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摘要　 考虑具有端部附加质量的柔性附件及其和舱体的耦合效应，本文系统地推导出了一个带柔性附件的

航天器热颤振准则，并用有限元程序进行了模拟校验．该准则揭示了柔性附件和舱体的质量特性和系统热诱

发振动稳定性之间的关系．当舱体的质量特性远大于柔性附件的质量特性时，该准则就退化为悬臂柔性附件

的热颤振准则．
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引言

航天器在进出地球阴影的过程中，太阳翼、天
线等轻柔附件受到突变太阳热流的作用会产生热

诱发振动现象．这种热致响应可能会干扰航天器平

台的姿态，从而影响其正常的功能［１－７］ ．
早在 １９５６ 年 Ｂｏｌｅｙ 教授就从理论上预测了热

诱发振动现象［８，９］，并定义了一个 Ｂｏｌｅｙ 参数 Ｂ ＝
τＴω１ 来表征一根悬臂梁热诱发振动的程度［９］ ．其
中：τＴ 是悬臂梁受到突加阶跃热流载荷时其上下

表面温差达到稳定的时间，称为结构热特征时间；
ω１ 是悬臂梁的最小振动圆频率．悬臂梁的热致最大

动态挠度与最大准静态挠度的比值可以表示为 １＋

１ ／ １＋Ｂ２ ，即 Ｂｏｌｅｙ 参数越小热诱发振动越严重．由
于大多数航天器柔性附件的振动模态和悬臂梁很

接近，因此 Ｂｏｌｅｙ 参数通常能够很好地描述航天器

的热诱发振动程度．不过最近的研究发现，对于具

有复杂模态的结构，当 Ｂｏｌｅｙ 参数较大时仍然可能

出现其它形式的明显的热诱发振动现象［１０］ ．
不稳定的热诱发振动会导致热颤振，从而对航

天器产生灾难性的影响．比如，１９９０ 年发生的哈勃

太空望远镜的太阳翼热颤振事故就严重降低了它

的成像精度［１－３］ ．因此，热颤振准则一直是相关领域

的研究重点．文献［１１］首次建立了悬臂梁的热颤振

准则，但随后被文献［１２］进行了修正．该准则认为，
对于一根受突加热流作用的悬臂梁，只有热流沿着

梁表面法线的偏离固定端方向入射时才不会发生

热颤振．文献［１３］就使用了此准则来分析哈勃太空

望远镜的热颤振事故．不过实验发现，当热流沿着

悬臂梁法线方向入射时，也会发生热颤振现象［１４］，
和文献［１２］的准则不完全一致．而文献［１５］认为

造成这种差异的原因是忽略了结构受热和变形之

间的耦合因素，并给出了一个修正的热颤振准则：
只有热流入射角大于热变形后梁端部的转角时才

不会发生热颤振．
现有文献中的热颤振准则都是针对一根悬臂

梁建立的．但随着航天器的发展，柔性附件的端部

往往还会安放有一定质量的科学仪器；而且柔性附

件的几何尺寸也越来越大，导致其转动惯量越来越

接近航天器舱体的转动惯量．针对这些情况，本文

考虑了具有端部附加质量的柔性附件及其和舱体

的耦合效应，推导出了一个航天器热颤振准则，并
结合有限元模拟讨论了热颤振的一般规律．由于这

种结构的振动非常缓慢，因此下面的推导中忽略应

变率所产生的热应力．另外，也不考虑材料性能随

温度的变化．

１　 物理模型和基本方程

１．１　 坐标系和基本假设

类似于文献［１６］，本文讨论如图 １ 所示平面

刚柔耦合模型．其中：航天器舱体（质量为 Ｍ１，转动

惯量为 Ｉ１，回转半径为 Ｒ１）只发生刚体平移 ｕＸ、ｕＹ
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和转动 β；柔性附件（中面半径为 Ｒ，壁厚为 ｈ 的圆

