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前  言 

无人机气象探测技术是在无人机技术和气象探测技术基础上发展起来的一种新

型大气探测技术。无人机气象探测系统主要由气象无人机（无人机平台和气象测量

有效载荷）与相应的地面设备组成。随着计算机、微电子、通信、信息、材料等基

础技术的发展，无人机气象测量传感器、超轻型远程无人机制造、智能飞行控制及

数据处理等技术也得到长足的进步，从而有力地促进了无人机气象探测技术的逐渐

成熟和应用。气象无人机具有使用机动灵活、经济的特点和大区域、长时间、连续

气象探测的能力，既可用于民用领域特殊区域长期气象监测、龙卷风等危险环境近

距探测，亦能适用于军事领域气象侦察，特别是在航天器发射与返回、重要武器试

验、战场气象测量等应用中具有独特的作用和优势。 

本书旨在针对国内外典型的气象无人机产品，进行深入分析和系统总结，从系

统设计和关键技术突破的角度，将理论与工程实践相结合，深入浅出地为相关研究

和使用人员提供基本的设计方法和关键技术解决途径。本书是在作者多年无人机气

象探测技术研究与实践的基础上形成的，其中还包括了一些首次公布的关键技术研

究成果。 

本书共分 6章。第 1 章概述了无人机及无人机气象探测系统的概念、技术性能、

分类及组成，介绍了目前国内外典型的无人机气象探测系统。第 2 章给出无人机气

象探测系统总体设计概要，包括系统方案设计原则与确定、平台结构设计与选择、

导航控制、有效载荷、数据链路与地面站等总体设计方法。第 3 章研究了气象无人

机飞行控制关键技术，介绍了无人机动力学建模基本方程、先进的增益预置控制和

非线性动态逆控制方法，基于神经网络的控制与设计以及半实物仿真案例。第 4 章

介绍了气象无人机温湿压测量关键技术，讨论了无人机上温湿压测量技术要求、测

量方法、组合测量与数据处理技术、系统硬件设计、数据误差及其处理等。第 5 章

介绍了无人机测风关键技术，阐述了无人机测风工程方法与解算建模、对测风误差

的影响分析与校正、测量数据的自适应滤波与粒子滤波处理方法等。第 6 章从工程

应用角度介绍了无人机气象探测系统的地面测试方案与检验方法、飞行试验的组织

与数据对比验证方法以及当前典型的无人机气象探测系统的应用情况。 

本书的编写人员主要有：邵琼玲编写第 1、4、6 章，王盛军编写第 2 章，李怡

勇编写第 3 章，周伟静编写第 5 章，沈怀荣对全书进行了内容设计、统稿，并修改
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定稿。在本书编写过程中还得到张中、刘铁军、杨露、任金彬、高飞、达兴亚等人

的帮助，吸收了他们研究解决问题的智慧与成果。 

由于作者水平有限，撰写时间仓促，成稿过程中难免出现一些错误和纰漏，在

此希望读者朋友不吝赐教。 
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第 1 章 概  述 

1915 年 10 月德国西门子公司研制成采用伺服控制装置和指令制导的滑翔炸弹，

它被公认为是有控无人机的先驱。1917—1918 年英国与德国先后研制成第一架无人

驾驶遥控飞机。近年来，无人机得到前所未有的发展。从无人机使用功能看，已从

单一侦察扩展到侦察监视、目标指示、电子对抗、无人作战、预警、通信中继、航空

遥感、灾情调查、气象监测等多种用途；从实战应用看，海湾战争中多国部队使用

了 200 多架无人机，科索沃战争中使用了 7 种类型近 300 架，伊拉克战争中，仅美

军就使用了 10 种以上无人机，使用频率是阿富汗战争的 3 倍；从型号品种看，据保

守估计，各国无人机的机型已有 150 余种，工业界和各种研究机构至少有 400 多个

不同的平台正在发展中[1, 2]。 

用于气象研究的无人机已问世 30 多年。早在 1973 年 10 月，美国航空航天局就

开始研制“小型取样器”系列无人机，主要用于研究边远地区的高层大气。1974 年，

南非国家动力学有限公司开始研制低成本的小型 ND-100 型无人机，用于大气采样

和风暴研究。但早期的气象无人机由于性能不太理想，未得到广泛应用。为了提高

目标区天气信息获取能力，1987 年美国空军与洛克希德公司签订了“打击前天气监

视／侦察系统”概念验证合同，利用成熟的货架设备和政府提供的机载能见度仪

（AVM），设计了吊舱式机载天气侦察系统。随后针对无人机安装使用需求，进行了

气象传感器小型化，开发出无人机模块式天气侦察有效载荷。该项技术后来被移植

到民用无人气象探测飞机的开发上，洛克希德公司、道格拉斯公司和奥罗拉（Aurora）

公司相继开发出了被称为“无人驾驶飞行器”和“柏修斯”（Perseus）气象无人机。

随着科学技术的进步，20 世纪 90 年代以后，尤其是海湾战争期间，光靠气象卫星

提供战区气象信息不能满足作战需要的现实，使作战指挥人员和气象保障人员认识

到，必须大力发展低成本小型无人机来获取战区气象信息，这种军事上的需求推动

了气象无人机的进一步发展[3~8]。 

1.1 无人机及无人机系统 

虽然无人机已经有近百年的历史，但目前还没有较为统一的定义。 

《中国大百科全书·航空航天卷》将无人驾驶飞机定义为：无驾驶员或“驾驶”
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（控制）员不在机内的飞机，简称无人机；而把飞机定义为由动力装置产生前进推力，

