

通过 3×3卷积层、批次归一化层及 ReLU

层，最终得到特征图 。该分支起到了

提取局部非显著性特征的作用。

Fobscure = ReLU
(
WO X′obscure+ bO

)
Fobscure ∈ R32×24×8

（3）

WO bO式中： 和 分别为卷积层的权重和偏置。

在提取全局和遮挡特征图后，按照通道维度将
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图 3    渐进式注意力模块

Fig. 3    Progressive attention module
 

3170 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2023 年



Fall Fobscure

Fall ∈ R64×24×8

全局特征图 和遮挡特征图 进行拼接，最终

获得特征图 。

 1.5　损失函数

Fall Fmemory

L

在训练时， 与类存储器的特征图 进行

交叉卷积得到局部匹配结果，再通过全局最大池化

层和 BN-FC-BN块将局部匹配结果整合为相似度

分数，经过 softmax 函数将相似度分数映射到 [0,1]，
计算查询图像和类存储器中图像的二值交叉熵损

失 。

在行人重识别任务中，因正负样本比例严重失

衡，负样本数目远大于正样本数，为了更好地挖掘

困难样本，采用 focal loss[25]，降低了大量负样本在

训练中所占的权重，损失公式如下：

Lfl(θ) =



−1
b

b∑
i=1

c∑
j=1

α
(
1− pi j(θ)

)γ
ln (pi j(θ))

γ

yi j = 1

−1
b

b∑
i=1

c∑
j=1

(1−α)
(

pi j(θ)
)γ

ln (1− pi j(θ))γ

yi j = 0

（4）

θ γ α b

c yi j = 1,0

pi j(θ)

式中： 为网络参数； 、 为平衡因子； 为训练批次

样本个数； 为类别存储器中类别个数； 分

别表示正、负样本； 为 sigmoid的预测概率。

在该网络中采用均方差损失和 focal loss，总损

失公式为

L = Lfl+LMSE （5）

 2　实验结果分析

实验采用的操作系统为 Ubuntu 18.04，中央处

理器为 Intel(R) Core(TM) i7-7800X CPU @ 3.50 GHz，
显卡为 NVIDIA GeForce 1080 Ti，显存为 11 GB。软

件环境采用 Python3.7和 Pytorch1.8 的深度学习框

架，使用 SGD优化器，主干网初始学习率为 5×10−4，
其他模块学习率为5×10−3，每10个 epoch后衰减0.1倍。

训练批次大小为 8，测试中 query 批次大小为 64，训
练 20个 epoch， 分 别 在 4个 行 人 重 识 别 数 据 集

Market1501[27]、 DukeMTMC-reID[28]、 MSMT17[29] 和
Occluded-DukeMTMC[30] 上进行实验。

 2.1　数据集和评价指标

Market1501[27] 数据集是在清华大学校园内使

用 6台摄像机采集而成。数据集包含 32 668张 1 501
个行人图像，训练集包含 12 936张 751个行人的图

像，query set包含 3 368张 750个行人图像，gallery
set包含 15 913张 751个行人图像。

DukeMTMC-reID[28] 数据集是在 Duke大学校园

内采用 8台摄像机采集而成。数据集包含 36 411

张 1  812个行人图像，训练集包含 16  522张 702
个行人图像，query set包含 2 228张 702个行人图

像，gallery set包含 17 661张 1 110个行人图像。

MSMT17[29] 数据集是由 15台摄像机采集而

成。数据集包含 126 441张 4 101个行人图像，训练

集包含 32 621张 1 041个行人图像，测试集包含 93 820
张 3 060个行人图像。

Occluded-DukeMTMC[30] 数据集是为解决被遮

挡的人重新识别问题而设计的，Miao等重新分割

DukeMTMC-reID数据集以生成Occluded-DukeMTMC
数据集。与 DukeMTMC-reID数据集不同，Occluded-
DukeMTMC数据集中所有的 query set图像和 10%
的 gallery set图像都是遮挡的人物图像。该数据集

是目前最大的遮挡数据集，其中，存在视角和多张

障碍物，如汽车、自行车、树木和其他人。训练集

包含 15 618张 702个行人图像，query set包含 2 210
张 519个行人图像，gallery set包含 17 661张 1 110
个行人图像。

行人重识别任务采用通用的累积匹配特性

(cumulative match characteristic, CMC[31])中的 Rank-1、
Rank-5、Rank-10及 mAP[27] 作为评价指标来评价模

型性能在数据集上的好坏。在实验测试时，测试集

分为 query set和 gallery set，通过每个查询行人图像

与所有候选图像的匹配分数按照从大到小顺序对

候选图像进行排序，以 Rank-1和 mAP为评价指标。

 2.2　消融实验与参数分析

 2.2.1　消融实验

为了验证渐进式注意力模块中不同注意力块

对行人重识别性能的影响，本文分别在 Market1501
和 DukeMTMC-reID数据集上进行实验，将 QAConv
的结果作为实验基线 baseline。

本文对渐进式注意力模块进行消融实验，采用

不同注意力块 [23,26,32] 进行替换，其他设置保持不变，

研究不同注意力块对性能的影响，实验结果如表 1
所示。可知，与 QAConv相比，渐进式注意力模块

的加入对行人重识别的准确率有所提升。在

Market1501→DukeMTMC-reID数据集上，加入 SE
注意力块的网络 Rank-1和 mAP分别提高了 6.0%
和 5.0%，加入 SA注意力块的网络 Rank-1和 mAP
分别提高了 2.7% 和了 3.1%，加入 CBAM注意力块

的网络 Rank-1和 mAP分别提高了 3.6% 和 1.1%；

在 DukeMTMC-reID→Market1501数据集上，加入 SE
注意力块的网络 Rank-1和 mAP分别提高了 12.1%
和 12.5%，加入 SA注意力块的网络 Rank-1和 mAP
分别提高了 9.1% 和 9.8%，加入 CBAM注意力块的

网络 Rank-1和 mAP降低了 7.7% 和 8.3%。
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表 1    不同注意力块的消融实验
 

Table 1    Ablation studies of different attention modules%　

方法
Rank-1 mAP

数据集1 数据集2 数据集1 数据集2

QAConv[20] 54.4 62.8 33.6 31.6
PABO-QAConv (SE) 60.4 74.9 38.6 44.1

PABO-QAConv (SA) 57.1 71.9 36.7 41.4

PABO-QAConv (CBAM) 58.0 55.1 34.7 23.3

　注：数据集1为训练集Market1501、测试集DukeMTMC-reID，数据集
2为训练集DukeMTMC-reID，测试集Market1501。
 

实验结果表明，渐进式注意力模块的加入有效

提高了模型识别精度，其中，加入 SE注意力块的网

络在 2个数据集上的 Rank-1 和 mAP 达到最佳，能

更好地提取全局分支的显著性特征和遮挡分支的

非显著性特征，提升了模型的鲁棒性和有效性，模

型的性能达到了最佳效果。

本文对网络结构进行了消融实验，研究渐进式

注意力模块和渐进式分块遮挡模块对性能的影响，

如表 2所示。可知，由 Market1501→DukeMTMC-
reID数据集的直接跨域行人重识别实验中，联合全

局特征和渐进式注意力（QAConv+PBO）较 QAConv，
mAP提高了 3.5%，Rank-1提高了 2.5%。联合全局

特征和局部特征（QAConv+PA）较 QAConv，mAP提

高了 3.7%，Rank-1提高了 3.8%。
  

表 2    不同模块的消融实验
 

Table 2    Ablation studies of different modules %　

方法
Rank-1 mAP

数据集1 数据集2 数据集1 数据集2

QAConv[20] 54.4 62.8 33.6 31.6
QAConv+PBO 56.9 73.2 37.1 42.7

QAConv+PA 58.2 72.4 37.3 42.5

PABO-QAConv 60.4 74.9 38.6 44.1

　注：数据集1为训练集Market1501、测试集DukeMTMC-reID，数据集
2为训练集DukeMTMC-reID，测试集Market1501。
 

实验发现，PABO-QAConv取得了最优的识别

性能，Rank-1和 mAP分别达到 60.4% 和 38.6%，实

验结果表明，PABO-QAConv结合 2个模块相比于

单一模块有明显的性能提升，更好地学习到显著性

辨别性全局特征和局部非显著性特征。同样的实

验结论在 DukeMTMC-reID→Market1501数据集的

跨域行人重识别中也得到了验证。

此外，为有效证明本文方法能够应对遮挡导致

的准确率下降问题，分别对渐进式注意力模块和渐

进式分块遮挡模块在最大的遮挡数据集 Occluded-
Duke上通过消融实验，进行了有效性验证。本文

在 DukeMTMC-reID→Occluded-Duke跨域数据上进

行消融实验，验证其有效性，如表 3所示。

实验发现，PABO-QAConv取得了最优的识别

性能，Rank-1和 mAP分别达到 49.5% 和 39.0%，通

过重排序（Rerank）和时序提举（temporal lifting, Tlift）[20]

后，Rank-1和 mAP分别达到 64.7% 和 65.7%。

相 较 于 QAConv， QAConv+PA、 QAConv+PBO
和 PABO-QAConv在 Rank-1和mAP上提高了 6.5%、

11.3%、12.3% 和 7.6%、10.2%、11.2%。

实验结果表明，渐进式注意力模块和渐进式分

块遮挡模块的加入能够更好地由易到难训练模型

识别遮挡图像，使网络更具有鲁棒性，无论是在遮

挡数据集，还是其他数据集上，渐进式注意力模块

和渐进式分块遮挡模块即能够带来明显的效果提升。

 2.2.2　参数分析

α γ α γ

为 了 说 明 超 参 数 取 值 的 合 理 性 ， 本 文 在

DukeMTMC-reID→Market1501数据集上，分别测试

了超参数平衡因子 和 ，其中， =0.45、 =2时效

果最优。

α γ

α

1） 损失函数中 超参数的影响。固定 =2，测
试不同的 对实验结果的影响，测试集为Market1501
时，Rank-1和 mAP的结果如图 5所示。当 α=0.45
时，Rank-1和 mAP达到了最高。
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α图 5    不同 值时 Rank-1和 mAP变化

Fig. 5    changes of Rank-1 and mAP at different values
 

γ γ

α γ

2） 损失函数中 超参数的影响。 可以更好地

关 注 难 样 本 ， 减 少 易 分 类 样 本 的 损 失 。 固 定

=0.45，测试不同的 对实验结果的影响，测试集为

Market1501时 ， Rank-1和 mAP 的 结 果 如 图 6所

 

表 3    遮挡数据集的消融实验
 

Table 3    Ablation studies in occluded dataset %　

方法 Rank-1 mAP
QAConv 37.2 27.8

QAConv +Rerank+Tlift 53.7 54.4

QAConv+PA 43.7 35.4

QAConv+PA+Rerank+Tlift 60.6 62.6

QAConv+PBO 48.5 38.0

QAConv+PBO+Rerank+Tlift 64.8 65.8

PABO-QAConv 49.5 39.0

PABO-QAConv+Rerank+Tlift 64.7 65.7
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γ示。可知，当 =2时，Rank-1和 mAP达到了最高。

 2.3　对比实验

实验从有效性与主流模型对比实验 2个方面

对模型效果进行验证。在Market1501、DukeMTMC-

reID、MSMT17 3个数据集上进行实验，三者交替做

训练集，在其他 2个数据集进行测试。对该模型进

行有效性实验验证，实验结果如表 4 所示。

表 4中的数据均为本文算法在单个域数据集

上进行训练，并在域差异大的数据集上进行测试取

得的，未在测试集进行迁移训练。从表中可以看

到，将渐进式注意力模块和渐进式分块遮挡模块引

入 QAConv模型中后，其 Rank-1和 mAP指标优于

QAConv模型。

实验结果证明了 PABO-QAConv的有效性，也

说明了行人重识别模型识别性能会受到局部特征

缺失的影响。QAConv模型通过特征匹配的方法来

计算图像间的相似性，只能降低部分差异性对模型

辨别力的影响。因此，PABO-QAConv加入渐进式

注意力模块和渐进式分块遮挡模块能够提高模型

的鲁棒性。

对比近年先进的跨域行人重识别方法 ECN[33]、

PAUL[34]、  CDS[6]、MAR[35]、CASC[36] 和 UCDA[37]，结

果如表 5所示。

本文方法与 ECN、PAUL等方法相比，在 Duke-
 

表 4    PABO-QAConv实验验证结果
 

Table 4    PABO-QAConv experimental validation results %　

方法
Rank-1 mAP

数据集1 数据集2 数据集3 数据集4 数据集1 数据集2 数据集3 数据集4

QAConv[20] 54.4 62.8 72.2 73.9 33.6 31.6 53.4 46.6

PABO-QAConv 60.4 74.9 74.5 82.7 38.6 44.1 59.6 58.7

　注：数据集1为训练集Market1501、测试集DukeMTMC-reID，数据集2为训练集DukeMTMC-reID、测试集Market1501，数据集3为训练集MSMT17、
测试集DukeMTMC-reID，数据集4为训练集MSMT17、测试集Market1501。
 

表 5    本文方法与跨域行人重识别方法结果对比

Table 5    Comparison of results between the proposed algorithm and cross-domain pedestrian re-recognition algorithm

方法
训练集 测试集：Duke 训练集 测试集：Market

源域 目标域 Rank-1 mAP 源域 目标域 Rank-1 mAP

CSGAN[38] Market Duke 47.8 26.3 Duke Market 61.9 29.7

CASC[36] Market Duke 51.5 30.5 Duke Market 64.7 35.6

ECN[33] Market Duke 63.3 40.4 Duke Market 75.1 43.0

PAUL[34] Market Duke 56.1 35.7 Duke Market 66.7 36.8

CBN[19] Market Duke 58.7 38.2 Duke Market 72.7 43.0

UCDA[37] Market Duke 55.4 36.7 Duke Market 64.3 34.5

CDS[6] Market Duke 67.2 42.7 Duke Market 71.6 39.9

PN-GAN[39] Market 29.9 15.8 Duke

SSL[14] Duke 52.5 28.6 Market 71.7 37.8

PABO-QAConv Market 60.4 38.6 Duke 74.9 44.1

PABO-QAConv+Rerank+ Tlift Market 73.5 64.8 Duke 88.3 73.1

CASC[36] MSMT Duke 59.3 37.8 MSMT Market 65.4 35.5

MAR[35] MSMT Duke 43.1 48.0 MSMT Market 67.7 40.0

CBN[19] MSMT Duke 66.2 46.7 MSMT Market 72.8 42.9

PAUL[34] MSMT Duke 72.0 53.2 MSMT Market 68.5 40.1

MAR baseline[35] MSMT 43.1 28.8 MSMT 46.2 24.6

PAUL baseline[34] MSMT 65.7 45.6 MSMT 59.3 31.0

PABO-QAConv MSMT 74.5 59.6 MSMT 82.7 58.7

PABO-QAConv+Rerank+ Tlift MSMT 82.6 81.2 MSMT 93.4 84.6
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MTMC-reID→Market1501数据集中，mAP 超过效果