管截面梁，其密度为 ρ，弹性模量为 Ｅ、截面惯性矩

为 Ｉ，长度为 Ｌ，横截面积为 Ａ）在随舱体发生刚性

转动的同时还发生相对于舱体的弹性变形；外伸端

设备（质量为 Ｍ２，转动惯量为 Ｉ２，回转半径为 Ｒ２）
和柔性附件是刚性连接，也只发生刚体运动．对此

问题可以采用两套坐标系进行描述：
（１）空间固定坐标系 Ｘ⁃Ｙ 的原点 Ｏ 取为舱体

的初始形心．在此坐标系中，太阳热流 Ｓ０ 的方向恒

定．
（２）随体坐标系 ｘ⁃ｙ 的原点 ｏ 取在舱体和柔性

附件梁的连接处．在此坐标系中，梁发生沿着 ｙ 正

方向的弹性变形 ｖ．

图 １　 理论模型

Ｆｉｇ． １　 Ｔｈｅ ｏｒｅｔｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ

１．２　 基本方程

梁上任意一点 ｘ 处所吸收的热流为：
ｑ（ｘ，φ，ｔ）＝ αｓＳ０δｃｏｓφｃｏｓ［θ０－θ（ｘ，ｔ）］ （１）

式中：αｓ 为梁表面的吸收率；太阳入射热流和变形

前梁法线方向的初始夹角－π ／ ２≤θ０ ≤π ／ ２；根据

Ｅｕｌｅｒ⁃Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ 梁的平截面假设，变形后梁法线和

变形前梁法线的夹角 θ（ｘ，ｔ）＝ －∂ｖ（ｘ，ｔ） ／ ∂ｘ－β；δ
函数描述了梁的一半外表面受热流照射的情况：

δ＝ １ －π ／ ２≤φ≤π ／ ２
δ＝ ０ π ／ ２＜φ＜３π ／ ２{ （２）

在此热流作用下，梁中的温度分布满足［１５］：

ｃρ ∂Ｔ
∂ｔ

－ ｋ
Ｒ２

∂２Ｔ
∂φ２＋

εσ
ｈ
Ｔ４ ＝ ｑ

ｈ
（３）

其中：ｃ 是比热，ｋ 是导热系数，ε 是发射率，σ 是玻

尔兹曼常数，其值为 ５．６７×１０－８Ｗ／ （ｍ２·Ｋ４） ．
类似于文献［２，３］，梁横截面的温度可以近似

分解为平均温度 Ｔａ 和摄动温度 Ｔｐ 两部分：Ｔ（ｘ，φ，
ｔ）≈Ｔａ（ｘ，ｔ）＋Ｔｐ（ｘ，ｔ）ｃｏｓφ．这样，方程（３）可变为两

个解耦的方程：
∂Ｔａ

∂ｔ
＋εσ
ρｃｈ

Ｔ４
ａ ＝

αｓＳ０

πρｃｈ
ｃｏｓ θ０＋

∂ｖ
∂ｘ

＋βæ

è
ç

ö

ø
÷ （４）

∂Ｔｐ

∂ｔ
＋ ｋ

ρｃＲ２＋
４εσ
ρｃｈ

Ｔ３
ａ

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｔｐ ＝

αｓＳ０

２ρｃｈ
ｃｏｓ θ０＋

∂ｖ
∂ｘ

＋βæ

è
ç

ö

ø
÷ （５）

Ｔａ 只引起梁的长度改变，而 Ｔｐ 会产生分布的

热弯矩：

ＭＴ（ｘ，ｔ） ＝ － ∫
Ａ
αＴＥ（Ｔ － Ｔ０）ｙｄＡ

＝ －
ＥＩαＴ

Ｒ
Ｔｐ（ｘ，ｔ） （６）

其中：αＴ 为梁的热膨胀系数．
系统的动能 Ｔ 为柔性附件动能、舱体与外伸端

设备的转动动能之和：

Ｔ ＝
Ｉｅｆｆ
２
β̇２ ＋ ∫Ｌ

０
ρＡ １

２
ｖ̇２ ＋ （Ｒ１ ＋ ｘ） β̇ｖ̇é

ë
êê

ù

û
úú ｄｘ ＋

Ｍ２

２ [ ｖ̇２ ＋ ２（Ｒ１ ＋ Ｌ ＋ Ｒ２） β̇ｖ̇ ＋ Ｒ２
２ ｖ̇′２ ]

