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气动模型及导航信息辅助的大气参数估计方法
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摘 要: 针对无初始风速信息情况下的虚拟大气数据计算问题,提出一种气动模型及导航信息辅助的大气参数粗
精两级估计方法.利用飞行器气动模型下的动力学方程,建立与风速直接相关的导航传感器测量模型;采用非线
性最小二乘优化方法对风速进行一级估计,并作为滤波初始值;利用扩展卡尔曼滤波,对风速进行二级估计,进而
实现大气参数的实时精确估计.实验结果表明,所提方法具有较高的收敛速度和估计精度,可提高大气数据系统
的测量范围和可靠性,适用于全飞行包线下攻角、侧滑角、真空速的测量.
关键词: 大气数据系统；风速估计；导航系统；气动模型；扩展卡尔曼滤波
中图分类号: V241 文献标志码: A

Air data estimation method aided by aerodynamic model and navigation
information
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Abstract: Aiming at virtual air data estimation without initial wind velocity, a two-step air data estimation method aided
by the aerodynamic model and navigation information is proposed. On the foundation of dynamic equations with the
aerodynamic model, the measuring model of navigation sensors directly relate to wind speed is established. The nonlinear
least squares optimization algorithm is used to estimate the wind speed roughly, and take the estimation as initial value.
The precise estimate of wind speed is achieved with the extended Kalman filter(EKF). Based on the wind estimation, the
real-time and high accuracy estimation of air data is realized. The simulation results show that, this algorithm has higher
convergence speed and estimation accuracy, and improves the air data system’s measurement range and reliability, which
can apply to the measuring of true air speed, angle of attack and sideslip within full flight envelope.
Keywords: air data system；wind speed estimation；navigation system；aerodynamic model；EKF

0 引 䀰

真空速、攻角和侧滑角是重要的大气参数,对这
些参数的精确测量对于飞行器的飞行效率及安全操

纵至关重要[1].例如,真空速用来定义安全操纵的最
小速度 (失速速度)和飞行器出现结构损伤的最大速
度,攻角和侧滑角则用来保证飞行器不会工作在不可
恢复的状态.由于真空速、攻角和侧滑角的测量是安
全飞行的基本保障条件,在飞行器上需要为真空速、
攻角和侧滑角配备冗余的测量系统[2].
虚拟大气数据系统 (VADS)通过计算机算法,利

用现有的机载信息,为飞行器增加了一套新的大气数
据测量方法. VADS采用数学模型替换物理硬件,能
够以较低的成本获得大气数据的可靠估计,其最大的
优点是不依赖传统的大气数据测量装置,消除了传统
大气数据系统安装位置的限制和气流扰动的影响,可
以应用到大攻角、高速机动、跨大气层飞行等传统

大气数据系统难以有效工作的场合.另外, VADS与
传统大气数据系统之间的相对独立性在很多应用场

合具有极大的优势,例如VADS除了可以为传统大气
数据系统提供一套备份系统外,还可以增强对传统大
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气数据系统的故障诊断和隔离能力.
在20世纪80年代就已经有学者提出不完全依

赖大气数据传感器的攻角、侧滑角估计算法,由于
计算能力的限制,当时的方法基本都是对攻角和侧
滑角分开处理.例如Zeis[3]提出了采用两个独立的

估计器,一个在线实时估计攻角,一个用于攻角、侧
滑角的飞行后估计,其计算模型中利用了真空速、
升力系数和 IMU测量值,真空速需要传统大气数据
系统提供,攻角和侧滑角的估计精度则较大程度上
由升力系数模型的准确度和 IMU测量值的质量决
定.而后, Myschik等[4]在Zeis方法的基础上,结合攻
角运动学模型,利用一个互补滤波器来增加系统带
宽; Wise[5]则基于扩展Kalman滤波理论,以飞行器运
动方程作为状态方程,利用惯性导航系统 (INS)提供
的俯仰角、滚转角和IMU输出来估计攻角和侧滑角.
飞行器气动参数模型提供了控制舵面、大气参

数与飞行器受力及力矩之间的关系,结合飞行器动力
学模型可预测飞行器运动状态,通常这种运动状态由
导航系统提供.因此,利用气动参数模型来辅助飞行
器导航[6],利用导航信息辅助大气参数估计[7],或者利
用导航信息与大气参数来估计气动参数模型[8]是实

现导航系统、大气数据系统、气动参数模型测量的新

思路,已得到了广泛关注[9].由于地速是风速与真空
速的矢量和,有学者利用三者之间的几何关系,通过
先估计风速的方式进一步获得大气参数估计[10-12].
利用气动参数模型与大气参数之间的关系可以

