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融合惯导与飞控系统信息的飞行大气全参数估计算法
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摘 要: 针对嵌入式大气数据系统高空飞行精度低、跨大气层易失效等问题,提出一种融合惯导与飞控系统信息
的飞行大气全参数估计算法.基于飞行器气动模型及动力学方程,建立惯导信息与大气参数之间的函数关系,进而
利用扩展卡尔曼滤波实现大气参数的实时精确估计.仿真结果表明,该方法具有较高的精度、良好的稳定性和鲁棒
性,而且可以提高大气数据系统的测量范围和可靠性,能够适用于全飞行包线下攻角、侧滑角、真空速的测量.
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Calculation method for air data based on information from inertial
navigation system and flight control system
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Abstract: The flush air data system(FADS) gets low accuracy during high altitude flight, which can easily fail if the vehicle
travel through the atmosphere. Therefore, a calculation method for air data based on inertial navigation system(INS) and
flight control system(FCS) is proposed. On the base of the aerodynamic model, force equations, and moment equations,
the mathematic relationship between INS and air data is established. Real-time estimation of air data is achieved by using
EKF. The simulation results show that, this method not only has high precision, favorable stability and robustness, but
also improves the measurement range and reliability of the air data system, which can effectively be used to measure the
angle of attack, the angle of sideslip and true airspeed within full flight envelope.
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0 引 言

空天飞行器是一种可重复使用的跨大气层飞行

器,它从空中或地面发射到太空,并在轨执行任务,在
未来空间控制与作战中将发挥重要作用[1].与传统飞
行器不同,空天飞行器具有多任务、多工作模式、大范
围高速机动的特点[2].
攻角、侧滑角、真空速是重要的大气参数,由此可

得到其他大气信息.大气参数表征飞行器的受力、受
热情况,是空天飞行器飞行控制系统的指令信息,其
测量精度和可靠性直接关系到飞行器控制等系统的

正常工作及性能发挥[3-4].在现有技术条件下,仅嵌入
式大气数据系统 (FADS)可应用于大范围高速机动、

跨大气层飞行的空天飞行器[5-6].由于空天飞行器的
高机动、往返大气层等飞行状态,导致飞行环境恶
劣, FADS对热防护系统提出了极高的要求,且存在失
效的可能性.出于安全性和可靠性的考虑,空天飞行
器必须拥有鲁棒的大气参数精确测量途径[7].

20世纪80年代, Stiphen[8]通过线性Kalman滤波
融合惯导信息和气象预报信息,实现了大气参数的
精确估计. Kevin[9]结合惯导和飞控系统的信息,利用
EKF滤波器实时估计大气攻角和侧滑角.近年来,基
于惯导与飞控系统信息的飞行大气参数估计已成为

研究热点[10-11],这些研究在建模中大多未考虑气动
力/力矩与大气参数的关系,使算法精度受到影响.
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针对空天飞行器大气参数估计问题,本文提出
一种融合惯导与飞控系统信息的飞行大气全参数估

计算法.与文献 [9]相比,利用本文方法对真空速进行
了测量估计,从而结合气象数据可以解算出全大气
参数;与文献 [10-11]相比,本文方法考虑了气动力/力
矩与大气参数的关系,更好地刻画了系统模型,从而
获得了较高精度的大气参数估计值.另外,本文实验
部分对比了EKF与UKF在本文应用场景下的滤波性
能,取得了良好的效果.

1 惯导、飞控系统与大气参数关系建模

气动模型提供了控制指令、结构参数、大气参数

与飞行器所受力、力矩之间的关系.动力学模型描述
了飞行器所受力、力矩与运动信息之间的关系.其中:
结构参数包括气动参数、与其质量分布和外形尺寸

相关的构造参数;运动信息包括飞行器的加速度、速
度、角速度、姿态等,与飞行器的导航参数直接相关.
飞控系统以气动模型、动力学模型为依据,通过控制
指令改变飞行器舵面偏转和发动机推力,实现飞行姿
态和运动参数的改变[12].

1.1 真空速与地速之间关系建模

令地速 (即飞行器相对于地理系的速度)为Vg,
真空速 (即飞行器相对于空气的速度)为Vt,风速 (即
空气相对于地理系的速度)为Vw,则三者满足如下的
矢量关系式:

Vg = Vt + Vw. (1)

由攻角、侧滑角的定义可知,攻角α、侧滑角β以

及真空速Vt满足下式:
U = Vt cosα cosβ,

V = Vt sinβ,

W = Vt sinα cosβ.

(2)

其中:U、V、W分别为真空速沿机头、右翼、机身垂
向的分量.
相对于飞行器的飞行速度而言,紊流速度及其改

变量极小.长距离的飞行所需时间很短,因此可以认
为紊流速度的改变足够小,可忽略不计[13],短时间内
风速可视为常值[14].由式 (1) 可知地速与真空速的加
速度一致,即 dVg/dt = dVt/dt.