最优的 ECN  1.1%，在 MSMT17→DukeMTMC-reID
数据集中，Rank-1和 mAP超过效果最优的 PAUL
2.5% 和 6.4%，在 MSMT17→Market1501数据集中，

Rank-1和mAP超过效果最优的CBN 9.9% 和 15.8%。

在Market1501→DukeMTMC-reID、DukeMTMC-
reID→Market1501、MSMT17→Market1501和MSMT-
17→DukeMTMC-reID数据集上，本文方法的 Rank-
1和 mAP分 别 达 到 60.4%、 74.9%、 82.7%、 74.5%
和 38.6%、44.1%、58.7%、59.6%，仅有 Market1501→
DukeMTMC-reID数据集上，Rank-1和 mAP的指标

略低于部分方法。由表 5可知本文方法优于其他

方法。

匹配分数在经过重排序和时序提举后，Rank-
和 mAP达 到 了 73.5%、 88.3%、 93.4%、 82.6% 和

64.8%、73.1%、84.6%、81.2%，2个指标达到主流监

督行人重识别方法的效果，实验结果证明了加入

2个模块的有效性。

 2.4　可视化结果

PABO-QAConv在 QAConv基础上进行改进，

将学习到的全局特征和局部细粒度特征相结合获

得更全面的行人特征，为此展示了一些可视化特

征，如图 7所示。
 
 

(a) 查询图 (b) 预训练模型 (c) 本文

图 7    可视化特征

Fig. 7    Visual features
 

从图 7中可以观察到，相较于预训练模型，

PABO-QAConv模型提取的特征图响应区域更精

确，能够覆盖到更多细节特征，这是因为本文通过

添加渐进式注意力模块来挖掘具有辨别性的特征，

增强了行人特征的鲁棒性。

此外，本文还展示了 Market1501数据集下某些

查询图像的前 5个检索结果，如图 8所示。可以看

出，相较于预训练模型，PABO-QAConv通过加入渐

进式注意力模块和渐进式分块遮挡模块，能够发现

更多细粒度特征，有效减少背景干扰，更好地提取

全局显著性特征和局部非显著性特征，本文方法的

检索性能有着显著优势。在消融实验中，加入渐进

式注意力模块和渐进式分块遮挡模块的有效性也

得到了显著证明。
 
 

(a) 查询图 (b) 预训练模型 (c) 本文

图 8    Market1501数据集部分图像查询结果

Fig. 8    Partial Image query results of Market1501 dataset
 

 3　结　论

1） 本文方法实现了较为优异的检测性能，一方

面解决了行人重识别中局部特征缺失及模型不能

提取多层次下辨别性特征的问题，另一方面通过渐

进式分块遮挡模块由易到难地对图像进行分块遮

挡处理，模拟真实场景下的行人图像，提高了模型

的泛化性能。

2） 本文在 4个数据集上分别进行了跨域验证，

相 比 于 QAConv， Rank-1和 mAP在 跨 域 数 据 集

Market1501→DukeMTMC-reID、 DukeMTMC-reID→
Market1501、MSMT17→DukeMTMC-reID、  MSMT-
17→Market1501和 DukeMTMC-reID→Occluded-Du-
ke的效果分别提高了 6.0%、 12.1%、 2.3%、 8.8%、

12.3% 和 5.0%、12.5%、6.2%、12.1%、11.2%。

3） 本文方法比现有先进方法具有很大的优越

性，相对于其他无监督方法，本文方法不仅在实时

计算和泛化性能方面表现更加优异，还有着更高的

实际应用价值。

本文方法仍有不足之处，问题在于渐进式分块

遮挡模块进行数据增强存在随机性，该问题会影响

到网络的识别精度。因此，所以未来将专注于探索

如何更好地生成遮挡区域，有效地将背景信息和前

景信息区分开，以生成更有价值的遮挡图像，从而

进一步提高行人重识别模型的准确率。
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Cross-domain person re-identification based on progressive
attention and block occlusion

LI Yunlong，CHENG Deqiang*，LI Jiahan，HUANG Ji，ZHANG Jianying，MA Haohui

(School of Information and Control Engineering，China University of Mining and Technology，Xuzhou 221116，China)

Abstract： A cross-domain person re-identification method based on progressive attention and block occlusion is
proposed in  order  to  address  the  issue of  missing feature  matching caused by occlusion and neglect  of  fine-grained
discriminative features in cross-domain person re-identification. This method realizes feature matching under spatial
misalignment  by  learning  multi-granularity  discriminative  features  of  regions  where  people  are  not  blocked.  The
progressive  attention  module  gradually  divides  the  features  into  multiple  local  blocks,  learns  the  discriminative
features of each block in turn, and perceives the foreground information from coarse to fine, which solves the problem
that the current network cannot extract multi-level distinguishing features and improves the feature matching ability of
the  model.  In  addition,  the  progressive  block  occlusion  module  is  well  adapted  to  the  gradually  stronger  learning
ability of the model. The robustness of the model proposed in this paper is finally effectively improved in the case of
occlusion by effectively generating occlusion data from easy to difficult, effectively extracting the identifying features
of non-occlusion areas, and then solving the problem of the model misidentifying occluded samples. The experimental
results show that the algorithm has significant advantages compared with the current mainstream algorithms in the two
indicators  of  first  hit  rate  and  mean  average  accuracy.  Especially  when  compared  with  the  QAConv  person  re-
identification  algorithm published  in  CVPR in  2020,  the  two  indicators  of  this  algorithm on  the  DukeMTMC-reID
dataset (MSMT17→DukeMTMC-reID) are 2.3% and 6.2% higher,  respectively, and the algorithm in this paper can
realize cross-domain person re-identification more effectively. Additionally, the DukeMTMC-reID→Occluded-Duke
dataset  shows  good  recognition  results  for  the  system  in  this  article,  with  the  two  indicators  reaching  49.5%  and
39.0%, respectively.

Keywords： cross-domain；person  re-identification；progressive  attention；progressively  blocked  and  occluded；
local matching
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劈尖冲蚀变形对射流管伺服阀工作特性的影响

孟令康1，朱玉川1，*，丁建军2，程文豪1

(1.   南京航空航天大学 机电学院，南京 210016； 2.   中国船舶集团有限公司 第七〇四研究所，上海 200031)

摘　　　要：为研究射流管伺服阀前置级劈尖的冲蚀变形对伺服阀工作性能的影响，采用

Fluent仿真软件，对射流管伺服阀的前置级进行冲蚀仿真，并将仿真结果与冲蚀实物进行对比分

析，发现劈尖是前置级冲蚀最为严重的部位；根据劈尖冲蚀前后的前置级结构形状，构建前置级的

数学模型，分析了劈尖冲蚀变形对前置级压力的影响。利用 AMESim仿真软件，搭建射流管伺服阀

的整阀仿真模型，研究了劈尖冲蚀变形对整阀工作性能的影响；通过实验验证了 AMESim仿真结果

的正确性。研究结果表明，劈尖冲蚀变形后，射流管伺服阀前置级的恢复压力和负载压差减小，导

致整阀的阶跃上升时间延长，幅频带宽减小，但整阀的空载流量特性和压力特性几乎不受影响。
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电液伺服阀是电液伺服控制系统的核心元件，

其工作性能的优劣直接影响着整个系统的性能[1-2]。

目前，应用较为广泛的流量伺服阀主要是喷嘴挡板

伺服阀和射流管伺服阀 [3]。与喷嘴挡板伺服阀相

比，射流管伺服阀具有更强的抗污染能力和更长的使

用寿命，因而被广泛使用在航空航天、舰船等领域[4-5]。

作为集机、电、液于一体的高度精密液压元

件，射流管伺服阀内部结构参数的微小变化会对其

工作性能产生显著影响 [6]。Wu等 [7] 通过有限元仿

真的方法研究了劈尖宽度对射流管伺服阀前置级

空化和能量利用率的影响，研究结果表明，劈尖宽

度增大可有效减小前置级空化，但会导致射流进入

接收器的能量减小。訚耀保和李聪 [8] 通过建立射

流管伺服阀的整阀模型，研究了前置级不对称对伺

服阀零偏的影响，理论与实验结果表明，接收孔直

径不相等、射流管与接收器零位不对中及左右接收

孔中心轴线与接收器端面夹角不相等会导致伺服

阀产生较大的零偏。李长明等 [9] 研究了高温对射

流管伺服阀滑阀的影响，研究结果表明，高温会导

致滑阀的阀套和阀芯径向间隙增大，破坏压装在滑

阀上的接收器和射流管喷嘴的空间位置，从而使得

伺服阀的工作特性曲线变得不规则且无法重复。

由于射流管伺服阀对于液压油的清洁程度要

求不高，其更容易受到混合固体污染颗粒物的油液

冲蚀 [10]。褚渊博等 [11] 基于 Fluent仿真软件，研究了

射流管伺服阀前置级的冲蚀率与喷嘴位移之间的

关系，仿真结果表明，前置级冲蚀主要集中在劈尖

附近，且随着喷嘴位移的增大，劈尖的最大冲蚀率

逐渐减小。訚耀保等 [12] 结合计算流体动力学与冲

蚀理论，定量分析了前置级冲蚀对劈尖高度及质量

的影响，并通过实验验证了分析结果的正确性。随

着射流管伺服阀服役时间的增加，前置级必然会受

到不同程度的冲蚀，从而导致劈尖的结构变化。前

置级液压放大器作为射流管伺服阀功率控制与放

大的关键组件，其结构参数的微小变化必然会对伺

服阀的工作性能产生影响。然而，目前关于射流管
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伺服阀前置级因冲蚀导致的劈尖结构变形对伺服

阀工作特性的影响研究尚不多见。

本文以射流管伺服阀为研究对象，利用有限元

仿真软件建立了前置级冲蚀仿真模型，基于前置级

冲蚀前后的结构形状，推导了前置级的数学模型，

分析了劈尖冲蚀变形对前置级压力的影响，并通过

AMESim仿真和实验进一步研究了劈尖冲蚀变形

对伺服阀工作特性的影响。

 1　射流管伺服阀的结构和工作原理

图 1为射流管电反馈式伺服阀的结构示意图，

其主要由 3个重要组件构成，包括永磁式力矩马

达、前置级液压放大器射流管阀及功率级液压放大

器滑阀。
  

力矩马达 衔铁组件

射流管
及喷嘴接收器

滑阀组件

位移传感器 伺服控制器

图 1    射流管电反馈式伺服阀结构示意图

Fig. 1    Schematic structure of jet pipe servo valve with

electric feedback
 

射流管伺服阀将外部微弱的电信号线性成比

例地转换为流量输出，从而实现功率放大。当外部

无输入指令电信号时，伺服阀不工作。当外部输入

相应的指令电信号时，外部电信号与阀芯位移传感

器反馈的电信号进行做差比较，两者的偏差信号经

过伺服控制器转换，产生相应的电流输入到力矩马

达控制线圈中，衔铁在电磁力作用下旋转，由于衔

铁与射流管焊接固连，衔铁的旋转也会带动射流管

和喷嘴旋转，使得前置级左右接收孔的油液动能不

相等，进而滑阀阀芯左右两端产生压差驱动阀芯运

动，伺服阀输出相应的流量。当外部电信号与阀芯

位移反馈的电信号差值近似为零时，输入到力矩马

达控制线圈中的电流也近似为零，射流管回到中间

位置，此时伺服阀处于动态平衡状态。

 2　射流管伺服阀的冲蚀仿真

在射流管伺服阀的使用过程中，必然会产生固

体颗粒等污染杂质，而且随着伺服阀的服役时间增

加，油液中污染颗粒数目不可避免地增多。在射流

管伺服阀实际工作中，由于固体污染颗粒体积小、

质量轻，其会伴随油液以一定的速度和角度冲击伺

服阀内部元件的表面，其中就包括前置级放大器。

 2.1　前置级的冲蚀仿真条件设置

利用 Fluent仿真软件对前置级的冲蚀情况进

行仿真分析。射流管伺服阀的前置级冲蚀仿真模

型如图 2所示。
 
 

射流管流道

接收孔流道

出口

入口

喷嘴

A

A

A-A

30°

0.03 mm

0.65 mm

0.02 mm

0.45 mm

图 2    前置级冲蚀仿真模型

Fig. 2    Erosion simulation model of pre-stage
 

前置级的流场复杂，在 Fluent仿真软件中以标

准的 k-ε 湍流模型和标准的壁面函数模型分别计算

流场和处理壁面边界层；设前置级的进口边界条件

为压力进口，压力 7 MPa，出口边界条件为压力出

口，压力 0；油液介质参数按照 YH-10号航空液压

油设置，密度 850 kg/m3，动力黏度 0.039 1 Pa·s。

利用软件中的离散相模型（ discrete phase model,

DPM）仿真计算污染颗粒对前置级的冲蚀；以前置

级入口平面作为固体污染颗粒物的注射面，设颗粒

物为球形铁屑，密度 7 860 kg/m3，直径 5 µm，质量流

率 1.78×10−7 kg/s1；颗粒与前置级壁面碰撞前后的法

向和切向反弹系数设置为[13]

en = 0.993−1.76β+1.56β2−0.49β3 （1）

et = 0.998−1.66β+2.11β2−0.67β3 （2）

式中：en、et 分别为颗粒撞击壁面前后的法向、切向

反弹系数；β 为颗粒运动轨迹与壁面夹角。

Fluent软件中对前置级冲蚀率的计算基于

Edwards[14] 从实验中总结出的公式如下：

Re =

n∑
k=1

mpC(dp) f (β)vb(v)

Af
（3）

式中：Re 为冲蚀率；n 为颗粒数；mp 为颗粒质量流

率；dp 为颗粒直径；C(dp)为颗粒直径函数，取经验

值 1.8×10−9； f(β)为冲击角函数，具体函数值如表 1

所示；v 为颗粒相对壁面的运动速度；b(v)为颗粒相

对壁面运动速度函数，取常值 0.2；Af 为与颗粒撞击

的壁面单元面积。

完成连续相油液、离散相颗粒仿真参数设置

后，设置仿真残差的收敛精度为 10−5，并监视出口油
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液的速度，当其几乎不发生变化且残差达到要求