实现虚拟大气数据的计算.例如, Lie等[13]利用 INS、
GPS和飞行器动力学模型,提出了一种虚拟大气数
据计算的两级级联滤波方法,第一级滤波器用来处
理 INS/GPS的组合导航,第二级滤波器用来估计真空
速、攻角、侧滑角和风速.与文献 [3-5,12]中的方法
相比,其最大的优势在于不再需要真空速的测量值.
Fravolini等[14]采用类似的虚拟大气数据计算方案,并
在此基础上实现了大气数据系统的冗余配置与错误

检测.
文献 [13]中的方法需要为所采用的非线性滤波

器提供一个较为准确的滤波初值,滤波初始值误差较
大会导致较慢的滤波收敛速度、较大的估计误差,甚
至导致滤波器发散.初始的风速通常利用风场模型
获得,其误差依赖于风场模型的精度以及当地风场的
变化情况.本文主要解决无初始风速信息情况下的
虚拟大气数据计算问题,以提高滤波器收敛速度和保
证较高的估计精度.

针对无初始风速信息情况下的虚拟大气数据计

算问题,本文采用粗精两级估计结构,利用粗估计提

供精度较好的初始值,精估计则采用EKF获得精确
实时估计,粗估计得到的初始值一方面可防止EKF
因线性化误差较大引起的发散,另一方面可提高滤
波收敛速度.在粗估计部分,利用气动模型(动力学模
型)、导航信息与大气数据之间的关系,建立与风速
直接相关的导航传感器测量模型,并结合非线性最
小二乘Levenberg-Marquardt算法获得风速的粗估计
值.与文献 [13]相比,本文所提出的粗精两级估计方
法能够解决无初始风速信息情况下的虚拟大气数据

计算问题,同时采用风速的两个水平分量作为状态
量,相比文献 [13]中的15维状态量,极大地减少了计
算量.对比实验的结果验证了本文方法的有效性.

1 气动模型与导航信息关系分析

气动模型描述的是飞行器气动力和气动力矩与

飞行器舵面及飞行器大气参数 (包括攻角、侧滑角、
真空速等)之间的关系,导航系统则提供了飞行器的
运动状态参数(惯性系下的位置、速度、姿态等)[15].本
节将建立气动模型下的飞行器动力学模型,并分析大
气参数与运动状态参数之间的关系.

1.1 气动模型下的飞行器动力学方程

考虑飞行器在惯性坐标系下的运动,满足以下动
力学方程组(包括线运动和角运动):

u̇ = rv − qw − g sin θ + Fx/m,

v̇ = pw − ru+ g cos θ sinψ + Fy/m,

ẇ = qu− pv + g cos θ cosψ + Fz/m,

ṗ = c1Mx + c2Mz + c3qr + c4pq,

q̇ = c5My + c6pr + c7(p
2 − r2),

ṙ = c2Mx + c8Mz + c9pq + c4qr.

(1)

其中: (u̇, v̇, ẇ, ṗ, q̇, ṙ)为机体坐标系下的加速度和角
加速度; (u, v, w, p, q, r)为机体坐标系下的地速和角
速度; (·)x、(·)y、(·)z为向量的3个分量; ci(i = 1, 2,

· · · , 9)为常系数,与飞行器惯性矩有关,具体形式可
参考文献 [16]; (Fx, Fy, Fz,Mx,My,Mz)为飞行器的

外力 (含发动机推力,不含重力)和力矩,可根据空气
动力学和飞行器气动参数进行求解,具体形式如下:Fx = q̄SCx + FT , Fy = q̄SCy, Fz = q̄SCz;

Mx = Clq̄SB,My = Cmq̄Sc̄,Mz = Cnq̄SB.

(2)

FT = δTTmax为发动机推力,与油门开度 δT 有关,
Tmax为发动机最大推力;S为翼面面积; q̄ = 0.5ρV 2

T

为动压, ρ为大气密度,VT为真空速的模;B为机翼展
长; c̄为平均气动弦长; (Cx, Cy, Cz, Cl, Cm, Cn)为气

动模型系数,可通过风洞实验获得,与VT、攻角α、侧
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滑角β、角速度(p, q, r)、δT、副翼偏转δa、升降舵偏转

δe、方向舵偏转δr、襟翼偏转δf有关,一般为非线性函
数关系,可根据具体飞行器的气动系数曲线插值计算
获得.
可以看出, (u̇, v̇, ẇ, ṗ, q̇, ṙ)直接受当前飞行器大