ｘ ＝ Ｌ
＋

Ｉ２
２
ｖ̇′２

ｘ ＝ Ｌ
（７）

式中 Ｉｅｆｆ为等效转动惯量：

Ｉｅｆｆ ＝ ρＡＬ Ｒ２
１＋Ｒ１Ｌ＋

Ｌ２

３
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋Ｉ１＋Ｍ２ Ｒ１＋Ｌ＋Ｒ２( ) ２＋Ｉ２

（８）
系统的势能 Ｕ 只包括柔性附件的势能：

Ｕ ＝ ∫Ｌ
０

１
２
ＥＩ ｖ″( ) ２ － ｖ″ＭＴ

é

ë
êê

ù

û
úú ｄｘ （９）

根据（７）和（９）式，考虑到柔性附件和舱体固

定连接的强制边界条件 ｖ（０）＝ ０ 和 ｖ′（０）＝ ０，并且

忽略热弯矩沿 ｘ 方向的变化（Ｍ′Ｔ ＝ ０），可由 Ｈａｍｉｌ⁃
ｔｏｎ 原理得到平衡方程：

Ｉｅｆｆ β̈ ＋ ∫Ｌ
０
ρＡ（Ｒ１ ＋ ｘ）̈ｖｄｘ ＋ Ｍ２（Ｒ１ ＋ Ｌ ＋ Ｒ２）̈ｖ（Ｌ）＝ ０

（１０）
ρＡ（Ｒ１＋ｘ） β̈＋ＥＩｖＩＶ＋ρＡｖ̈＝ ０ （１１）

和 ｘ＝Ｌ 处的边界条件：

ＥＩｖ″＋（ Ｉ２＋Ｍ２Ｒ２
２） ｖ̈′＝ －

ＥＩαＴ

Ｒ
Ｔｐ （１２）

ＥＩｖ‴＝Ｍ２ ｖ̈＋（Ｒ１＋Ｌ＋Ｒ２） β̈[ ] （１３）
１．３　 基本方程的稳态解

因为热—固耦合效应对稳态解影响不大［１５］，
下面就求解非耦合情况下的稳态位移．此时令上文

方程中和时间相关的项为零，即可求解．
从（４）和（５）式解得稳态平均温度和摄动温

度：

４６５
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Ｔａ ＝
αｓＳ０ｃｏｓθ０

πσε
æ

è
ç

ö

ø
÷

１ ／ ４

（１４）

Ｔｐ ＝
αｓＳ０ｃｏｓθ０

２ρｃｈ
τＴ （１５）

上式中的热特征时间 τＴ 满足：

１
τＴ

＝ ｋ
ρｃＲ２＋

４εσ Ｔ３
ａ

ρｃｈ
（１６）

从（１１） ～ （１３）式可以解得准静态挠度：
ｖｑｓ ＝ ｖ １－ｅ－ｔ ／ ｔＴ( ) （１７）

上式中的 ｖ＝ －
αＴＴｐ

２Ｒ
ｘ２ ．

将（１７）式代入（１０）式可得舱体的稳态转角：

β＝
αＴＴｐＬ２

２ＲＩｅｆｆ
ρＡＬ

Ｒ１

３
＋ Ｌ
４

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋Ｍ２（Ｒ１＋Ｌ＋Ｒ２）

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

（１８）
１．４　 基本方程的近似解

柔性附件通常以一阶弯曲振动为主，因此可以

将它在随体坐标系中的挠度近似表示为：
ｖ（ｘ，ｔ）＝ Ｖ（ ｔ）Ｎ（ｘ） （１９）

式中的试函数 Ｎ（ｘ）＝ ｘ２，它满足边界条件的要求，
即 Ｎ（０）＝ ０ 和 Ｎ′（０）＝ ０．

将（１９）式代入（１０） ～ （１３）式，用加权余量法

可以得到：
Ｍｖ̈＋ＫＶ＝Ｐ （２０）

其中：

Ｍ ＝ ρＡ∫Ｌ
０
Ｎ２ｄｘ ＋ Ｍ２Ｎ（Ｌ）２ ＋ （Ｉ２ ＋ Ｍ２Ｒ２

２）Ｎ′（Ｌ）２ －

　 １
Ｉｅｆｆ

ρＡ∫Ｌ
０
（Ｒ１ ＋ ｘ）Ｎｄｘ ＋ Ｍ２（Ｒ１ ＋ Ｌ ＋ Ｒ２）Ｎ（Ｌ）[ ]