时，认为仿真计算结果收敛[15]。

 2.2　前置级的冲蚀仿真结果分析

在 Fluent仿真软件中，基于上述仿真条件的设

置，得到喷嘴处于零位时，射流管伺服阀的前置级

冲蚀率分布云图如图 3所示。可以发现，前置级劈

尖的冲蚀最为严重，劈尖中心的最大冲蚀率达到了

1.81×10−8 (kg·m−2)s1，呈现对称分布且向接收孔圆周

扩散，并逐渐减小。

以某型号射流管伺服阀为研究对象，将其整体

拆卸，通过电子显微镜观察其前置级接收器的结

构。由于射流管伺服阀主要工作在零位附近，可将

该实物与图 3中喷嘴处于零位时的接收器冲蚀仿

真结果进行对比，如图 4所示。从图 4（a）中可以看

出，接收器劈尖处出现凹坑，劈尖宽度由原来的

0.02 mm增大至 0.12 mm，这是因为伺服阀长期在零

位附近工作，从喷嘴射出的携带污染颗粒的油液对

劈尖冲蚀所致，通过对比图 4（a）、图 4（b）可知，前

置级的冲蚀仿真与实物都表明劈尖是冲蚀最为严

重的部位。

 3　射流管伺服阀的数学模型

根据第 2节对前置级冲蚀仿真与实物的对比

分析可知，前置级冲蚀会导致劈尖变形，而射流管

伺服阀内部结构的微小变化与其工作性能有重要

关系。为了分析劈尖冲蚀变形对伺服阀工作性能

的影响，需要先建立劈尖冲蚀变形前后的伺服阀整

体数学模型。

 3.1　劈尖冲蚀变形前后的前置级数学模型

 3.1.1　通流接收面积模型

前置级接收器的左右接收孔为圆形，由于接收

孔的中心轴线与接收器端面存在夹角，接收孔在接

收器端面上的投影是椭圆。为了简化模型方便计

算，将投影椭圆等效为圆，而等效圆的面积计算公

式如下[16]：

πR2
re = π

R2
r

cosθr
（4）

式中：Rr 为接收孔的半径；Rre 为接收孔在接收器端

面上投影的等效圆半径；θr 为左右接收孔中心轴线

夹角的一半。

将接收孔在接收器端面上的投影等效为圆后，

当喷嘴向右位移 xj 且劈尖未发生冲蚀变形时，接收

孔的通流接收面积示意图如图 5所示。

 
 

S1 S2

xj

Rj

θ2

α2 α1

θ1

Rre

E′

E

B

D

A
C

e

D′

图 5    劈尖冲蚀变形前的接收孔通流接收面积示意图

Fig. 5    Flow receiving area schematic of receiving holes before

wedge erosion deformation
 

在图 5中，左右 2个圆是左右接收孔在接收器

端面上的投影等效圆，2个圆半径相等为 Rre；中间

圆为喷嘴在接收器端面上的投影，半径为 Rj；劈尖

初始宽度为 e；左、右接收孔的通流接收面积分别

为 S1、S2。

左接收孔的通流接收面积 S1 可以看成是 2个

扇形面积 SfanADD′和 SfanBEE′减去 2个三角形面积 SΔADD′

和 SΔBEE′，则 S1 可以表示为

 

表 1    冲击角函数

Table 1    Function of impact angle

序号 β/（°） f(β)

1 0 0

2 20 0.8

3 30 1

4 45 0.5

5 90 0.4

 

1.81
1.71
1.62
1.52
1.43
1.33
1.24
1.14
1.05
0.953
0.857
0.762
0.667
0.572
0.476
0.381
0.286
0.191
0.953
0

冲蚀率/(10−8 kg·m−2·s−1)

x y

z

劈尖

x

x

y

y

z

z

图 3    前置级冲蚀率分布云图

Fig. 3    Erosion rate distribution diagram of pre-stage
 

 

(a) 接收器冲蚀实物 (b) 接收器冲蚀仿真

F

F′ G′

G

0.12 mm

宽度

图 4    接收器冲蚀实物与冲蚀仿真对比

Fig. 4    Comparison of receiver erosion object and simulation
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S 1 =
(
R2
reθ1+R2

j θ2−R2
re sinθ1−R2

j sinθ2

)/
2 （5）

θ1 = 2arccos

(
R2
re+
(
Rre+ e/2+ xj

)2−R2
j

2Rre
(
Rre+ e/2+ xj

) )
（6）

θ2 = 2arccos

(
R2
j +
(
Rre+ e/2+ xj

)2−R2
re

2Rj

(
Rre+ e/2+ xj

) )
（7）

同理，可得右接收孔的通流接收面积 S2 为

S 2 =
(
R2
reα1+R2

j α2−R2
re sinα1−R2

j sinα2

)/
2 （8）

α1 = 2arccos

(
R2
re+
(
Rre+ e/2− xj

)2−R2
j

2Rre
(
Rre+ e/2− xj

) )
（9）

α2 = 2arccos

(
R2
j +
(
Rre+ e/2− xj

)2−R2
re

2Rj

(
Rre+ e/2− xj

) )
（10）

FF ′ GG′

根据图 4（a）可知，当劈尖冲蚀变形后，劈尖宽

度增大，必然会对接收器的通流接收面积有所影

响。为此，基于图 4（a）劈尖冲蚀后的前置级结构

形状，重新构建接收器的通流接收面积模型。为

了简化模型，做出如下假设：①忽略接收孔圆周的

冲蚀变形，只考虑劈尖冲蚀变形；②劈尖处的冲蚀

变形完全对称，即左右接收孔减少的通流接收面

积相等; ③劈尖冲蚀变形后，左右接收孔与劈尖相

连的圆周边 、 在接收器端面上的投影为直

线。图 6为劈尖冲蚀变形后的接收孔通流接收面

积示意图。
  

Rj

Rre

Sw

em

e

C

G′

GF

A B

F′

S1′ S2′

图 6    劈尖冲蚀变形后的接收孔通流接收面积示意图

Fig. 6    Flow receiving area schematic of receiving holes after

wedge erosion deformation
 

S ′

1 S ′

2

在图 6中，劈尖冲蚀变形后，劈尖宽度从 e 增大

为 em，左、右接收孔减少的通流接收面积相等且为

Sw，其通流接收面积减小为 、 。

劈尖冲蚀变形导致左接收孔减少的通流接收

面积 Sw，可以通过扇形面积 SfanFAF′去三角形面积

SΔFAF′得到，则 Sw 的计算表达式如下：

S w =

Ñ
R2
re arccos

Ç
1− FF ′ 2

2R2
re

å
−FF ′

 
R2
re−

FF ′ 2

4

é¡
2

（11）

FF ′
= 2

…
R2
re−
(

Rre−
em− e

2

)2

（12）

FF ′式中： 为左接收孔与劈尖相连的圆周边在接收

器端面上的投影直线长度。

S ′

1

联立式（5）、式（11）得到劈尖冲蚀变形后的左

接收孔通流接收面积 为

S ′1 =
(
R2
reθ1+R2

j θ2−R2
re sinθ1−R2

j sinθ2

)/
2−Ñ

R2
re arccos

Ç
1− FF ′ 2

2R2
re

å
−FF ′

 
R2
re−

FF ′ 2

4

é¡
2

（13）

S ′2

右接收孔因为劈尖冲蚀导致减小的通流接收

面积与左接收孔减少的通流接收面积相同，因此，

同理可以得到劈尖冲蚀变形后的右接收孔通流接

收面积 为

S ′2 =
(
R2
reα1+R2

j α2−R2
re sinα1−R2

j sinα2

)/
2−Ñ

R2
re arccos

Ç
1− FF ′ 2

2R2
re

å
−FF ′

 
R2
re−

FF ′ 2

4

é¡
2

（14）

 3.1.2　压力-流量特性模型

前置级放大器主要是基于流体压力能和动能

的相互转换和传递进行工作，泵站中的高压油液从

输油管进入射流管，油液流经收缩的喷嘴，压力能

转换为动能；高速流动的油液经过接收器的劈尖分

流进入左右接收孔，此时油液的速度逐渐减小，其

动能又重新转换为压力能 [17]。将前置级接收器内

部的油液视作运动的液体活塞，则前置级射流冲击

等效力学模型如图 7所示[18]。

在图 7中，前置级的进油压力为 ps；从喷嘴射出

的油液压力为 pi；喷嘴的射流速度为 vj；喷嘴到接收

器端面的距离为 l；左、右接收孔内运动液体受到的

冲击力分别为 F1、F2；滑阀左、右两端的压力分别

为 p1、p2；从左、右接收孔流出和流入滑阀左、右两

腔的流量分别为 q1、q2；滑阀负载流量为 qL。

油液经过喷嘴射出的速度 vj 为

vj =Cdj

 
2
ρ

(ps− pi) （15）

式中：Cdj 为喷嘴的流量系数；ρ 为油液的密度。

根据油液从喷嘴射入到接收孔的自由紊动射

流理论可知，在射流进入接收孔时，其有效射流直

径与喷嘴直径存在如下关系：

Dje = Dj(1−ψλ) （16）

式中：Dje 为射流从喷嘴射入到接收孔的有效射流
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直径；Dj 为喷嘴的直径；λ 为喷嘴到接收孔的相对距

离，即 λ=l/Rj；ψ为喷嘴的射流流型系数，根据紊动

射流理论和实验得到[19]

ψ =
0.714−0.5(R0/Rj)

0.093+λ
+0.016 （17）

因此，左、右接收孔的有效通流接收面积 S1e、S2e

分别为

S 1e = S 1(1−ψλ)2 （18）

S 2e = S 2(1−ψλ)2 （19）

右接收孔的中心轴线与接收器端面的垂直线

夹角为 θr，因此，当喷嘴向右位移后，进入右接收孔

的射流速度为 vjcos θr。右接收孔内的液体活塞在

射流冲击作用下，以速度 vr 运动，其表达式为

vr = qL/S r （20）

式中：Sr 为接收孔的面积。

在 dt 时间内射流冲击到右接收孔液体活塞上

的质量及从液体活塞上反射出去的质量 dm2j、dm2f

分别为

dm2j = ρS 2e(vj cosθr− vr)dt （21）

dm2f = ρ(S r−S 2e)(vr+ v2)dt （22）

式中：v2 为从右接收孔液体活塞上反射出去的油液

速度，其可以通过右接收孔中的流量连续性方程求

解，表示为

v2 =
vj cosθrS 2e− vrS r

S r−S 2e
（23）

根据动量定理可得，在 dt 时间内作用在右接收

孔液体活塞上的冲击力 F2 为

F2 = [dm2j(vr− vjcos θr)−dm2f(vr+ v2)]/dt （24）

将式（21）、式（22）代入式（24）中可得

F2 = ρS 2e(vj cosθr− vr)2 + ρ(S r−S 2e)(vr+ v2)2 （25）

在冲击力 F2 的作用下，右接收孔液体活塞的

上、下端压力不再相等，其上端压力 p2r 为

p2r =
F2

S r
=
ρ

S r

[
S 2e(vj cosθr− vr)2 + (S r−S 2e)(vr+ v2)2

]
（26）

右接收孔液体活塞下端的压力与滑阀右端的

压力相同，根据滑阀负载流量公式：

qL =CdS r

 
2
ρ

(p2r− p2) （27）

式中：Cd 为接收孔的流量系数。

联立式（26）、式（27），得到滑阀右端压力 p2 为

p2 =
ρ

S r

[
S 2e(vj cosθr− vr)2 + (S r−S 2e)(vr+ v2)2

]
− ρq2

L

2C2
dS 2

r

（28）

将式（23）代入式（28）中，可得

p2 =
ρS 2e(vj cosθr− vr)2

S r−S 2e
− ρq2

L

2C2
dS 2

r
（29）

同理，可得滑阀左端的压力 p1 为

p1 =
ρS 1e(vj cosθr+ vr)2

S r−S 1e
+

ρq2
L

2C2
dS 2

r
（30）

联立式（20）、式（29）、式（30），并令滑阀负载流

量 qL=0，得到前置级左、右接收孔的恢复压力 p1、

p2 分别为

p1 =
ρS 1e(vj cosθr)2

S r−S 1e
（31）

p2 =
ρS 2e(vj cosθr)2

S r−S 2e
（32）

联立式（31）、式（32）得到前置级的负载压力 pL 为

pL = p2− p1 = ρ(vj cosθr)2

Å
S 2e

S r−S 2e
− S 1e

S r−S 1e

ã
（33）

p′1 p′2
p′L

按照上述方法，同样可以得到劈尖冲蚀变形后

的前置级左、右接收孔恢复压力 、 及负载压力

为

p′1 =
ρS ′1e(vj cosθr)2

S r−S ′1e
（34）

p′2 =
ρS ′2e(vj cosθr)2

S r−S ′2e
（35）

p′L = ρ(vj cosθr)2

Å
S ′2e

S r−S ′2e
− S ′1e

S r−S ′1e

ã
（36）

S ′1e S ′2e式中： 、 分别为劈尖冲蚀变形后的左、右接收

孔有效通流接收面积。

 3.2　力矩马达及功率级滑阀的数学模型

 3.2.1　力矩马达模型

当力矩马达控制线圈输入电流时，衔铁在电磁

 

ps

pi

vj

v1

F1 F2

q2q1

p2p1

qL

滑阀

v2
l

图 7    前置级射流冲击等效力学模型

Fig. 7    Jet impact equivalent mechanical model of pre-stage
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力的作用下发生旋转，其输出力矩 Td 为

Td = Kti+Kmθ （37）

式中：Kt 为电磁力矩常数；Km 为磁弹簧刚度；i 为输

入电流；θ 为衔铁旋转角度。

力矩马达衔铁组件的动态平衡方程为[20]