气参数 (包括真空速、攻角和侧滑角)影响,因此可利
用这种关系对大气参数进行推算;而对于(u̇, v̇, ẇ),则
可直接利用导航系统获得.另外,导航系统还可以提
供(p, q, r),通过微分可以进一步获得(ṗ, q̇, ṙ).
1.2 大气参数与地速、风速的关系

飞行器上的真空速和地速是在两个不同的坐标

系下测量的,真空速、地速和风速满足如下的关系:
V B

T = V B
G − V B

W = V B
G −CB

NV N
W . (3)

其中: (·)N表示导航坐标系,即当地地理坐标系 (北东
地); (·)B表示机体坐标系,即机头、机翼向右、向下;
VG表示地速,VW 表示风速,VT 表示真空速,V B

G =

(u, v, w)T;CB
N表示姿态变换矩阵,文中所有的向量

均为列向量.
根据真空速、攻角、侧滑角的定义,可将真空速3

个分量表示为
V B
Tx = VT cosβ cosα,
V B
Ty = VT sinβ,
V B
Tz = VT cosβ sinα.

(4)

同样的,可根据真空速的 3个分量求解出真空
速、攻角和侧滑角,具体如下:

VT =
√
(V B

Tx)
2 + (V B

Ty)
2 + (V B

Tz)
2,

α = tan−1(V B
Tz/V

B
Tx),

β = sin−1(V B
Ty/VT ).

(5)

因为飞行器飞行速度远大于紊流速度及其变化

量,飞过相当长的距离所需时间很短,所以紊流速度
的改变足够小,可以忽略不计[17].短时间内风速可视
为常值,且风速在垂向方向的分量可视为0,即 V̇ N

Wx =

0, V̇ N
Wy = 0, V N

Wz = 0.若获取风速信息,则可结合地
速,根据式(3)和(5)实现大气参数的解算.

2 风速粗估计方法

2.1 导航信息与风速的函数关系建模

利用式 (1)和 (2),并结合飞行器气动参数模型,可
获得 (u̇, v̇, ẇ, ṗ, q̇, ṙ)与大气参数 (VT , α, β)的非线性

函数关系,记为
(u̇, v̇, ẇ, ṗ, q̇, ṙ) = f1(VT , α, β). (6)

结合式 (3)和 (5),可获得大气参数(VT , α, β)与风

速(V N
Wx, V

N
Wy, 0)之间的关系,记为
(VT , α, β) = f2(V

N
Wx, V

N
Wy). (7)

利用式(6)和(7),可获得导航参数(u̇, v̇, ẇ, ṗ, q̇, ṙ)

与风速水平分量(V N
Wx, V

N
Wy)的非线性函数关系,即

(u̇, v̇, ẇ, ṗ, q̇, ṙ) = f1(f2(V
N
Wx, V

N
Wy)). (8)

根据该函数关系,利用导航系统提供的 (u, v, w,

p, q, r, u̇, v̇, ẇ)等导航参数、以及气动模型提供的(Cx,

Cy, Cz, Cl, Cm, Cn)与 (VT , α, β)的函数映射关系,可
求解出风速水平分量 (V N

Wx, V
N
Wy).由于有测量噪声

以及模型不确定因素的存在,由式 (8)所求解出的风
速只是一个粗略值,而该粗略值可作为初始值,用于
后续的滤波估计.

2.2 气动模型及导航信息辅助风速粗估计方法

将由式 (8)求取 (V N
Wx, V

N
Wy)看成非线性最小二

乘问题,即目标函数可以表示为

min
x
f(x) =

1

2
(y − h(x))T(y − h(x)). (9)

其中:x = (V N
Wx, V

N
Wy),y = (u̇, v̇, ẇ, ṗ, q̇, ṙ).

对上述目标函数进行仿真,设定风速水平分量为
(10 m/s, 0),计算式 (9)中的目标函数f(x)在真实值附

近的函数值,不考虑其他参数 (包括速度、角速度、加
速度、角加速度等)的测量噪声,则目标函数对于风
速的函数值曲线如图1所示.可以看出,目标函数在
真实值附近的曲面满足凸优化条件,可利用梯度下降
的方式快速稳定地获得最小值.
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图 1 导航参数与风速的函数关系

对于上述问题,通常可采用非线性最小二乘LM
方法,其迭代过程如下:

xj+1 = xj − (JT
j Jj + µI)−1JT

j r(xj). (10)

其中: r(x) = y − h(x), j为迭代次数,µ为阻尼因
子,Jj为h(x)在xj处的Jacobian矩阵.