２

（２１）

Ｋ ＝ ＥＩ∫Ｌ
０
Ｎ″（ｘ）[ ] ２ｄｘ （２２）

Ｐ＝ －
ＥＩαＴ

Ｒ
Ｎ′（Ｌ）Ｔｐ （２３）

由方程（４）和（５）可知 Ｔａ 比 Ｔｐ 变化缓慢得

多，因此可以近似认为它是一个常数．这样（５）式可

近似为：
∂Ｔｐ

∂ｔ
＋ ｋ

ρｃＲ２＋
４εσ
ρｃｈ

Ｔ３
ａ

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｔｐ≈

αｓＳ０

２ρｃｈ
ｃｏｓ θ０＋

∂ｖ
∂ｘ

＋βæ

è
ç

ö

ø
÷

（２４）
联立求解（２０） ～ （２４）式，就可以得到热—固

耦合情况下的近似解．

２　 稳定性分析

引入状态向量 Ｘ ＝ Ｖ ｖ̇ Ｔｐ[ ] Ｔ，将 （ ２０） 和

（２４）式在 ｘ 处写成状态方程的形式：
Ｘ̇＝ ｆ Ｘ( ) ＝ＡＸ＋Ｂ （２５）

式中：

Ａ＝

０ １ ０

－ Ｋ
Ｍ

０ －
ＥＩαＴ

ＭＲ
Ｎ′ Ｌ( )

０ ０ － ｋ
ρｃＲ２＋

４εσ
ρｃｈ

Ｔ３
ａ

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

（２６）

Ｂ＝

０
０

αｓＳ０

２ρｃｈ
ｃｏｓ θ０＋Ｎ′ ｘ( ) Ｖ＋β[ ]

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

（２７）

由于 Ｂ 中耦合项的存在，（２５）式是非线性的．
根据李雅普诺夫稳定性判别方法，可以用（２５）式

在平衡状态的线性近似来分析系统的稳定性．为
此，将（２５）式在平衡状态 Ｘ 附近进行泰勒展开，舍
弃高阶项后可得它在平衡状态的线性近似系统方

程：
Ｙ̇＝ＡＹ （２８）

其中：Ｙ＝Ｘ－Ｘ，

Ａ ＝ ∂ｆ
∂Ｘ Ｘ＝Ｘ

＝ －

０ －１ ０

Ｋ
Ｍ

０
ＥＩαＴ

ＭＲ
Ｎ′（Ｌ）

αｓＳ０ｓｉｎ（θ０－θ）
２ρｃｈ

Ｎ′（ｘ） ０ ｋ
ρｃＲ２＋

４εσ
ρｃｈ

Ｔ３
ａ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（２９）

而 θ＝ －∂ｖ
∂ｘ

－β 为柔性附件在稳态时的法线偏移角，

它在 ｘ＝Ｌ 处取最大值．
（２８）式的特征多项式为：
ｄｅｔ（ ｓＩ－Ａ）＝ ｓ３＋ａ２ｓ２＋ａ１ｓ＋ａ０ （３０）

其中：

ａ０ ＝
４ｋ
Ｒ２＋

１６εσ Ｔ３
ａ

ｈ
－
２αＴαｓＳ０ｘ

ｈＲ
ｓｉｎ（θ０－θ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ＥＩＬ
Ｍρｃ

（３１）

ａ１ ＝
４ＥＩＬ
Ｍ

（３２）

５６５
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ａ２ ＝
ｋｈ＋４εσＲ２Ｔ３

ａ

ρｃｈＲ２ （３３）

Ｍ＝ ρＡＬ
５

５
＋Ｍ２Ｌ４＋４ Ｉ２＋Ｍ２Ｒ２

２( ) Ｌ２－

　