Td = Ja
d2θ

dt2
+Ba

dθ
dt
+2Kfθ （38）

式中：Ja 为衔铁组件的转动惯量；Ba 为衔铁组件的

阻尼系数；Kf 为支撑杆的刚度。

将式（37）代入式（38）中，并进行拉普拉斯变化

得到力矩马达输入电流和衔铁旋转角度的关系为

θ

i
=

Kt

Jas2+Bas+2Kf−Km
（39）

式中：s 为拉普拉斯算子。

由于喷嘴的位移幅度非常小，可以将喷嘴的运

动看成左右平移。射流管的喷嘴位移 xj 与衔铁旋

转角度 θ 之间的关系为

xj = Lθ （40）

式中：L 为射流管喷嘴的旋转半径。

 3.2.2　滑阀模型

参考图 7，在忽略油液从前置级接收器到滑阀

左右两腔的沿程管道压力损失时，从接收器流出和

流入滑阀左、右两腔的流量 q1、q2 分别为

q1 = Av
dxv
dt
+CtpL−

V0−Avxv
Ey

· dp1

dt
（41）

q2 = Av
dxv
dt
+CtpL+

V0+Avxv
Ey

· dp2

dt
（42）

式中：Av 为阀芯端面的横截面积；xv 为阀芯位移；

Ct 为滑阀内泄漏系数；V0 为滑阀处于零位时的端部

体积；Ey 为油液的体积弹性模量。

在滑阀实际工作中，阀芯的运动会导致阀芯左

右两腔的油液压缩。为了简化计算模型，定义滑阀

的负载流量 qL 为

qL =
q1+q2

2
= Av

dxv
dt
+CtpL+

V0

2Ey
· dpL

dt
（43）

阀芯在力的作用下发生运动，其中，作用力主

要包括阀芯左右两腔的压力、阀芯自身的惯性力、

阻尼力及稳态液动力。阀芯的运动平衡方程为

pLAv = mv
d2 xv
dt2
+Bv

dxv
dt
+ kvxv （44）

式中：mv 为阀芯的质量；Bv 为阀芯运动的阻尼系

数；kv 为稳态液动力刚度。

 4　劈尖冲蚀变形的影响分析

前置级的劈尖冲蚀变形导致接收器左右接收

孔的通流接收面积减小，影响前置级的压力，必然

会影响伺服阀的整体性能。以第 3节建立的射流

管伺服阀数学模型为基础，进一步研究劈尖冲蚀变

形对伺服阀性能的影响。本文研究的某型号射流

管电反馈式伺服阀主要参数如表 2所示。
 
 

表 2    某型号射流管电反馈式伺服阀主要参数

Table 2    Main parameters of a certain type of jet pipe servo

valve with electric feedback

参数 数值

电磁力矩常数Kt/(N·m·A
−1) 0.456

磁弹簧刚度Km/(N·m·rad
−1) 3.836

衔铁组件转动惯量Ja/(N·m·s
2·rad−1) 2.8×10−7

衔铁组件阻尼系数Ba/(N·m·s·rad
−1) 5×10−4

支撑杆刚度Kf/(N·m·rad
−1) 3.95

供油压力ps/MPa 7

喷嘴出口油液压力pi/MPa 1.1

油液密度ρ/(kg·m−3) 850

喷嘴直径Dj/mm 0.45

接收孔半径Rr/mm 0.325

喷嘴到接收器端面距离l/mm 0.3

劈尖初始宽度e/mm 0.02

左右接收孔轴线夹角一半θr/(°) 15

喷嘴流量系数Cdj 0.91

接收孔流量系数Cd 0.61

射流管喷嘴旋转半径L/mm 17.4

阀芯质量mv/kg 0.021

油液体积弹性模量Ey/(N·m
−2) 7×109

阀芯端面面积/Av/mm
2

132.7

滑阀零位时的阀芯端部体积V0/mm
3

159.8

阀芯阻尼系数Bv/(N·m
−1·s) 90

稳态液动力刚度kv/(N·m
−1) 1.5×104

额定电流I/mA 10

伺服控制器增益Ku 0.68

位移传感器增益Ka/(A·m
−1) 7.69

 

 4.1　前置级压力影响

基于式（5）、式（8）、式（13）和式（14），通过理论

计算得到劈尖冲蚀变形前后，即劈尖宽度 e=0.02 mm、

em=0.07 mm和 em=0.12 mm时，接收孔的通流接收

面积如图 8所示。可知，随着劈尖冲蚀变形的加

剧，劈尖宽度逐渐增大，左右接收孔的通流接收面

积明显减小，必然会影响前置级的压力。

基于式（31）～式（36），通过理论计算得到劈尖

冲蚀变形前后，即劈尖宽度 e=0.02 mm、em=0.07 mm
和 em=0.12 mm时，前置级的左右接收孔恢复压力和

负载压力如图 9所示。可以发现，当劈尖冲蚀变形

后，前置级左右接收孔的恢复压力随着冲蚀劈尖宽

度的增大而减小，使得前置级的负载压力随之减

小。在前置级供油压力为 7 MPa且喷嘴位移在 0.15 mm
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的情况下，劈尖冲蚀前后，即劈尖宽度为 0.02 mm、

0.07 mm和 0.12 mm时，前置级的负载压力分别为

4.73 MPa、4.59 MPa和 4.34 MPa；相较于正常劈尖

宽度情况下，劈尖冲蚀变形导致劈尖宽度增大后，

前置级的负载压力分别减小了 2.96%、8.25%，必然

会对射流管伺服阀的整体工作性能产生影响。
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图 8    劈尖冲蚀变形前后的接收孔通流接收面积

Fig. 8    Flow receiving area of receiving holes before and after

wedge erosion deformation
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图 9    劈尖冲蚀变形前后的前置级压力

Fig. 9    Pre-stage pressure before and after wedge

erosion deformation
 

 4.2　伺服阀整体工作特性影响

为分析劈尖冲蚀变形对射流管伺服阀整阀工

作特性的影响，本文通过对射流管伺服阀物理结构

和工作原理的分析，以建立的伺服阀关键组件数学

模型为基础，利用 AMESim仿真软件，建立射流管

伺服阀的整阀模型，如图 10所示[21]。

在图 10中，力矩马达模型基于式（39），利用

AMESim中的信号库模块建立外部输入电流和衔

铁旋转角度之间的传递函数；前置级放大器模型基

于式（5）～式（36），利用 AMESim中的 2次开发模

块进行建模；功率级滑阀模型基于式（41）～式（44），
利用软件中液压元件库的功能子模型进行建模。

在输入幅值为 5 mA、频率为 0.02 Hz的三角波

电流信号，供油压力为 7 MPa、回油压力为 0.6 MPa

的情况下，通过 AMESim仿真得到劈尖冲蚀变形前

后，即劈尖正常状态下宽度为 e=0.02 mm，劈尖冲蚀

变形后宽度增大为 em=0.07 mm、em=0.12 mm时，射

流管伺服阀空载流量特性曲线和压力特性曲线如

图 11和图 12所示。

由图 11、图 12中可知，劈尖冲蚀变形前后，射

流管伺服阀的空载流量特性曲线和压力特性曲线

几乎没有改变，伺服阀的流量增益和压力增益始终

保持在 4.43 L/mA、25.89 MPa/mA左右。AMESim

仿真结果表明，劈尖冲蚀变形对伺服阀的空载流量

特性和压力特性几乎没有影响。
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图 10    射流管伺服阀的 AMESim模型

Fig. 10    AMESim model of jet pipe servo valve
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图 11    射流管伺服阀的空载流量特性仿真曲线

Fig. 11    Simulation curves of unload flow characteristic for

jet pipe servo valve
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图 12    射流管伺服阀的压力特性仿真曲线

Fig. 12    Simulation curves of pressure characteristic for

jet pipe servo valve
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输入幅值为 10 mA的阶跃电流信号，仿真时间

为 30 ms，其他仿真参数保持不变，得到劈尖冲蚀变

形前后的射流管伺服阀阶跃特性仿真曲线如图 13
所示。
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图 13    射流管伺服阀的阶跃特性仿真曲线

Fig. 13    Simulation curves of step characteristic for

jet pipe servo valve
 

从图 13中可知，劈尖冲蚀变形前后，射流管伺

服阀的阶跃特性曲线发生了较为明显的变化。当

劈尖处于正常状态下，即其宽度为 0.02 mm时，伺

服阀的阶跃上升时间在 8.4 ms左右；而当劈尖冲变

形后，即其宽度增大至 0.07 mm和 0.12 mm时，伺服

阀的阶跃上升时间分别延长至 8.9 ms和 13.8 ms；相
较于正常劈尖宽度情况下，劈尖冲蚀变形导致其宽

度增大后，伺服阀的阶跃上升时间分别增大了

1.06倍、1.64倍，这主要是因为：劈尖冲蚀变形后，

前置级负载压差减小，使得阀芯启动速度降低。

AMESim仿真结果表明，劈尖冲蚀变形会导致伺服

阀阶跃特性的上升时间延长。

输入幅值为 2.5  mA、频率范围为 1～ 100  Hz
的正弦电流信号，仿真时间为 2 s，其他仿真参数保

持不变，得到劈尖冲蚀变形前后的射流管伺服阀幅

频特性仿真曲线如图 14所示。

由图 14可知，劈尖冲蚀变形前后，射流管伺服

阀的幅频特性曲线也发生了较为明显的变化。当

劈尖处于正常状态下，即其宽度为 0.02 mm时，伺

服阀的幅频带宽在 90.8 Hz左右；而当劈尖冲变形

后，即其宽度增大至 0.07 mm和 0.12 mm时，伺服阀

的幅频带宽分别减小至 87.4 Hz和 79.6 Hz；相较于

正常劈尖宽度情况下，劈尖冲蚀变形导致劈尖宽度

增大后，伺服阀的幅频带宽分别减小了 3.74%、12.33%，

这主要是因为：劈尖冲蚀变形后，阀芯左右两端压

差减小，在输入相同正弦电流信号的情况下，阀芯

的输出位移会有所减小。AMESim仿真结果表明，

劈尖冲蚀变形会导致伺服阀幅频特性的带宽减小。

 5　实验验证

以某型号射流管电反馈式伺服阀为研究对象，

利用电液伺服阀静动态实验台对其前置级劈尖冲

蚀变形前后的整阀工作特性进行测试。本文实验

所用的 2个前置级接收器，一个是正常劈尖，宽度

为 0.02 mm；另一个是冲蚀后的劈尖，宽度增大为

0.12 mm。两者的实物如图 15所示。

在实验过程中，由专业测试人员对前置级冲蚀

前后的接收器进行更换，以减小更换零件等操作对

实验测试结果的影响。实验条件为：供油压力为 7 MPa，
回油压力为 0.6 MPa，油液介质为 YH-10号航空液

压油，油液温度控制在 (30±5)℃。
 
 

先导阀体

冲蚀劈尖正常劈尖

0.02 mm
0.12 mm

图 15    前置级接收器的实物图

Fig. 15    Physical view of pre-stage receiver
 

 5.1　静态特性实验

射流管伺服阀静态特性测试实验装置如图 16
所示，主要设备有电控平台、电液伺服阀静态实验

台及 24 V直流电源，24 V直流电源为伺服阀的控

制器提供电源。

在电控平台上输入幅值为 5 mA、频率为 0.02 Hz
的三角波电流信号，通过电控平台切换不同的静态

特性测试模式，由静态测试软件记录射流管伺服阀

空载流量特性曲线和压力特性曲线。劈尖冲蚀变

形前后，即劈尖宽度为 e=0.02 mm、em=0.12 mm时，

射流管伺服阀的空载流量特性和压力特性实验结

果如图 17和图 18所示。

从图 17、图 18中可以发现，当劈尖冲蚀变形前

后，射流管伺服阀的空载流量特性曲线和压力特性
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图 14    射流管伺服阀的幅频特性仿真曲线

Fig. 14    Simulation curves of amplitude-frequency characteristic

for jet pipe servo valve
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曲线几乎未发生改变，伺服阀的流量增益和压力增

益分别保持在 4.46 L/mA、22.61 MPa/mA左右。实

验结果表明，劈尖冲蚀变形对伺服阀的空载流量特

性和压力特性几乎没有影响，实验结果与 AMESim
仿真结果相符。
 
 

电控平台
电液伺服阀静态实验台

射流管伺服阀

24 V直流电源

图 16    射流管伺服阀静态特性测试实验台

Fig. 16    Static characteristic test rig of jet pipe servo valve
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图 17    射流管伺服阀的空载流量特性实验结果

Fig. 17    Experimental result of unload flow characteristic for

jet pipe servo valve
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图 18    射流管伺服阀的压力特性实验结果

Fig. 18    Experimental result of pressure characteristic for

jet pipe servo valve
 

 5.2　动态特性实验

由于实验中的电控平台无法通过测试软件直

接记录阀芯位移数值（阀芯位移量程±1.3 mm），搭

建了如图 19所示的射流管伺服阀阶跃特性测试实

验台，主要设备有电控平台、电液伺服阀动态实验

台、200 Ω电阻及示波器，200 Ω电阻用来将阀芯位

移的电流信号转换为电压信号，示波器用来采集通

过 200 Ω电阻转换的电压信号。

输入电流幅值为 10 mA的阶跃电流信号，实验

测得劈尖冲蚀变形前后的射流管伺服阀阶跃特性

曲线如图 20所示。
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图 20    射流管伺服阀的阶跃特性实验结果

Fig. 20    Experimental result of step characteristic for

jet pipe servo valve
 

从图 20中可以发现，当劈尖冲蚀变形后，射流

管伺服阀的阶跃特性曲线发生了明显改变。当劈

尖正常时，伺服阀的阶跃上升时间在 6.3 ms左右，

而当劈尖冲蚀变形后，其宽度增大为 0.12 mm时，

伺服阀的阶跃上升时间延长至 15.6 ms左右，相比

于正常劈尖情况下，劈尖冲蚀变形导致劈尖宽度增

大后，伺服阀的阶跃上升时间增大了 1.48倍。实验

结果表明，劈尖冲蚀变形会导致伺服阀的阶跃上升

时间增大，实验结果与 AMESim仿真结果相符。

基于图 19中的实验平台，以扫频方式输入幅

值为 2.5 mA、频率为 1～100 Hz的正弦电流信号，

通过电控平台中的动态测试软件记录伺服阀的幅

频特性曲线。劈尖冲蚀变形前后的射流管伺服阀

幅频特性曲线如图 21所示。

从图 21可以看出，当劈尖冲蚀变形后，射流管

伺服阀的幅频特性曲线发生了明显改变。当劈尖

正常时，伺服阀的幅频带宽在 95.2 Hz左右，而当劈

尖冲蚀变形后，其宽度增大为 0.12 mm时，伺服阀

 

电控平台

电液伺服阀动态实验台

射流管伺服阀

24 V直流电源 示波器

200 Ω电阻

图 19    射流管伺服阀阶跃特性测试实验台

Fig. 19    Step characteristic test rig of jet pipe servo valve
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图 21    射流管伺服阀的幅频特性实验结果

Fig. 21    Experimental result of amplitude-frequency

characteristic for jet pipe servo valve
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的幅频带宽减小至 76.3 Hz左右，相比于正常劈尖