2.3 关于Jacobian矩阵的求解

由式(8)可知,h(x)在x处的Jacobian矩阵为

∂h(x)

∂x
=
∂f1(Y )

∂Y

∂f2(x)

∂x
, (11)

其中Y = (VT , α, β).对于等式 (11)右边第1部分,由
式(1)和(2)可得
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∂f1(Y )

∂Y
=



q̄S

m

∂Cx

∂Y

q̄S

m

∂Cy

∂Y

q̄S

m

∂Cz

∂Y

q̄SB
(
c1
∂Cl

∂Y
+ c2

∂Cn

∂Y

)
q̄Sc̄c5

∂Cm

∂Y

q̄SB
(
c8
∂Cl

∂Y
+ c9

∂Cn

∂Y

)



. (12)

其中
∂Ci

∂Y
=

[ ∂Ci

∂VT

∂Ci

∂α

∂Ci

∂β

]
,表示气动参数模型下

气动系数对大气参数 (VT , α, β)的偏微分,可由气动
参数模型计算获得, i表示x, y, z, l,m, n中任意一项.
对于等式(11)右边第2部分,由式(3)∼ (5)可得

∂f2(x)

∂x
= −A ·CB

N

[
1 0 0

0 1 0

]T

. (13)

其中

A =


cosβ cosα sinβ cosβ sinα

− sinα
VT cosβ 0

cosα
VT cosβ

− cosα sinβ
VT

cosβ
VT

− sinα sinβ
VT

 .

式(13)即为(VT , α, β)对风速(V N
Wx, V

N
Wy)的偏微分.

3 气动模型及导航信息辅助的大气参数估

计方法

图2所示为本文提出的气动模型及导航信息辅
助的大气参数估计方法框图,在上一节的基础上,利
用风速的粗估计结果作为滤波初始值,以风速作为状
态量,导航系统输出的加速度及角加速度作为量测信
息,对风速进行滤波估计,进而利用导航系统输出的
地速来求解真空速、攻角和侧滑角.下面介绍图中的
风速EKF滤波算法.
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图 2 气动模型及导航信息辅助的大气参数估计方法

3.1 以风速为状态量的状态方程

以风速为状态量建立状态方程.考虑离散化过
程,有

Xk = Xk−1 +wk−1. (14)

其中: k和k − 1表示采样时刻,wk−1表示k − 1时刻

的过程噪声.

3.2 以导航信息为量测量的量测方程

以导航系统提供的Z = (u̇, v̇, ẇ, ṗ, q̇, ṙ)为观测

量,建立如下的量测方程:
Zk = h(Xk) + vk. (15)

其中:函数h(·)由式(8)提供,vk为k时刻观测噪声.

3.3 基于EKF的风速估计算法

考虑到式 (15)的非线性,采用EKF设计风速滤波
器.考虑wk−1和vk为高斯白噪声,其协方差矩阵分

别为Qk−1和Rk,则基于式 (14)和 (15)的EKF滤波方
程组如下:

Pk|k−1 = Pk +Qk−1,

Kk = Pk|k−1H
T
k (HkPk|k−1H

T
k +Rk)

−1,

X̂k = X̂k−1 +Kk(Zk − h( ˆXk−1)),

Pk = (I −KkHk)Pk|k−1(I −KkHk)
T+

KkRkK
T
k ,

(16)

其中Hk为h(X)在Xk处的 Jacobian矩阵,计算方法
见2.3节.

4 实验及结果分析

4.1 实验流程

采用某型飞行器进行数字仿真,建立该飞行器的
气动参数模型、非线性动力学模型.实验时,首先分
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析风速粗估计误差与测量噪声之间的关系,然后对
比分析无粗估计初始化的EKF滤波方法(记为WXY)
与本文提出的粗精两级估计的EKF滤波方法 (记为
WXY2).另外,为了进一步对比说明本文所提方法的
性能,加入以(VT , α, β)为状态量的EKF滤波方法,记
为VAB(参考文献 [13]),该方法的量测方程与式 (15)
类似.
实验流程如下: 1)根据气动/动力学模型及控制

舵面参数,进行飞行仿真, 生成理想导航、大气数据;
2)在控制舵面以及导航参数加入测量噪声后, 输
入到大气数据估计算法中,获得大气数据的估计值;
3)将估计值与理想大气数据对比,测试算法估计误
差.实验过程中分别采用WXY、WXY2和VAB对大
气数据进行估计,对比分析3种算法的估计误差.