ρＡ
４
（Ｌ４＋Ｒ１Ｌ３）＋Ｍ２（Ｒ１＋Ｌ＋Ｒ２）Ｌ２é

ë
êê

ù

û
úú

２

Ｉ１＋ρＡＬ Ｒ２
１＋Ｒ１Ｌ＋

Ｌ２

３
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋Ｉ２＋Ｍ２（Ｒ１＋Ｌ＋Ｒ２） ２

（３４）
根据劳斯⁃赫尔维茨判据，三阶线性系统稳定

的充分必要条件是：
ａ０＞０

ａ１＞０

ａ２＞０

ａ１ａ２＞ａ０

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（３５）

一般舱体的转动惯量都很大，由（３４）式可知

此时一定满足 Ｍ＞０．根据（３２）和（３３）式，显然 ａ１ ＞
０，ａ２＞０．再根据（３１）式，对于常见的柔性附件梁是

很容易满足 ａ０＞０ 的．因此只要 ａ１ａ２＞ａ０ 系统便是稳

定的．根据（３１）和（３３）式可知，此条件等价于：

θ０＞ｍａｘ θ{ } （３６）
即要求热流的入射角要大于在这个入射角下

稳定状态时梁端部的准静态转角．
下面进一步讨论上述稳定性准则：
（１）当舱体的转动惯量远大于柔性附件的转

动惯量时，由（１８）式可知舱体的稳态转动角 β 趋

近于零，近似于固定端的情况．于是得到和文献［１５］

一致的结论：系统不发生热颤振的条件是空间热流

的入射角大于在这个入射角下稳定状态时梁端部

的准静态转角．
（２）如果舱体的转动惯量不足够大，由（１８）式

可知舱体的稳态转动角 β 也不可被忽略．此时如果

交换外伸端设备和舱体在图 １ 所示模型中的位置，
仍然可以得到（３６）式．这意味着无论空间热流从何

方向入射，系统一定会发生热颤振．
（３）热颤振准则（３６）式是在无阻尼的情况下

建立的．阻尼越大，热诱发振动的幅度就会越小．当
阻尼大到一定程度时，也不会发生热颤振．

３　 仿真校验

当外伸端设备质量很小或对舱体有姿态控制

时，可以忽略舱体的转动角，从而认为柔性附件的

一端是完全固定的．此时准则（３６）就和文献［１５］
的准则一致，其正确性已经得到验证．

图 ２　 有限元模型

Ｆｉｇ． ２　 Ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ

表 １　 各工况的参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｅａｃｈ ｃａｓｅ

Ｃａｓｅ
Ｍ１

／ ｋｇ
Ｉ１

／ ｋｇｍ２

Ｍ２

／ ｋｇ
Ｉ２

／ ｋｇｍ２
ξ
／ ％

θ０
／ （ °）

１ １２５．７ １４２．４ １２５．７ １４２．４ ０．０ ０
２ １２５．７ １４２．４ １２５．７ １４２．４ ０．０ ６０
３ １２５．７ １４２．４ １２５．７ １４２．４ ０．０ －６０
４ １２５．７ １４２．４ １２５．７ １４２．４ ０．２ ０
５ １２５．７ １４２．４ １２５．７ １４２．４ ０．２ ６０
６ １２５．７ １４２．４ １２５．７ １４２．４ ０．２ －６０
７ １２５．７ １４２．４ １２５．７ １４２．４ ０．８ ０
８ １２５．７ １４２．４ １２５．７ １４２．４ ０．８ ６０
９ １２５．７ １４２．４ １２５．７ １４２．４ ０．８ －６０
１０ １２５６６３７．１ １４２４１８８．７ ０．０ ０．０ ０．０ ３０
１１ １２５６６３７．１ １４２４１８８．７ １．０ １．１ ０．０ ３０
１２ １２５６６３７．１ １４２４１８８．７ １０．０ １１．４ ０．０ ３０
１３ １２５６６３７．１ １４２４１８８．７ ０．０ ０．０ ０．０ －３０
１４ １２５６６３７．１ １４２４１８８．７ １．０ １．１ ０．０ －３０
１５ １２５６６３７．１ １４２４１８８．７ １０．０ １１．４ ０．０ －３０