情况下，劈尖冲蚀变形导致劈尖宽度增大后，伺服

阀的幅频带宽减小了 19.85%。实验结果表明，劈尖

冲蚀变形会导致伺服阀的幅频带宽减小，实验结果

与 AMESim仿真结果相符。

 6　结　论

1） 通过有限元仿真发现，劈尖是前置级冲蚀最

为严重的部位，并通过与冲蚀实物对比，验证了冲

蚀仿真模型的有效性。

2） 劈尖的冲蚀变形导致接收器的通流接收面

积减小，从而使得前置级的恢复压力和负载压差有

所降低。当前置级供油压力为 7 MPa，回油压力为

0，喷嘴位移达到 0.15 mm时，相较于正常劈尖宽度

（e=0.02 mm）情况下，劈尖冲蚀变形导致劈尖宽度

增大（em=0.07 mm、em=0.12 mm）后，前置级的负载

压力分别减小了 2.96%、8.25%。

3） AMESim仿真结果和实验结果表明，前置

级劈尖冲蚀变形对射流管伺服阀整阀的空载流量

特性和压力特性几乎没有影响，但对整阀的阶跃

特性和幅频特性影响较大。通过实验得出，相较

于劈尖冲蚀变形前（e=0.02 mm），劈尖冲蚀变形后

（em=0.12 mm）的伺服阀阶跃上升时间增大了 1.48倍、

伺服阀幅频带宽减小了 19.85%。
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Influence of wedge erosion deformation on working
characteristics of jet pipe servo valve

MENG Lingkang1，ZHU Yuchuan1，*，DING Jianjun2，CHENG Wenhao1

(1.   College of Mechanical and Electrical Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China；

2.   No.704 Research Institute，China State Shipbuilding Corporation Limited，Shanghai 200031，China)

Abstract： To  study  the  influence  of  the  erosion  deformation  of  the  pre-stage  wedge  on  the  working
characteristics of the jet pipe servo valve, the erosion simulation of the pre-stage is carried out by Fluent simulation
software,  and  the  simulation  result  is  compared  with  the  erosion  object,  which  shows  that  the  wedge  is  the  most
serious erosion part in the pre-stage. The mathematical model of the pre-stage is constructed in accordance with the
structural shape of the pre-stage prior to and following wedge erosion, and is used to examine the impact of the wedge
erosion deformation on the pre-stage pressure. The simulation model of jet pipe servo valve is built based on AMESim
simulation software, and the influence of wedge erosion deformation on the working characteristics of jet pipe servo
valve  is  further  studied.  Finally,  the  correctness  of  AMESim  simulation  results  is  verified  by  experiments.  The
outcomes  demonstrate  that  the  recovery  pressure  and  differential  pressure  of  the  pre-stage  can  decrease  after  the
erosion  deformation  of  the  wedge,  which  results  in  an  increase  or  decrease  in  the  step-up  time  and  amplitude-
frequency bandwidth of the jet  pipe servo valve,  respectively.  However,  the unload flow characteristic and pressure
characteristic of the servo valve are essentially unaffected.

Keywords： jet pipe servo valve；pre-stage；erosion；wedge deformation；working characteristics；finite element
simulation
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高超声速滑翔飞行器预测校正闭环协同末制导方法

郑金库，唐胜景*，郭杰
(北京理工大学 宇航学院，北京 100081)

摘　　　要：针对能量持续衰减的高超声速滑翔飞行器末制导段时间协同问题，提出一种预测

飞行时间并校正飞行剖面的协同制导方法。设计了一种带有负比例导引系数的参数化飞行剖面，在

辨识气动参数后快速预测剩余飞行时间；通过数值算法修正飞行剖面参数，并输出制导指令，满足

单飞行器时间约束制导要求；设计闭环协同策略，在分析飞行器时间调整能力后，各飞行器协调期

望飞行时间，再自主规划飞行剖面以同时攻击目标。仿真结果表明：预测校正闭环协同制导方法可

以满足时间协同末制导任务需求，落点误差小于 5 m，相对时间误差小于 1 s。
关　键　词：高超声速滑翔飞行器；闭环协同制导；预测校正；变系数比例导引；气动辨识
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高超声速滑翔飞行器是在临近空间依靠气动

力远距离滑翔的飞行器，具有速度快、射程远、机

动性强等特点，在军事领域快速发展，近年来受到

世界各国的广泛关注[1-2]。目前，对单一滑翔式飞行

器的制导问题研究较为丰富。文献 [3]将二阶锥优

化方法应用于再入滑翔轨迹优化问题，结合逐次线

性化和松弛技术，满足复杂约束，快速规划最小热

负荷的再入轨迹。文献 [4]通过将升力分解使运动

方程解耦，设计了一种平稳滑翔弹道解析求解方

法，并通过分段求解提高求解精度，快速生成平稳

滑翔轨迹。文献 [5]以小升阻比高超声速飞行器为

研究对象，通过引入弹道调整段来实现对飞行器初

步减速，解决捕捉目标后对其定向定速打击的问

题。文献 [6]以 CAV-L为对象，基于飞行器侧向机

动能力，设计边界约束动态变化的横程走廊控制倾

侧角反转时机，在不同航程的再入任务下导引飞行

器飞向目标。上述方法仅研究单一滑翔式飞行器

的制导问题。但受到制导导航系统的能力限制，单

飞行器作战能力存在上限，随着防空反导技术的突

破，单飞行器突防概率降低。多飞行器协同作战能

够提高目标识别概率，提升复杂环境下生存能力，

增强对目标的打击能力和毁伤效果[7]。

对于多导弹协同攻击的研究，时间一致是研究

的核心[8]。文献 [9]以反舰导弹为对象，在视线角小

角度假设下，推导解析形式剩余飞行时间，设计最

优制导指令，缩小与预设时间的误差，实现多弹协

同攻击。文献 [10]针对静止目标，利用三维空间曲

线使导弹从初始速度矢量到碰撞线，通过调整碰撞

曲线的端点位置来调整轨迹长度，进而控制碰撞时

间。文献 [11]将动力学方程线性化，以攻击时间为

约束，以控制能量最小为目标，将协同制导问题转

化为凸问题，运用二阶序列凸优化求解控制量。文

献 [12]在确定协同攻击时间后，控制量以二次形式

近似，运用模型预测扩展控制设计制导律。上述方

法中，各飞行器之间在飞行过程中不存在信息交

互，在发射之前确定期望时间，各飞行器按照时间

约束同时攻击，是一种开环时间约束制导。

另一种思路是飞行器无需提前确定期望飞行
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时间，飞行过程中通过信息交互实现协同攻击，是

一种闭环协同制导[8]。文献 [13]提出一种通用性的

双层协同制导架构，上层通过集中式或分散式的方

式协调飞行时间，底层由各导弹本地制导律实现。

文献 [14-15]设计了基于弹目距离信息的协同策

略，利用弹目距离控制协同攻击时间，综合了弹目

距离方程和动力学方程建立制导控制一体化模型，

采用动态面理论设计了导弹控制器。文献 [16-17]

采用“领弹-从弹”协同制导架构，由领弹向从弹发

布预期的碰撞时间、领弹与目标相对运动关系，通

过使从弹跟踪领弹运动状态来实现协同制导。

上述关于协同制导律的方法一般基于常速假

设，以解析方法确定剩余飞行时间或者弹目距离，

从而调节飞行轨迹，难以直接用于速度时变的高超

声速滑翔飞行器协同制导。

国内外学者对高超声速飞行器协同末制导律

展开研究。文献 [18]基于弹目距离及当前时刻的

状态在线对剩余飞行时间进行估计，将其与给定攻

击时间的误差作为反馈，调整飞行轨迹和飞行时

间，该方法时间调整能力受限于参数选取，适应性

有限。文献 [19]将相邻飞行器之间位置和视线角

速度差值作为误差项，设计了使飞行器与目标相对

距离一致的有限时间滑模制导律，协调策略、信息

交互方式等对该方法稳定性和精度存在一定影响。

高超声速滑翔飞行器末制导段无动力，能量持

续衰减，飞行速度大且变化范围大，难以有效控

制。大气密度和气动参数扰动对高超声速飞行器

飞行轨迹具有一定影响，导致部分飞行器难以按照

预设时间与其他飞行器同时攻击目标。因此，需要

研究飞行器不同状态的飞行时间调整能力，并设计

对参数扰动具有一定抗干扰能力的协同制导律。

本文针对高超声速滑翔飞行器末制导段，提出

了一种基于预测校正策略的闭环协同末制导方

法。在分析飞行时间影响因素后，设计一种带有负

比例导引系数的飞行剖面，调整飞行时间；设计闭

环协同策略，分析飞行器时间调整能力，自主协调

期望飞行时间，通过数值算法修正飞行剖面参数，

满足飞行时间约束，实现对目标同时打击。

 1　协同末制导模型

T xyz
ϕ θ

γ ψ

假设目标位于坐标原点，末制导段三维空间内

目标与飞行器相对几何关系如图 1所示 [18]。图中：

为地面坐标系；M 和 T 分别表示飞行器和目

标；r 为弹目距离； 和 分别为视线高低角和视线方

位角，图示方向为正；V 为飞行器速度大小； 和 分

别为航迹角和航向角，图示方向为负。
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图 1    相对运动关系[18]

Fig. 1    Relationship of relative motion[18]
 

由图 1可得弹目相对运动方程为
ṙ = V(sinϕsinγ− cosηcosϕcosγ)

ϕ̇ = V(sinγcosϕ+ cosγ sinϕcosη)/r

θ̇ = V cosγcos(ψ+ θ)/(r cosϕ)

（1）

η = θ+ψ+π/2式中： 为航向前置角，表征飞行器航向

角与弹目视线之间的关系。

在高超声速滑翔飞行器运动过程中，将其视为

质点，建立如下三维动力学方程：

V̇ = −(FD/m)−gsinγ
γ̇ = FL cosσ/(mV)−gcosγ/V

ψ̇ = FL sinσ/(mV cosγ)

ẋ = V cosγ sinψ
ẏ = V cosγcosψ

ż = V sinγ

（2）

FL FD m

g σ (x,y,z)
式中： 和 分别为飞行器升力和阻力； 为飞行

器质量； 为当前重力加速度； 为倾侧角； 为

飞行器位置。

升力和阻力的表达式分别为

FL =
1
2

CL(α,Ma)ρV2S ref （3）

FD =
1
2

CD(α,Ma)ρV2S ref （4）

CL CD

α Ma ρ

S ref

式中： 和 分别为升力系数和阻力系数，均与飞

行器的迎角 和马赫数 有关； 为大气密度，与高

度 z 有关； 为飞行器特征面积。

多飞行器实现协同饱和攻击，要求飞行器同时

攻击目标，并且终端速度满足毁伤能力，对应终端

约束为
(xi(tfi),yi(tfi),zi(tfi))T = (0,0,0)T

tf1 = tf2 = tf3 = · · · = tf

Vi(tfi) ⩾ Vfmin

（5）

i tf Vfmin式中： 为飞行器编号； 为总飞行时间； 为最小

落速约束，为满足毁伤要求的最小末速度。
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 2　闭环协同末制导方法

 2.1　侧向比例导引系数飞行剖面设计

将末制导段的飞行轨迹分解为纵向轨迹和侧

向轨迹。在常规比例导引律下，航迹角和航向角角

速度满足：ï
γ̇d

ψ̇d

ò
=

ï−N1ϕ̇+ ν

−N2θ̇

ò
（6）

γ̇d ψ̇d N1

ν N2

式中： 和 为速度方向角速度指令； 为纵向比例

导引系数； 为纵向前置角； 为侧向比例导引系数。

η在飞行器命中目标时，航向前置角 应为 0。在

式 (6)制导律下，航向前置角角速度满足：

η̇ = θ̇+ ψ̇ = (1−N2)θ̇ （7）

在航向前置角较小的假设下，将式 (1)中视线

方位角变化率代入得
η̇ = (N2−1)V cosγ sinη/ (r cosϕ) ≈

[(N2−1)V cosγ/ (r cosϕ)]η （8）

N2 > 1 η

N2 < 1 η

时，航向前置角 收敛，飞行器速度方向

逐渐指向目标； 时，航向前置角 逐渐增大，飞

行器速度方向逐渐偏离目标。

为充分利用飞行器机动能力，本文设计了侧向

比例导引系数飞行剖面，如下：

N2 =


N21 t < t1

t1+∆t1− t
∆t1

N21+
t− t1

∆t1
N22 t1 ⩽ t ⩽ t1+∆t1

N22 t > t1+∆t
（9）

N21

N22

t1

∆t1

式中： 为常值负比例导引系数，调整飞行器视线

远离目标，延长飞行器飞行时间； 为常值正比例

导引系数，使飞行器命中目标； 为飞行时间调整参

数； 为切换时间。

飞行剖面如图 2所示。
 
 

0 t1 t1+Δt1 tf t

N21

0

N22

N2

图 2    侧向比例导引系数剖面

Fig. 2    Lateral proportional guidance coefficient profile
 

t1

t1

飞行时间小于 时，比例系数为负，飞行器侧向

轨迹远离目标，后半段比例系数为正，飞行器接近

目标。 增大，前半段飞行时间越长，弹目距离和航

t1 tf N21

N22

N21 N22

N21

N22

向前置角误差增大，导致后半段飞行时间延长，即

随着 增大，总飞行时间 越长。 绝对值增大，航

向前置角变化率增大，飞行时间延长，可以提高飞

行时间调整能力； 绝对值增大，航向前置角收敛

速度加快，削弱飞行时间调整能力。 和 可以

根据时间调整能力和命中精度选取，在满足飞行时

间调整能力前提下， 选取范围为−3～−1，其绝对

值过大会导致航向前置角过大，降低末速度和飞行

器毁伤能力； 选取范围为 3～6，其绝对值过小会

导致航向前置角收敛变慢，命中精度下降。

t1 t1

进一步考虑初始状态、目标位置确定的情况

下，所设计的侧向比例导引系数剖面仅与飞行时间

调整参数 相关，改变参数 ，可调整飞行时间。总

飞行时间表示为

tf = tgo(t1) （10）

tgo(·)
t1

式中： 表示总飞行时间，为飞行时间调整参数

的函数。

 2.2　飞行时间数值预测

高超声速滑翔飞行器末制导段速度时变，使得式 (10)
表征的关系难以直接解析确定，本文将以数值积分

方式预测总飞行时间。

固定步长数值积分预测飞行时间的方式，在剩

余飞行时间较长时，积分步数较多，导致计算时间

长。为了提高数值积分计算速度，采用固定步数的

数值积分方式，即预先装订总飞行时间和数值积分

预测步数，按照固定步数划分剩余飞行时间确定数

值积分步长，以命中目标截止，并更新总飞行时间。

这种方式在剩余飞行时间较长时，减少数值积分步

数，减少计算量，提高计算速度，随着剩余飞行时间的

减少，数值积分步长逐渐缩小，计算精度逐渐提高。

γ̇d ψ̇d

在数值积分预测时，假设速度方向角速度指令

和 满足式 (6)制导律，由式 (2)航迹角和航向角

变化率，所需升力表示为

FLd = m
»