1.2 飞行器气动建模

气动模型可用来计算气动力系数、气动力矩系

数与攻角、侧滑角、真空速以及舵面操纵量之间的函

数关系,即

(Cx, Cy, Cz, Cl, Cm, Cn) = fad(α, β, Vt, cs, th). (3)

其中: (Cx, Cy, Cz)为气动力系数, (Cl, Cm, Cn)为气

动力矩系数, cs = (δa, δe, δf , δr)为舵面操纵量,分别
为副翼操纵量、升降舵操纵量、前缘襟翼操纵量、方

向舵操纵量, th是油门控制量.

1.3 飞行器动力学建模

根据刚体运动学,可得到飞行器在力、力矩作用
下的加速度 (U̇ , V̇ , Ẇ )和角加速度 (Ṗ , Q̇, Ṙ),具体关
系如下[15]:

U̇ = RV −QW − g sin θ + Fx/m,

V̇ = PW −RU + g cos θ sinϕ+ Fy/m,

Ẇ = QU − PV + g cos θ cosϕ+ Fz/m,

Ṗ =
JzL+ JxzN − (J2

z − JzJy + J2
xz)QR

JxJz − J2
xz

+

Jxz(Jx − Jy + Jz)PQ

JxJz − J2
xz

,

Q̇ =
M + (Jz − Jx)PR− Jxz(P

2 −R2)

Jy
,

Ṙ =
JxzL+ JxN + (J2

x − JxJy + J2
xz)PQ

JxJz − J2
xz

−

Jxz(Jx − Jy + Jz)QR

JxJz − J2
xz

.

(4)

其中:(P,Q,R)为角速度;m为飞行器质量, g为重力
加速度; (θ, ϕ)分别为飞行器的俯仰角和滚转角; (Jx,

Jy, Jz, Jxz)为飞行器的转动惯量与惯性积; (Fx, Fy,

Fz, L,M,N) 为飞行器所受合力和合力矩,可由下式
获得:Fx = q̄SCx + T, Fy = q̄SCy, Fz = q̄SCz,

L = Clq̄SB, M = Cmq̄Sc̄, N = Cnq̄SB.
(5)

这里:T 为发动机推力 (与油门 th有关),S为翼面面
积, q̄为动压 (q̄ = 0.5ρV 2

t ),B为机翼展长, c̄为平均气
动弦长.

1.4 惯导/飞控系统信息与大气参数之间关系

图1所示为惯导/飞控系统信息与大气参数之间
的关系,可以看出,通过气动模型和动力学模型,利
用控制参数和惯导信息可以获得加速度和角加速度

(U̇ , V̇ , Ẇ , Ṗ , Q̇, Ṙ)与大气参数 (α, β, Vt)之间的函数

关系,而惯导同时也可以提供 (U̇ , V̇ , Ẇ , Ṗ , Q̇, Ṙ).空
天飞行器作为未来空间控制与作战中的重要装备,必
须确保其攻击精度,定位精度和姿态精度作为攻击精
度的基础,通常要求达到米级与角秒级[16].因此,可以
融合惯导和飞控系统两种途径获得的加速度和角加
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速度数据,从而获得高精度的大气参数估计.
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图 1 惯导/飞控系统信息与大气参数之间关系

2 本文飞行大气全参数估计算法

本文提出一种融合惯导与飞控系统信息的飞行

大气全参数估计算法.该方法以大气参数作为状态
量,利用惯导输出加速度建立系统状态方程;并以惯
导输出加速度和角加速度作为量测量,基于飞行器气
动模型和动力学模型建立系统量测方程;考虑量测
方程的非线性特性,采用扩展Kalman滤波对攻角、侧
滑角、真空速进行估计,结合气象测量提供的静压、
静温,根据传统大气数据系统的原理,参考文献 [17]
中的求解步骤,可对指示空速、马赫数、总温、总压、高
度、高度变化率进行解算,从而获取全面的大气参数.

2.1 状态方程

选取飞机的攻角α、侧滑β、真空速Vt作为状态

量,即X = [α, β, Vt]
T.由式(2)可知

α = arctan(W/U),

β =arc sin(V /Vt),

Vt =
√
U2 + V 2 +W 2.

(6)

式(6)两边对时间求导,经整理可得状态方程

Ẋ = f(X,u1) +w. (7)

其中:u1 = [U̇ , V̇ , Ẇ ]T为输入量;w为系统的高斯白
噪声; f(X,u1)的具体形式如下:

α̇ =
UẆ −WU̇

U2 +W 2
,

β̇ =
cosβV̇ − sinβ cosαU̇ − sinβ sinαẆ

Vt
,

V̇t = cosα cosβU̇ + sinβV̇ + cosβ sinαẆ .

(8)

2.2 量测方程

飞行器的转动惯量和惯性积已知,利用惯性器件
可对飞行器的加速度、角加速度、角速度进行直接测

量,并通过惯性导航算法得到实时姿态、地速和位置,
根据飞行高度可以获取飞行器所处位置的空气密度.

选取加速度和角加速度作为量测量,即Z = [U̇ , V̇ ,

Ẇ , Ṗ , Q̇, Ṙ]T.由于地速与真空速的加速度一致, (U̇ ,

V̇ , Ẇ )可以由惯导直接输出,即惯导可以提供需要的
量测信息.将式(3)和(5)代入(4),可得量测方程

Z = h(X, cs, th, θ, ϕ, P,Q,R) + v, (9)

其中v为量测噪声,是由惯导系统测量噪声引起的.