下面根据图 ２ 所示有限元模型来讨论入射角

度 θ０、舱体质量特性、设备质量特性和阻尼比 ξ 对

热颤振的影响．该模型中分别用两个“曰”字形刚性

方框来模拟舱体和设备（Ｒ１ ＝ Ｒ２ ＝ １ｍ），用一根总

质量为 １．０ｋｇ 的梁来模拟柔性附件（Ｒ ＝ ０．０１ｍ、ｈ ＝
０．００１ｍ、ρ ＝ ２０００ｋｇ ／ ｍ３、Ｅ ＝ １００ＧＰａ、ｋ ＝ ８Ｗ ／ （ｍ·
Ｋ）、ｃ＝ ８００Ｊ ／ （ｋｇ·Ｋ）、αｓ ＝ ０．８、ε ＝ ０．８、αＴ ＝ １．６
１０－５１ ／ Ｋ．模拟时采用文献［２，３］中的有限元方法，
考虑了热结构的耦合效应．表 １ 列出了 １５ 种工况．
施加 Ｓ０ ＝ １３５０Ｗ ／ ｍ２ 的突加阶跃热流时的模拟结

果如图 ３ 和图 ４ 所示．
从图 ３ 可以看出，当舱体和外伸端设备的质量

特性相同时，无论从何角度入射，系统都是不稳定

的．这也不难从系统动能的积累过程进行理解．在没

有姿态控制时，系统的空间转动刚度为零，突加热

流很容易使其姿态发生改变，从而吸收更多的热量

并转化为系统的动能．在没有阻尼时，系统的动能

就会越来越大，最终导致系统失稳．这个结论具有

普遍性，即当 Ｍ１ 和 Ｍ２ 不相等时也是成立的．

６６５
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图 ３　 阻尼和入射角度对舱体转角的影响（Ｍ１ ＝Ｍ２）

Ｆｉｇ． ３　 Ｉｍｐａｃｔ ｏｆ ｄａｍｐｉｎｇ ａｎｄ ｉｎｃｉｄｅｎｔ ａｎｇｌｅ ｏｎ

ｔｈｅ ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｔｈｅ ｈｕｂ（Ｍ１ ＝Ｍ２）

另外从图 ３ 还可以看出，施加 ξ ＝ ０．２％的阻尼

可以明显降低热诱发振动的幅值，但还不足以改变

系统的稳定性．当阻尼进一步增大到 ξ＝ ０．８％时，系
统的热诱发振动的幅值急剧衰减，因此整个系统最

终也是稳定的．
从图 ４ 可以看出，当舱体的质量特性很大时系

统就接近于舱体固定的情况，此时的柔性附件就相

当于一根带端部质量的悬臂梁，而系统热颤振准则

就退化为文献［１５］中的结果．另外，如果外伸端设

备的质量越大，则系统的弯曲振动频率越低，热诱

发振动得就越剧烈．
以上算例的结果和本文推导的热颤振准则所

揭示的规律相符．这意味着带柔性附件的航天器在

轨运行时如果没有进行姿态控制，在小阻尼情况下

是容易发生热颤振的．但在有姿态控制的情况下，
可以通过合理的设计来避免发生热颤振事故．

图 ４　 Ｍ２ 对 １３ 节点挠度的影响（ξ＝ ０）

Ｆｉｇ． ４　 Ｉｍｐａｃｔ ｏｆ Ｍ２ ｏｎ ｔｈｅ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ｏｆ Ｎｏｄｅ １３ （ξ＝ ０）

４　 结论

对于含外伸端质量的柔性附件和航天器耦合

系统，本文详细推导了其热诱发振动的稳定性准

则．该准则得到了有限元结果的验证，并且在舱体

质量特性很大时可以退化为已知的热颤振准则．这
个稳定性准则以及相关的数值模拟所得到的规律

性结果可以为航天器的设计提供帮助．
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