(Vγ̇d+gcosγ)2+ (Vψ̇d cosγ)2 （11）

CLd升力系数指令 为

CLd(α,Ma) =
2FLd

ρV2S ref
（12）

αd

依据升力系数与迎角、马赫数插值关系，可确

定迎角指令 。在当前速度、高度已知时，依据式 (4)
确定对应的阻力大小。

将式 (6)代入式 (2)，建立如下预测动力学方程：

V̇ = −(FD/m)−gsinγ
γ̇ = −N1ϕ̇+ ν

ψ̇ = −N2(t)θ̇
ẋ = V cosγ sinψ
ẏ = V cosγcosψ
ż = V sinγ

（13）

对式 (13)数值积分预测飞行时间。
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 2.3　气动辨识策略

高超声速滑翔飞行器在末制导段仅受到气动

力与地球引力的作用。在数值积分预测终端状态

时，一般依据迎角和马赫数在线插值或拟合计算气

动参数，但是由于气象因素影响和飞行器自身烧蚀

等原因，导致预先装订的数据与实际数据存在差异[20]，

气动系数准确性会影响数值积分预测精度，需要对

升阻力系数加以修正。本文基于扩展卡尔曼滤波

方法估计气动系数扰动量。

假设在实际飞行中，升阻力系数满足：

CLr =CL(1+KL)
CDr =CD(1+KD) （14）

CLr CDr

KL KD

式中： 和 分别为实际的升力系数和阻力系数；

和 为相应气动系数的扰动量，为待辨识状态量。

存在气动偏差时，速度大小、航迹角和高度等

纵向飞行状态的变化表示为
V̇ = −(CDrqS ref/m)−gsinγ

γ̇ =CLrqS ref cosσ/(mV)−gcosγ/V

ż = V sinγ

（15）

q = ρV2/2式中： 为动压。

考虑高超声速滑翔飞行器携带了惯性敏感器

件，测量上述纵向飞行状态。选取增广状态向量

x为

x = [V,γ,z,KL,KD]T （16）

Qk

Rk

假设状态量的过程噪声均值为 0，符合高斯分

布，其对应的方差矩阵为 ；量测噪声均值为 0，符
合高斯分布，其对应的方差矩阵为 。

根据式 (15)建立如下增广状态向量系统：

ẋ = f (x,α,σ)+ω （17）

ω式中： 为系统噪声向量。

状态向量更新公式如下[20]：

x̂k+1|k = x̂k|k + f (x̂k|k)T +
Fk f (x̂k|k)

2
T 2

Pk+1|k =Φk+1|k Pk|kΦ
T
k+1|k +Qk+1

Kk+1 = Pk+1|k HT
k+1

(
Hk+1 Pk+1|k HT

k+1+Rk+1

)−1

x̂k+1|k+1 = x̂k+1|k +Kk+1

(
yk+1−Hk+1 x̂k+1|k

)
Pk+1|k+1 = (I−Kk+1 Hk+1) Pk+1|k(I−Kk+1 Hk+1)T+

Kk+1 Rk+1 KT
k+1

（18）
x̂k+1|k f (x̂k|k) Fk

Pk+1|k Φk+1|k = I+FkT+

0.5F2
kT 2 Kk+1 Hk+1

式中： 为状态估计量； 为状态方程； 为

状态方程关于状态估计量的雅可比矩阵；T 为量测

周期； 为状态误差协方差矩阵；

为状态转移矩阵； 为卡尔曼增益； 为

量测方程对状态量的雅可比矩阵；yk+1 为量测状态

向量，y=[V, γ , z]T。

KL KD

FD

在每个量测周期，利用上述过程估计气动参数

扰动量，持续更新相应气动系数扰动量 和 ，提

高阻力 的计算精度，用以修正终端状态预测值。

 2.4　时间约束预测校正制导

t1

t1 t1

tf

纵向平面内，采用固定系数比例导引律制导，

侧向平面内，飞行时间调整参数 为待定参数，则整

个飞行轨迹由 唯一确定。 越大，侧向轨迹越弯

曲，飞行轨迹更长，总飞行时间 越长。

t1

t1

td

e(t1)

本文考虑利用数值方法校正飞行时间调整参

数 ，使飞行时间满足预设时间约束。在更新气动

参数后，依据飞行时间调整参数 ，预测从当前状态

到达目标位置的飞行时间。假设 为期望飞行时

间，则时间误差 为

e(t1) = tf − td = tgo(t1)− td （19）

t1

为快速确定时间误差最小的飞行时间调整参

数，利用割线法校正 。

tk+1
1 = tk

1−
e(tk

1)
e(tk

1)− e(tk−1
1 )

(tk
1− tk−1

1 ) （20）

tk
1 k∣∣e(tk

1)
∣∣ ⩽ ε1 ε1 t1

式中： 为第 次迭代的飞行时间调整参数。算法终

止条件为 ， 为给定的正实数，对应的 确

定了使得终端时间误差最小的侧向比例导引系数

飞行剖面。

t1 γ̇d ψ̇d

FLd

αd

在确定参数 后，根据式 (6)确定 和 ，由

式 (11)可得所需升力 ，由式 (12)确定对应升力

系数指令，依据气动辨识结果式 (14)确定迎角指令 。依

据式 (2)航迹角和航向角变化率可得倾侧角指令为

σd = arctan(Vψ̇d cosγ/ (Vγ̇d)+gcosγ) （21）

αd σd

至此确定了满足预设时间约束的迎角指令

和倾侧角指令 。

 2.5　考虑时间调整能力的闭环协同策略

高超声速滑翔飞行器飞行时间长，末制导段初

始状态存在散布，大气密度和气动系数等存在扰

动，并且无推力，导致部分飞行器能力难以满足预

设时间约束，需要提前确定飞行器能力，再根据飞

行器能力协调剩余飞行时间。

本文设计如下闭环协同策略：确定各飞行器的

飞行时间调整能力，在多高超声速滑翔飞行器协同

打击过程中设置协调周期，在协调周期节点调整期

望飞行时间，使协同制导闭环。

t1

t1

飞行时间调整参数 为 0时，对应常系数比例

导引，用以计算最小飞行时间，增大 可以增大总飞

行时间，最大飞行时间对应最大侧向机动轨迹，此

时飞行器终端速度最小，可由终端落速约束确定最

大飞行时间。

采用文献 [18]中飞行器参数进行仿真，初始速
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t1 t1

tf

t1

度为 1 500 m/s，航迹角为−10°，航向角为−90°，相对

目标位置 (70，20，20) km。以 为自变量， 每增加 2 s
进行一次末制导段弹道预测，总飞行时间 与飞行

时间调整参数 关系如图 3所示，确定了飞行时间

调整范围。
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tf t1图 3     与 关系

tf t1Fig. 3    Relationship between   and 
 

t1 tf

N21 tf N22

tf

N21 N22

t1

N21 = −3 N22 = 4 tfmin =

tfmax =

图 3中，随着 增大，末制导总飞行时间 延长；

随着 绝对值增大，总飞行时间 延长；随着 增

大，总飞行时间 缩短，仿真结果与理论分析一致。

其中， 和 对飞行时间调整范围影响较小，飞行

时间调整参数 对飞行时间调整范围影响较大。

， 对应总飞行时间最小为 74.4 s，
最大为 88.9 s。利用 GPOPS-Ⅱ[21] 自适应 Radau
伪谱+SQP方法优化轨迹，以飞行时间最大和最小

为优化目标，飞行时间调整范围为 70.1～93.2 s，求
解时间为 2.59 s。本文方法飞行时间调整范围与轨

迹优化方法具有一定可比性，但数值计算时间远小

于轨迹优化方法，弹道预测积分步长为 0.5 s，弹目

距离小于 1 km切换为 0.1 s，多次轨迹积分总用时

0.093 s，满足在线计算实时性要求，该时间延迟对

协同时间影响较小。

td

在各飞行器求出自身飞行时间可调范围后，根

据飞行时间调整范围的交集，求取期望飞行时间

如下：
Tmin ⩽ td ⩽ Tmax

Tmax =min(tmax,1, tmax,2, · · · , tmax,n)

Tmin =max(tmin,1, tmin,2, · · · , tmin,n)

（22）

tmax,i i tmin,i i

td

Tmax

式中： 为第 枚飞行器最大飞行时间； 为第 枚

飞行器最小飞行时间。由于高超声速滑翔飞行器

末制导段没有动力，不能加速，只能通过轨迹机动

进行时间控制，协同时间 必须小于可调范围交集

最大值 一个区间，使得飞行器在实际阻力增

大、飞行速度减小时，可以满足终端落速约束。

本文闭环协同末制导架构如图 4所示。该闭

环制导架构中，上层在协调周期节点，根据各飞行

器飞行时间调整范围协调期望飞行时间，作为底层

制导终端飞行时间约束；底层实时校正飞行剖面，

满足飞行时间约束，减少相对时间误差，使得多高

超声速滑翔飞行器同时命中目标。该架构期望飞

行时间适应飞行器能力。

 3　数值仿真

 3.1　标准条件下时间约束制导

在标准条件下，按照表 1的初始状态，选取不

同期望飞行时间进行仿真，验证时间约束制导对飞

行时间调整能力。飞行时间约束及其对应终端误

差如表 2所示，飞行器地面轨迹如图 5所示。
  

表 1    初始状态

Table 1    Initial state

V/(m·s−1) γ/(o) ψ /(o) x/km y/km z/km

1 300 −10 −85 70 −10 20

  
表 2    飞行时间约束及终端误差

Table 2    Flight time constraints and terminal errors

任务
期望飞行
时间/s

实际飞行
时间/s

飞行时间
误差/s

终端位置
误差/m

1 80 79.67 −0.33 3.59

2 85 84.28 −0.72 0.49
 

表 2结果显示，任务 1和任务 2中，高超声速滑

翔飞行器终端位置误差小于 5 m，飞行时间误差小于 1 s，
具有较高落点精度和时间调整精度。

图 5显示飞行器航向偏离目标时间增加，轨迹

长度增加，总飞行时间延长，理论分析与仿真结果

 

初始飞行状态

开始

气动辨识

飞行时间调整范围

期望飞行时间td

预测飞行时间tf

更新参数t1

输出αd、σd

飞行器动力学

命中目标?

结束

闭环协同策略

时间约束制导

Y

N

图 4    基于时间预测校正的闭环协同末制导框架

Fig. 4    Closed-loop cooperative terminal guidance law based on

time predictor-corrector
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一致。验证了本文侧向比例导引系数剖面调整飞

行时间的能力和预测校正策略的可行性。

 3.2　扰动条件下时间约束制导

选择表 2中任务 1进行 200次蒙特卡罗仿真，

验证时间约束制导的抗干扰能力。假设仿真中初

始状态偏差和参数偏差符合正态分布，其偏差限分

别如表 3和表 4所示，仿真结果如图 6所示。
 
 

表 3    初始状态偏差限

Table 3    Initial state deviation limit

V/(m·s−1) γ/(o) ψ /(o) x/km y/km z/m

±50 ±1 ±1 ±1 ±1 ±100

 
 
 

表 4    参数偏差限
 

Table 4    Parameter deviation limit %　

升力系数 阻力系数 质量 大气密度

±15 ±15 ±1 ±15

 

图 6(a)显示在初始状态、过程参数存在扰动

时，各飞行器以不同的侧向机动范围调整飞行轨迹

到达目标位置，以满足时间约束，各飞行器侧向轨

迹关于图 5无扰动轨迹对称分布，对应表 3和表 4
中扰动对称分布；图 6(b)显示飞行器落点散布具有

一定方向性，主要在无扰动初始弹目连线一侧以目

标为圆心的扇形区域内，落点误差小于 5 m，满足落

点精度要求；图 6(c)显示飞行时间与期望时间的误

差小于 2 s。
在本文提出的时间约束预测校正制导律下，高

超声速滑翔飞行器到达目标位置的飞行时间满足

可行的预设时间约束，并且具有一定的抗干扰能力。

 3.3　闭环协同制导

选取如表 5所示 3个不同状态的高超声速滑翔

飞行器，在增加闭环协同策略后，进行闭环协同末

制导仿真，以表 3和表 4的数据为扰动条件误差

限。协调周期选取为 10 s。各飞行器飞行时间及终

端位置误差如表 6所示。闭环协同制导结果如图 7

所示。

表 6结果显示，各飞行器之间最大相对时间误
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图 5    标准条件下飞行器轨迹

Fig. 5    Vehicle trajectory in nominal conditions
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图 6    扰动条件下仿真结果

Fig. 6    Simulation results in disturbance conditions
 

 

表 5    协同任务初始状态

Table 5    Initial state in cooperative task

飞行器 V/(m·s−1) γ/(o) ψ /(o) x/km y/km z/km

飞行器1 1 400 −10 −110 30 55 20

飞行器2 1 400 −10 −90 60 20 20

飞行器3 1 400 −10 −50 40 −50 20
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差为 0.43 s，各飞行器最大落点误差为 2.61 m，具有

较高精度。

图 7(a)显示飞行器 2和飞行器 3调整侧向轨迹

延长飞行时间，各飞行器同时攻击目标；图 7(b)显
示协同任务中各飞行器在飞行过程中自主规划了

期望飞行时间，满足各飞行器能力。

在此基础上，进行 200次蒙特卡罗仿真，仿真

中初始状态偏差和参数偏差符合正态分布，以表 3
和表 4为偏差限。仿真结果如图 8所示。

图 8(a)显示在初始状态、过程参数存在扰动

时，各飞行器同时到达目标位置，并且轨迹散布较

小；图 8(b)显示扰动条件下各飞行器落点误差小于

5 m，落点精度较高，分别散布在对应的航向扇形区

域内；图 8(c)显示在闭环协同策略下，飞行器攻击

目标的相对时间误差小于 1 s，自主规划的期望飞

行时间适应各飞行器能力。验证了本文闭环协同

策略的有效性。

 4　结　论

本文基于时间预测校正策略提出一种闭环协

同末制导方法，理论分析与仿真结果表明：

1） 侧向比例导引系数飞行剖面利用侧向机动

调整了高超声速滑翔飞行器飞行时间，具有较大的

飞行时间调整能力。

2） 时间预测校正策略满足了时间约束末制导
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Fig. 7    Simulation results of closed-loop cooperative task
 

 

−10 0 10 20 30 40 50 60 70
x/km

−60

−40

−20

0

20

40

60

y
/k

m

(a) 飞行器轨迹

−6 −4 −2 0 2 4 6

Δx/m

−5
−4
−3
−2
−1
0
1
2

3

4

5

Δy
/m

(b) 落点散布

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
最大相对时间误差/s

0

20

40

60

80

100

次
数

(c) 最大相对时间误差分布直方图

图 8    闭环协同任务蒙特卡罗仿真结果

Fig. 8    Monte Carlo simulation results of closed-loop

cooperative task
 

 

表 6    协同任务结果

Table 6    Results of time cooperative task

飞行器 飞行时间/s 终端位置误差/m

飞行器1 69.01 1.50

飞行器2 68.91 1.16

飞行器3 69.34 2.61
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要求，精度较高，且具有一定的抗干扰能力。

3） 闭环协同策略考虑了各飞行器能力，协调了

飞行器期望飞行时间，使多个飞行器完成了时间协

同任务，相对时间误差小。
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Closed-loop cooperative terminal guidance law based on predictor-corrector for
hypersonic gliding vehicles

ZHENG Jinku，TANG Shengjing*，GUO Jie

(School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China)

Abstract： A  closed-loop  guidance  solution  based  on  a  flight  time  predictor  and  a  flight  profile  corrector  is
proposed for the time cooperative problem in the terminal guiding phase of hypersonic glide vehicles with continuous
energy  decay.  Firstly,  parameterized  proportional  guidance  flight  profile  with  negative  coefficient  is  designed.  The
remaining time of the vehicle could be predicted after the aerodynamic uncertainty identification. Secondly, the flight
profile  parameter  is  corrected  by  the  numerical  algorithm.  Then the  command could  guide  a  single  vehicle  to  meet
time  constraints.  Thirdly,  a  closed-loop  coordination  strategy  is  designed.  The  time  adjustment  capability  of  the
vehicle  is  analyzed  with  flight  profile  coefficient.  Multiple  vehicles  could  plan  the  expected  flight  time  and
corresponding flight profile independently for cooperative terminal guidance tasks. The simulation results show that
the cooperative guidance law could meet the needs of time cooperative terminal guidance tasks, the position error is
less than 5 meters, and the relative time error is less than 1 second.