2.3 扩展Kalman滤波方法

扩展卡尔曼滤波 (EKF)是基于一阶泰勒近似对
系统模型线性化的非线性滤波方法. EKF的离散化
计算方程为

X̂k+1/k = X̂k + f(X̂k,u1(tk))T,

Pk+1/k = Φk+1/kP
T
k+1/kΦ

T
k+1/k +Qk,

Kk+1 = Pk+1/kH
T
k+1(Hk+1Pk+1/kH

T
k+1)

−1,

δX̂k+1 = Kk+1(Zk+1 − h(X̂k+1/k,u2(tk+1))),

X̂k+1 = X̂k+1/k + δX̂k+1,

Pk+1 = (I −Kk+1Hk+1)Pk+1/k,

(10)

其中符号的含义见文献[18].

3 仿真实验

3.1 飞行器模型

以某飞行器气动模型为例,计算气动参数时,可
按照当前攻角、侧滑角以及升降舵偏转量进行查表

插值,结合翼展、平均气动弦、真空速等信息解算气动
力系数与气动力矩系数,具体表达式如下:

Cx = c1(α, β, Vt), Cy = c2(α, β, Vt),

Cz = c3(α, β, Vt), Cl = c4(α, β, Vt),

Cm = c5(α, β, Vt), Cn = c6(α, β, Vt),

(11)

其中 ci(i = 1, 2, · · · , 36)是括号内变量的非线性函
数,与舵面操纵量有关.将式 (11)代入 (4)和 (5),即可
得到量测方程的具体形式.

3.2 仿真实验流程

根据某飞行器气动模型进行仿真验证,在飞行包
线内进行航迹设置.本文中设置飞行高度为12 192m,
飞行速度为234.84m/s,按照2◦/s的角速度转向,进行
飞行器配平.将配平得到的飞行器状态作为初始值,
并将得到的飞行控制量持续作用于飞行器,从而得到
仿真航迹及相应的理想惯导数据和大气参数.

对飞行控制量、惯导数据、空气密度注入误差,
通过本文的大气参数估计算法获取大气参数估计值,
并与理想大气参数进行对比,从而对算法效果进行评
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价.完整的仿真系统结构如图 2所示,包括从飞行器
配平、飞行仿真到最后的算法效果评价.其中,将飞行
仿真输出的角速度、加速度、角加速度、姿态以及位

置作为惯导系统仿真数据,将飞行仿真输出的舵面控
制量、发动机推力作为飞控仿真数据.
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图 2 仿真验证结构框图

3.3 仿真结果分析

图3为航迹曲线.飞行控制量、惯导数据、空气密
度误差均值皆为0,发动机推力的标准差为133.44N,
舵面偏转量的标准差为0.2◦,惯导提供的角加速度标
准差为0.01 rad/s2,加速度标准差为0.006 1m/s2,经
度、纬度、高度的标准差分别为9.144 0m、12.192 0m、
18.288 0m,姿态标准差为 0.000 5 rad,角速度标准差
为0.000 1 rad/s,空气密度标准差为0.051 6 kg/m3.仿
真时长为400 s,采样周期为0.01 s.
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图 3 仿真航迹曲线

分别采用EKF和UKF进行滤波估计, 40 000次
滤波计算的总耗时分别为 74.04 s和 1 035.31 s,即滤
波平均耗时分别为 1.85ms和 25.88ms, UKF的计算
量约为EKF计算量的 14倍.图 4为大气参数解算值
与真实值对比曲线,图5为滤波收敛后大气参数解算
误差曲线,表1对比了EKF与UKF滤波结果.可以看

出, EKF滤波结果与UKF结果基本一致,从而验证了
本文提出的融合惯导与飞控系统信息的飞行大气全

参数估计算法的正确性,能够为飞行器提供高精度的
大气参数.
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图 4 大气参数解算值与真实值对比曲线
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图 5 滤波收敛后大气参数解算误差曲线

表 1 滤波结果对比

性能指标
EKF估计误差 UKF估计误差

均值 标准差 均值 标准差

攻角/(◦) 0.002 6 0.014 6 0.002 9 0.014 6
侧滑角/(◦) 0.002 0 0.030 9 0.002 2 0.031 0
真空速/(m/s) −0.033 3 0.025 0 −0.036 7 0.023 1

4 结 䇪

本文提出了一种融合惯导与飞控系统信息的飞

行大气全参数估计算法,可为空天飞行器提供高精度
实时大气参数.该方法选取攻角、侧滑角、真空速为
状态量,以惯导提供的角加速度、加速度为观测量,基
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于攻角/侧滑角的定义、高空大气流动速度稳定的特
点,结合飞行器气动模型,构建扩展卡尔曼滤波器,实
现攻角、侧滑角、真空速的实时精确估计.仿真结果表
明,该方法具有较高的精度、良好的稳定性和鲁棒性,
能提高大气数据系统的测量范围和可靠性,有效地适
用于全飞行包线下攻角、侧滑角、真空速的测量.
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