4.2 风速粗估计实验及结果分析

为了分析姿态角、角速度、角加速度、速度、

加速度等导航参数以及油门开度、控制舵面等飞

控参数的测量噪声对风速粗估计结果的影响,设定
N1 ∼ N4等多种噪声情况 (如表1所示),设定姿态角、
角速度、角加速度、加速度的噪声标准差依次为10′′,

10′′/s, 10′′/s2, 0.01m/s2.考虑导航系统速度测量误
差相对较大,N1 ∼ N3分别设置了不同的噪声水平,
为了考量飞控参数噪声的影响,N4设置了较大的飞

控参数噪声.非线性最小二乘LM算法的参数如下:
数值允许误差为10−15,自变量允许误差为10−5,最大
迭代次数为100,阻尼因子µ为0.01.

表 1 不同情况下的噪声标准差

编号 速度 / (m/s) 油门开度 / % 控制舵面 / (◦)

N1 0.1 1 0.1
N2 0.01 1 0.1
N3 1 1 0.1
N4 0.1 5 0.5

设定真实风速为 (10 m/s, 0),初始风速误差为
(−5m/s, 5 m/s).采用Monte Carlo实验,在每种噪声强
度下仿真100次,计算风速粗估计值的平均误差及标
准差.实验考虑了表1所示的4种噪声水平,对应的风
速粗估计误差统计特性如表2所示.

表 2 不同噪声水平下的风速粗估计误差统计特性 m/s

噪声水平编号 平均值 标准差 最大值

N1 0.651 3 0.514 0 0.514 0
N2 0.126 8 0.089 1 0.393 0
N3 5.946 8 4.333 1 20.443 7
N4 0.638 5 0.465 7 2.327 0

从N1 ∼ N3的结果对比可以看出,粗估计的误
差随着噪声的增大逐渐增大,而对于速度标准差为
0.1 m/s、油门开度标准差为5%、控制舵面标准差为
0.5◦的噪声水平,风速估计误差平均值为0.638 5 m/s,
可获得有效的粗估计结果.

4.3 大气参数估计实验及结果分析

设计大气参数估计实验,实验时,飞行器处于平
飞状态,数据采样率为10 Hz,共处理60 s时长的数据.
采用表1中N4噪声水平,对WXY、WXY2滤波结果
进行对比,其风速估计结果如图3所示.
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图 3 对比有无粗估计初始化的风速滤波器

从图3可以看出,无粗估计初始化的EKF滤波与
本文提出的采用粗精两级估计的EKF滤波稳定后的
估计值基本一致,但后者在第一时刻就能够获得较高
的精度,而前者则需要一段时间来收敛和稳定.

为了进一步评估本文方法的优势,与VAB滤波
的结果进行对比,采用相同的噪声水平,对比误差曲
线如图4所示, 3个方法稳定后 (30 s∼ 60 s区间)的误
差统计结果如表3所示.
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图 4 大气参数估计误差曲线对比
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表 3 3种滤波器稳定后的统计特性对比

滤波方法
误差平均值 误差标准差

VT /(m/s) α/(◦) β/(◦) VT /(m/s) α/(◦) β/(◦)

VAB 0.106 8 −0.081 4 −0.024 7 0.407 9 0.106 0 0.105 0
WXY −0.005 2 −0.001 8 −0.001 8 0.023 5 0.029 8 0.029 8
WXY2 0.000 8 0.000 6 0.000 7 0.009 5 0.031 3 0.031 3

可以看出,收敛最快的是两级估计方法,在真空
速的估计精度上,采用风速作为状态量的滤波方法的
精度要优于VAB滤波方法,而在攻角和侧滑角的估
计精度上, 3者基本相当.可以得出结论:粗精两级估
计方法具有较高的估计精度,能够明显提高滤波器的
收敛速度.

5 结 论

本文提出了一种新的气动模型及导航信息辅助

的大气参数粗精两级估计方法,解决了在无初始风速
信息情况下的虚拟大气数据计算问题,可为空天飞行
器提供高精度实时的大气参数.本文方法建立了以
风速为状态量、以导航系统提供的加速度和角加速

度为测量值的测量模型,并采用非线性最小二乘LM
方法获得风速的粗略估计;进一步结合扩展卡尔曼
滤波算法,实现了真空速、攻角、侧滑角的实时精确
估计.实验结果表明,所提方法具有较高的收敛速度
和估计精度,有效提高了大气数据系统的测量范围和
可靠性.
未来的工作需要研究风速的时变特性对本文方

法的影响,并在本文研究的基础上进一步设计可跟踪
时变稳定的风速滤波器,同时可考虑采用大气风场预
估模型作为辅助信息源,融合多种信息提高计算大气
数据系统的可靠性和精度.
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