Keywords： hypersonic  gliding  vehicle； closed-loop  cooperative  guidance； predictor-corrector； variable
coefficient proportional guidance；aerodynamic identification
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气压及加热功率对锂离子电池热安全的影响机制

何俊贤，谢松*，陈现涛
(中国民用航空飞行学院 民航安全工程学院，广汉 618307)

摘　　　要：随着锂离子电池的普及应用，其在航空低气压环境下的热安全问题受到广泛关

注。对此，在 20～95 kPa的气压环境下，以 30～100 W的加热功率诱导电池热失控，通过电池热

失控现象、温度及时间的分析，研究航空低气压环境下加热功率对锂离子电池热安全行为的影响机

制。研究表明：气压的降低导致电池安全阀打开时间提前，但由于低气压环境下对流换热系数和特

征达姆科勒数的减小，电池从安全阀开启到热失控的过渡时间延长；而加热功率的提高显著缩短了

电池的热失控时间，加剧了电池热失控燃爆，同时也缩短了电池的加热时间，导致外部热源传递给

电池的热量减少，热失控过程中电池表面峰值温度降低；在二者的综合作用下，电池的热失控时间

总体呈现出随功率增加而减小的趋势，但气压的作用导致其变化规律呈现出明显差异。为实现气压

及加热功率综合影响下电池热失控时间的预测，通过多项式拟合，构建电池热失控时间预测模型，

预测精度控制在 (3±2) s。
关　键　词：低气压；加热功率；锂离子电池；热失控；热安全
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锂离子电池由于比能量高、荷电保持能力强、

充电速度快，被广泛应用于便携式设备、电动汽

车、航空航天等领域 [1-2]。但长期以来，锂离子电池

自身的安全问题一直困扰着其应用，尤其是在民用

航空领域，锂离子电池如果在飞机飞行过程中发生

热失控，将严重影响飞行安全。而且，飞机在巡航

过程中将面临低气压、低氧环境，锂离子电池在相

应条件下的热失控行为有别于地面常压环境[3]。因

此，航空低气压环境下锂离子电池热失控行为的深

入研究是十分必要的。

现有有关低气压环境下锂离子电池热失控的

研究方面，陈明毅等 [4-5] 通过研究不同气压下电池

的火行为，发现在电量相同的情况下，气压越高电

池点火时间越长。王青松 [6]、张青松等 [7] 的研究表

明，在低气压环境下，锂离子电池安全阀打开后的

排气冲击力大于常压，电池热失控持续时间更短，

质量损失更大。孙强等 [8-9] 的研究表明，在低气压

环境下，锂离子电池热失控后易释放出更多的易燃

爆气体。张伟等 [10] 研究发现，气压越低，锂离子电

池热解气体的爆炸极限越宽，潜在爆炸危险性越

大。陈现涛等 [11] 通过不同外部热源和气压对软包

电池进行实验，发现采用辐射环作为外部热源，相

比于使用加热板，电池受热温升更快，进入热失控

的时间更早；随着气压的降低，电池燃烧速率降低，

反应生成的 CO2 等气体含量减小，电池燃烧时间延

长。谢松等 [12] 在低气压环境下以恒定加热功率诱

发锂离子电池热失控，发现并分析了电池热失控时

间随气压变化呈 U型变化的规律。

以上研究表明，航空低气压环境及外部热源都

将影响锂离子电池的热安全。但现有研究主要考
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察的是气压或热源单一因素对电池热失控行为的

影响，对于气压和加热功率综合作用下电池热安全

问题的研究还有待深入。尤其是二者综合作用对

电池热安全的影响机制的深入研究还比较缺乏。

对此，本文通过模拟航空低气压环境，研究低气压

环境下不同功率的热滥用对电池热安全的影响规

律及内在机制，通过构建电池热失控时间预测模型

对电池的热失控时间进行预测。研究旨在为航空

低气压环境热滥用模式下锂离子电池热安全问题

的研究及防控提供理论和实验参考。

 1　实验平台与方法

 1.1　实验平台

民航飞机飞行在万米高空的巡航高度时，环境

气压约为 20 kPa，而实验室当地（四川广汉）的环境

气压约为 95 kPa。对此，实验选择 20 kPa模拟巡航

低气压环境，选择 50 kPa和 75 kPa模拟不同飞行高

度下的气压环境，并与当地标准大气压 95 kPa作为

对比。实验平台为动压变温舱（2 m×2 m×2 m），该

平台主要用于模拟民用飞机在不同海拔高度下的

气压与温度环境，主要由动压变温实验舱体、抽气

系统、气压控制系统、进气系统等组成。可通过气

压控制系统对抽气、进气速率及气压等参数进行设

置和动态调节，实现 20～95 kPa气压的动态变化。

 1.2　实验方法

选取 18650型圆柱锂离子电池为实验对象，其

正极材料为 LiNi0.5Co0.2Mn0.3O2，负极材料为石墨，标

准容量为 2 600 mAh，标称电压为 4.2 V。实验采用

直流稳压电源连接环形加热线圈诱导电池热失控，

其中，稳压电源的电压工作范围为 0～60 V，电流工

作范围为 0～ 10 A，精度分别为 0.01 V和 0.01  A；

采用 K型铠装热电偶测量电池表面温度变化（贴于

电池中部表面），其测温范围为−40～1 100 ℃，精度

为±1 ℃，响应时间为 1 s；使用采样周期为 0.1 s的无

纸记录仪对电池表面温度数据进行记录，通过摄像

机记录电池热失控过程。实验开始前，通过电池充

放电设备对同一批次的电池进行恒流恒压（0.5～
0.05 C）充电至 4.2 V后，静置 30 min，再进行恒流

（0.5 C）放电至截止电压 2.75 V，而后静置 30 min，
整个充放电过程循环 3次，检测电池一致性。最终

以恒流恒压（0.5～0.05 C）将电池充电至 4.2 V，并

在 25 ℃ 的恒温箱中静置 24 h。
实验中，通过调节舱内气压，使实验分别在 20，

50，75，95 kPa 4个气压下进行，通过外接直流稳压

电源，控制环形加热线圈，在每个气压下分别以 30，
70，100 W的加热功率触发电池热失控。为保证实

验的有效性，减小实验误差，每组实验重复 3次。

 2　结果及分析

 2.1　热失控现象

图 1为加热功率为 30 W时电池在不同气压下

的热失控图像。可以看出，锂离子电池从开始受

热到热失控结束的过程可以分为 4个阶段。第

1阶段，电池在加热线圈作用下内部温度不断升

高，副反应加剧，隔膜受热分解，气体不断生成，导

致电池内部气压变大，最终致使电池安全阀破裂，

电解液在泄压过程中被喷射出来 [13]。第 2阶段，安

全阀打开后，电池内部反应继续进行，反应生成的
 

20 kPa 476 s 737 s 738 s 740 s

50 kPa 480 s 750 s 751 s 753 s

75 kPa 486 s 774 s 775 s 777 s

95 kPa 495 s 769 s 770 s 772 s

图 1    加热功率 30 W时电池在不同气压下的热失控现象

Fig. 1    Thermal runaway phenomenon of batteries under different air pressures when heating power is 30 W
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气体不断析出 [14]。第 3阶段，随着电池温度进一步

升高，放热反应不断加剧，气体中可燃成分与氧气

混合后被高温点燃，产生热失控喷射火焰的现象[15]。

第 4阶段，随着可燃物的不断消耗，电池内部反应

强度减弱，反应生成的气体含量降低，从安全阀处

溢出的可燃气体含量减小，燃烧强度降低，直至

熄灭。

从图 1中可以看出，当加热功率为 30 W时，在

20，50，75，95 kPa的气压环境下，电池安全阀打开

时间分别为 476，480，486，495 s。电池外部气压越

低，其安全阀开启时间越早。这是因为：电池安全

阀破裂的临界压差为常量，低气压环境下使安全阀

破裂所需要的电池内部气压相对更低 [16]。在安全

阀开启后，电池内部材料热分解产生烟气，直至热

失控，发生火花喷射及燃烧现象，其剧烈程度随着

气压的增加而增加。在 20 kPa的气压下，电池烟气

浓度明显低于其他气压，电池在热失控后不易持续

燃烧。随着气压升高，电池喷射火花的时间明显延

长，更易引发燃烧火焰。

图 2为加热功率为 50 W时电池在不同气压下

的热失控图像。可以看出，当加热功率为 50 W时，

在 20，50，75，95 kPa的气压下，安全阀打开时间分

别为 278，284，305，316 s。电池发生热失控的时间

明显比 30 W时提前。当气压处于 20 kPa时，电池

排气时间大约比 30 W时提前 200 s左右，当气压

为 95 kPa时，排气时间提前约 180 s。还可以看出，

加热功率为 50 W时，电池火花喷射较 30 W时更为

剧烈。此外，随着气压降低，在开始喷射火花后的

2 s内，火花喷射剧烈程度和持续时间减小。当

气压为 95 kPa时，在喷射火花后，电池表面有火焰

残留。而当气压为 20，50，75 kPa时，不易引发火焰

燃烧。
 
 

20 kPa 278 s 420 s 421 s 423 s

50 kPa 284 s 431 s 432 s 434 s

75 kPa 305 s 464 s 465 s 467 s

95 kPa 316 s 451 s 452 s 454 s

图 2    加热功率 50 W时电池在不同气压下的热失控现象

Fig. 2    Thermal runaway phenomenon of batteries under different air pressures when heating power is 50 W
 

图 3为加热功率为 100 W时电池在不同气压

下的热失控图像。可以看出，当加热功率为 100 W

时，在 20，50，75，95 kPa的气压下，安全阀打开时间

分别为 171，169，178，180 s。电池发生热失控的时

间要比加热功率为 30 W和 50 W提前，热失控的火

花喷射剧烈程度比 30 W和 50 W大。此外，从图 3

可见，随着气压下降，电池发生热失控的时间明显

出现延迟现象 [17]。说明在低气压环境下，电池处于

热失控第 1阶段的时间明显延长。随气压降低，热

失控速率、产气和产热量均在减小，热失控产生的

可燃性物质达到可燃下限的时间增加[15]。在 95 kPa

气压下，电池在喷射火花后，引发了明显的燃烧火

焰，而在其他气压下，该现象发生的几率相对更

低。 随着气压的降低，电池内部气压和环境气压差

变大，加速电池内电解液向外排放，经过一段时间

的推移，电池内的电解液含量降低。因此，在电池

发生热失控后，虽然会出现喷射火花等现象，但由

于电池内电解液含量降低，空气中可燃性气体及氧

气含量降低等因素，导致低气压条件下电池热失控

喷射火花后引发燃烧爆炸的风险降低[18]。

通过上述热失控实验可见，任意加热功率下，

当气压处于 20 kPa时，电池虽然发生热失控，出现

排气、喷射火花等现象，但是由于含氧量等因素的

制约，并不易引发火焰燃烧。而使用较高的加热功
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率加热电池，会缩短排气至热失控的时间间隔。

 2.2　热失控温度

图 4为不同加热功率和气压下电池的热失控

温度曲线。可知，当加热功率处于 30 W，在 20，50，
75，95 kPa的气压环境下，发生热失控的峰值温度

分别为 430，465，525，535 ℃；当加热功率为 50 W
时，在 20，50，75，95 kPa的气压环境下，发生热失控

的峰值温度分别为 420，460，495，530 ℃；当加热功

率为 100 W时，在 20，50，75，95 kPa的气压环境下，

发生热失控的峰值温度分别为 410，450，510，540 ℃。

 

20 kPa 171 s 224 s 225 s 227 s

50 kPa 169 s 235 s 236 s 238 s

75 kPa 178 s 228 s 229 s 231 s

95 kPa 180 s 223 s 224 s 226 s

图 3    加热功率 100 W时电池在不同气压下的热失控现象

Fig. 3    Thermal runaway phenomenon of batteries under different air pressures when heating power is 100 W
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图 4    不同加热功率和气压下电池热失控温度曲线

Fig. 4    Thermal runaway temperature curves of batteries under different heating powers and air pressures
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以上数据表明，恒定功率条件下，电池热失控表面

峰值温度都随气压降低而降低。

电池表面温度的提升主要是通过电池内部热

量的堆积。电池在热失控过程中，热量的来源主要

有 [19]：①电池内部热分解及内短路产生的大量热

量；②电池热失控喷射的可燃性气体和物质在空气

中燃烧所释放的大量热量。因此，当环境气压降低

时，空气中氧含量也随之下降，电池内部及喷射物

质的燃烧及放热反应受到抑制，能量释放减少，热

失控峰值温度相应减小。

为进一步探讨不同气压和加热功率对电池热

安全的影响，从能量传递的角度构建了电池热模

型。电池在热失控过程中释放出的热量，可通过能

量平衡公式 (1)[20] 进行估算：

Qtot = Qex+Qrx+Qel+Qconv+Qradi+Qcell−Qdi （1）

Qd = Qrx+Qel （2）

Qtot Qex

Qrx

Qel Qconv Qradi

Qcell

Qdi

Qd

Qcell

式中： 为电池在热失控过程中的总热量； 为加

热线圈提供的热量； 为电池放热化学反应所释

放出的热量； 为电池储藏的电能； 和 分别

为通过对流和辐射对电池传递的热量； 为电池

自身的产热量，主要包含焦耳热、极化热； 为电

池在热失控过程中向外界排放的热量； 为在热失

控过程中电池本身储藏的电能和化学能。在对电

池加热前期，电池的热量主要来源于加热环，因此，

可忽略不记。由于加热环与电池紧密贴合，电

池的热量输出主要受电池内部热传导影响，不同气

压和加热功率下电池的热模型可以进一步简化为

Qtot = Qex+Qd+Qconv+Qradi−Qdi =Cm∆T （3）

∆T

∆T

式中：C 为电池的平均比热容，约为 1.154 J/（g·℃）[21]；

m 为电池的质量，取值约 (43.8±0.5) g； 为温度变

化量。在电池比热容和质量相同的情况下，主要影

响电池热失控过程中总热量的因素为 。电池储

藏的电能可通过式 (4)进行计算：

Qel =
w t

0
εIdt = qmaxεnCSOC = 10.92CSOC （4）

ε I qmax

εn

式中： 为实时电压； 为实时充电电流； 为最大

电池容量，即额定容量 2.6 Ah； 为电池标称电压

4.2 V；CSOC 为电池当前荷电状态。

Qel = 10.92

实验中的电池均为满荷电状态，即 CSOC 为 1。
因此，有 。

Qd

通过 Quintiere[22] 量热计算的研究发现，在电池

放热化学反应中释放的能量几乎等于电池内部储

藏的电能。因此，在电池热失控过程中，电池本身

储藏的电能与化学能 可以表示为

Qd ≈ k0Qel = 10.92k0 （5）

式中：k0 为常数值，表示内部反应产生的热量与电

池荷电量之间的关系。其中，由加热线圈提供的热

量[23] 可以表示为

Qex = ω∆t （6）

ω ∆t式中： 为加热环加热功率； 为加热时间。

将式（5）和式（6）代入式（3），可得

Qtot =Cm∆T = ω∆t+10.92k0+Qconv+Qradi−Qdi （7）

Qtot =Cm∆T

图 5为不同加热功率和气压下电池总热量曲

线。该曲线是在对电池热失控温度-时间曲线积分

的基础上，依据 计算得到。从图 5中可

以发现，在气压条件下，随着加热功率的提高，电池

吸收的总热量呈现降低的趋势：一方面，随着气压

的降低，电池内外的气压差逐渐增大，安全阀更加

容易开启，并向外界释放电池内的产气，当达到可

燃下限温度时，空气中的可燃气体成分被高温点

燃，电池向外界喷射火花的同时带出电池内的部分

热量；另一方面，在电池热失控前，电池温度上升所

需的热量主要由外部加热线圈提供，由式（6）可知，

加热功率一定时，加热时间为影响传导入电池内热

量多少的主要因素，因此，随着气压的降低，在电池

热失控响应时间缩短的同时，加热环传递进电池的

总热量减小，电池表面峰值温度降低。

通过能量平衡公式，可以对低气压环境下以不

同加热功率诱导电池发生热失控过程中的总热量

进行估算，发现以 100 W的加热功率诱导电池热失

控所释放的热量最小。相较于低加热功率，高加热

功率能在更短的时间内使电池隔膜受热分解，导致

电池正负极短接而发生内短路。在高温下，电池内

产气的化学反应速率增加，电池内不断增加的气体

使得电池内压强增大，导致电池内外压强差逐渐增

加。当电池内压强上升到一定阈值后，会引起安全

阀破裂。在安全阀破裂后，逸散出的气体与氧气混

合后被高温点燃发生热失控。因此，在高加热功率

下，电池从被加热开始至发生热失控的时间较短，

从加热环传递到电池的总热量少，降低电池在热失

控过程中电池表面峰值温度。而在低加外热功率

下，隔膜受热分解的时间增加，热量堆积时间延长，

电池表面峰值温度上升。

 2.3　热失控时间

根据燃烧理论，将固体点燃一般需要 3个阶

段：①将固体加热到高温，使其足以释放出热解气

体；②可燃气体和氧化剂相结合；③气体和热源接

触形成火焰，再与固体相接触引起燃烧。为了维持

燃烧，热解气体的量要保证热释放率要大于热损失

率。一般把这个维持燃烧所需热解气体量的热解

速率称为临界质量流量 [24]。在加热阶段，由于电池

本身处于相对密封的状态，其升温速率主要受到热
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辐射和对流换热的综合作用。在这一阶段，气压对

电池升温速率的影响主要是通过对流换热系数来

表现。在相对较高的空气流速中，可以推出对流换

热系数 h∝Re1/2Pr1/3。其中，普朗特数 Pr 反映流体

物理性质对对流传热过程的影响，不受气压影响；

而雷诺数 Re 表示流体流动情况，与气压呈正相

关。通常情况下，随着气压下降，对流换热系数减

小，热损失降低，升温速率提高[25]，但由于加热功率

的影响，整体升温速率差异不明显。随着电池内部

温度不断升高，电池隔膜开始分解，电池发生内短

路，进一步加剧放热反应，随着电池内部气体的不

断生成，电池安全阀破裂。由表 1可知，在相同加

热功率下，随着气压的降低，电池安全阀打开时间

缩短；在相同的气压条件下，随着加热功率的升高，

安全阀打开的时间提前。因此，在低气压环境和外

部热源的影响下，电池的安全阀相比于常压要更早

开启。

由表 2可知，在相同加热功率、不同气压下的

电池热失控时间，整体上呈现出不断降低的趋势。

随着安全阀打开，电池释放的气体中夹杂着电解

液，与空气中氧气反应，形成烟气。这阶段气压对

热失控的影响更为复杂。由 Fernandez-Pello等 [17,25]

所提出的点火公式，点火时间 tig 主要由化学诱导时

间和热解时间组成：

tig =
π
4
· kρcp(Tig−T0)2[

q̈e−heff

(
Tig−T0

)]2 −
C1 x
u∞

ln(1− Γ

Λx
) （8）

式中：k 为导热系数；ρ 为固体密度；cp 为固体比热

 

70 000

60 000

50 000

40 000

30 000

20 000

10 000

Q
/J

0

70 000

60 000

50 000

40 000

30 000

20 000

10 000

Q
/J

0

60 000

50 000

40 000

30 000

20 000

10 000

Q
/J

0

30 000

25 000

20 000

15 000

10 000

5 000

Q
/J

0

200 400

时间/s

(a) 加热功率30 W和不同气压条件

时间/s

(c) 加热功率100 W和不同气压条件

600 800 1 000 100 200 300 400

时间/s

(b) 加热功率50 W和不同气压条件

时间/s

(d) 20 kPa气压和不同加热功率条件

500

50 100 150 200 250 300 200 400 600 800

20 kPa
50 kPa
75 kPa
95 kPa

20 kPa
50 kPa
75 kPa
95 kPa

20 kPa
50 kPa
75 kPa
95 kPa

30 W
50 W
100 W

图 5    不同加热功率和气压下电池总热量曲线

Fig. 5    Total heat curves of batteries under different heating powers and air pressures
 

 

表 1    锂离子电池排气时间

Table 1    Exhausted gas time of lithium-ion battery

气压/kPa
排气时间/s

加热功率30 W 加热功率50 W 加热功率100 W

20 476 278 171

50 480 284 169

75 486 3.5 178

95 495 316 180

 

表 2    锂离子电池热失控时间

Table 2    Thermal runaway onset time of the lithium-ion

battery

气压/kPa
热失控时间/s

加热功率30 W 加热功率50 W 加热功率100 W

20 737 420 224

50 750 431 235

75 774 464 228

95 769 451 223
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q̈e

x/u∞

容；Tig 为燃烧时温度；T0 为初始温度； 为外部热流

量；heff 为有效传热系数；C1 为比例常数； 为流

动停留时间；Γ 为临界达姆科勒数；Λx 为特征达姆

科勒数。点燃温度 Tig 为临界质量通量的函数，与

对流换热系数成正比。同时，点燃温度的降低和升

温速率的提高也会缩短点火时间。此外，化学诱导

时间主要是受特征达姆科勒数的影响，而特征达姆

科勒数又与气压和密度呈现正相关。低气压环境

下，低气压和低氧环境降低了气相反应速率，进而

降低了特征达姆科勒数，从而导致化学诱导时间

增加。

通过对表 1和表 2进行计算，可以得出随着气

压的降低，不同加热功率下电池从排气到热失控

的时间间隔，整体上呈现出先增加后减小的变化

趋势。当外部加热功率为 30 W和 100 W时，电池

从喷气到发生热失控的时间间隔在 75 kPa要比其

他气压大。当加热功率为 50 W时，可以发现气压

为 50 kPa时的时间间隔要比其他气压大。间隔时

间变长，说明从热失控第 1阶段到第 2阶段的过渡

时间更久。但是，整体上随着加热功率的升高，间

隔时间不断缩短。在 95 kPa到 75 kPa的范围内，

化学诱导时间和对流热传递的影响要大于热解时

间的影响。同时，受加热功率的影响，使得电池升

温速率增加，热失控时间缩短。随着气压的不断

降低，热解时间的影响开始大于化学诱导时间和

对流热传递的影响。因此，从 75 kPa到 20 kPa，发
生热失控的时间缓慢增加，但是升温速率受加热

功率的影响更大，因此，热失控时间并非增加而是

缩短。

从图 4(d)可以发现，在同一低气压环境下，随

着加热功率的增加，电池热失控峰值温度降低，热

失控时间大幅度提前。在较高的加热功率下，电池

内部反应更急剧，热失控喷射更剧烈，热量更分

散。而在热失控时间方面，加热功率的提高，使电

池在单位时间内可以得到更多的热量累积，致使电

池热失控时间提前。

由于锂离子电池在不同的气压环境和加热功

率下的热失控时间不同，给电池的安全探测预警及

灭火带来困难。因此，本文依据表 2数据，选取除

了 20 kPa-50 W和 20 kPa-100 W外的数据，通过多

项式拟合的方式，对不同气压和加热功率下电池热

失控的时间数据进行三维模型构建。拟合方程

式为

t = a+bx+ cy+dxy+ ex2+ f y2+ucos(vx+ y) （9）

图 6为电池热失控时间预测模型，模型的参数

如表 3所示。通过将 20 kPa-50 W和 20 kPa-100 W

的气压和加热功率数值分别代入到热失控时间预

测模型内，得到预测值分别为 421 s和 225 s，与实际

值之间的误差约为 1 s。如图 7所示，将所有工况下

的气压和功率的数值分别代入模型中计算预测值，

在 20 kPa下，以 30，50，100 W诱导电池热失控的时

间预测值分别为 734，422，225 s，比较其与实际值的

误差，误差分别为−3，2，1 s。通过计算，得出的预测

值与实际值之间的均方根误差为 8.62，表明预测值

与实际测量值之间有较好的拟合。此外，模型的确

定系数 R2 为 0.999 5，接近于 1。均方根误差和确定

系数都表明模型对于低气压环境下，加热功率在

30～100 W范围的锂离子电池热失控时间实现了较

好的预测。
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图 6    锂离子电池热失控时间预测模型
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Fig. 6    Predicted model of thermal runaway onset time of

lithium-ion battery (SSE=297.7; R2=0.999 5)
 

 
 

表 3    热失控时间预测模型系数

Table 3    Predicted model coefficients of thermal

runaway onset time

a b c d e f u v

1 405 1.231 −27.92 −0.008 701 −0.003 172 0.160 9 6.974 0.436 9
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图 7    模型误差

Fig. 7    Estimation error of model

第 11 期 何俊贤，等：气压及加热功率对锂离子电池热安全的影响机制 3203



 3　结　论

本文研究了气压及加热功率对锂离子电池热

安全的影响机制，研究表明：

1） 相同加热功率下，随着气压的降低，电池内

部和喷射物质的燃烧及放热反应受到抑制，热失控

峰值温度减小。随着加热功率的提高，电池内部反

应更急剧，热失控喷射更剧烈，热量更分散，电池表

面峰值温度降低。

2） 低气压环境下，气相反应速率降低，导致化

学诱导时间增加，电池热失控过渡时间延长；而加

热功率的增加，会增大电池的升温速率，减少电池

进入热失控的时间。由于升温速率对电池热失控

时间的影响比气相反应速率的影响大，在低气压和

不同加热功率的综合作用下，电池进入热失控的时

间随加热功率的增加而减小。在 20 kPa气压下，加

热功率为 30 W时电池热失控时间为 737 s，50 W时

为 420 s，100 W时为 224 s。
3） 通过构建热失控时间的定量预测模型，比较

模型预测值与实际值之间的误差。发现在低气压

环境下加热功率为 30 W时的误差为−3 s，50 W时

约为 2  s， 100 W时为 1  s。模型的均方根误差为

8.62，确定系数 R2 为 0.999 5，表明模型的预测精度

良好。
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Influence mechanism of air pressure and heating power on thermal
safety of lithium-ion battery
HE Junxian，XIE Song*，CHEN Xiantao

(College of Civil Aviation Safety Engineering，Civil Aviation Flight University of China，Guanghan 618307，China)

Abstract： With  the  popularization  and  application  of  lithium-ion  batteries,  the  thermal  safety  problem  in
aviation  low-pressure  environments  have  has  attracted  wide  attention.  The  lithium-ion  batteries  were  induced  to
thermal runaway under the heating power of 30−100 W at 20−95 kPa. Through the analysis of the thermal runaway
phenomenon, temperature and time, the influence mechanism of the heating power on the thermal safety behavior of
lithium-ion batteries in aviation low-pressure environments was discussed. The results showed that the reduction of air
pressure  caused  the  opening  time  of  the  battery  safety  valve  to  advance.  However,  due  to  the  reduction  of  the
convection  heat  transfer  coefficient  and  characteristic  Damkoler  number  under  low-pressure  environments,  the
transition time from the opening of the safety valve to the thermal runaway of the battery was prolonged. The battery’s
thermal runaway period was greatly reduced by the increase in heating power, which also made the battery's thermal
runaway explosion worse. The heating time was shortened, resulting in less heat transferred to the batteries from the
external heat source, and the peak temperature of the battery surface was reduced. Under the combined action of the
heating power and air pressure, the thermal runaway time of the battery generally showed a trend of decreasing with
the increase of power.  However,  due to the effect  of air  pressure,  its  change law showed and obvious difference.  A
prediction model of battery thermal runaway time has been built by polynomial fitting, and the forecast accuracy has
been regulated within (3±2) s. This was done in order to achieve the prediction of battery thermal runaway time under
the combined impact of air pressure and heating power.

Keywords： low air pressure；heating power；lithium-ion battery；thermal runaway；thermal safety
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