由固定机翼产生升力，在大气层中飞行的重于空气的航空器。这种定义将无人直升

机等排除在外，局限为固定翼无人机。 

《无人机系统导论》译者在前言中将无人机定义为无人驾驶航空飞行器

（unmanned aerial vehicle，UAV），即是一种由动力驱动，机上无人驾驶，可重复使

用的航空器。 

在 2002 年 1 月美国联合出版社出版的《国防部词典》中，对无人机的解释是：

“无人机是指不搭载操作人员的一种动力空中飞行器，采用空气动力为飞行器提供所

需的升力，能够自动飞行或进行远程引导；既能一次性使用也能进行回收；能够携

带致命性或非致命性有效载荷、弹道或半弹道飞行器、巡航导弹和炮弹不能看作是

无人飞行器。” 

本书所讨论的无人机限定为一种有动力、可自主飞行或遥控飞行、能携带任务

载荷的无人驾驶航空器。 

无人机要完成任务，除需要飞机及其携带的任务设备外，还需要有地面控制设

备、数据通信设备、维护设备以及指挥控制和必要的操作、维护人员等，较大型无

人机还需要专门的发射／回收装置。因此，完整意义上的无人机应称为无人机系统。 

1.1.1 分类 

无人机的飞速发展，使得现代无人机的种类繁多、型号各异，而且新概念还在

不断涌现，对于无人机的分类尚无统一的方法。美国联合无人机计划局（JPO）、欧

洲无人机协会、英国《飞行国际》杂志等无人机相关的机构和组织都给出过无人机

的一些分类。通过对这些分类方法归纳整理，可分成如下 8 类[9, 10]。 

1．按尺寸大小分类 

无人机按大小分为大型、中型、小型及微型无人机。 

大型无人机相当于一架小飞机，它可执行多种且复杂的战斗任务。 

中型无人机介于大型和小型无人机之间。 

小型无人机犹如一架较大的航空模型，它执行任务较少或只能执行单一的特定

任务，一般重量 l0 kg 左右，例如诱饵或骚扰无人机。 

对于微型无人机，美国国防高级研究计划局（DARPA）的定义是翼展在 15 cm

以下的无人机。英国《飞行国际》杂志将翼展或机体最大尺寸小于 0.5 m，使用距离

约 200 m 的无人机统称为微小型无人机。 
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2．按质量分类 

可分为大型、中型、小型无人机。起飞质量 500 kg 以上为大型无人机，200～500 kg

称为中型无人机。小型无人机则是全机质量小于 200 kg 的无人机。 

3．按活动半径/飞行时间分类 

航程是无人机的重要性能，它是指无人机起飞后中途不加油所能飞越的距离。而

活动半径（也称作战半径）一般规定为航程的 25%～40%。按航程分类，可分为近

程、短程、中程和长航程 4 种。 

近程无人机活动半径约 30 km，续航时间 2～3 h。一般在旅、营级以下单位     

使用。 

短程无人机活动半径约 150 km，最高能达到 300 km，续航时间 8～12 h。美国

海军则希望这类无人机能从大型船只上起飞和回收。 

中程无人机活动半径约 650 km，续航时间不小于 12 h，一般以高亚音速飞行。

要求其提供高质量的近实时图像，以完成对敌重点防御目标攻击前和攻击后的侦察

评估任务。如美国 BQM-145A 无人机。中程无人机的代表机型主要有美国的 D-21、

324 型“金龟子”和 350 型无人机等。 

长航程无人机尚未有严格概念。它能担负多种作战任务，携带多种载荷，其主

要特征是可连续长时间飞行、航程远。又可细分为 3 种类型，即：1）低空长航时无

人机，飞行时间超过 24 h，飞行高度 7 000 m 以下；2）中空长航时无人机，飞行时

间在 24～30 h，飞行高度 6 000 m 以上，如美国的“捕食者”无人机；3）高空长航时

无人机，飞行时间 24 h 以上，高度 15 000 m 以上。美国的“全球鹰”续航时间已超

过 36 h，正在研制的太阳能高空无人机的飞行时间达到 1 周以上。 

4．按使用次数分类 

无人机按使用次数分为单次使用无人机和多次使用无人机。单次使用无人机发

射后，完成任务后不回收，故不需在机上装回收系统。一般简单的早期靶机、诱饵

和骚扰无人机就是单次使用无人机。多次使用无人机是指在完成任务后要求回收的

无人机，它可重复多次使用。 

5．按飞行方式分类 

按飞行方式可分为固定翼无人机、旋翼无人机、扑翼无人机等。其中扑翼无人

机像昆虫和鸟一样通过拍打、扑动机翼来产生升力以进行飞行的一种飞行器，适合

于微型飞行器。 
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6．按需求分类 

按需求可分为战术无人机和战略无人机。 

1）战术无人机。主要用于战术目的。 

2）战略无人机。主要指中高空长航时无人机和高高空长航时无人机，主要用于

战略侦察和监视。高空长航时无人机飞行时间长，能昼夜持续进行空中侦察监视，

与侦察卫星相比，具有以下特点：一是成本比卫星低得多，只是卫星成本的几十分

之一，甚至几百分之一；二是在执行任务时，无人机可按照指挥员的意图在选定的

目标区域上空进行持续侦察监视、截获和收集目标区完整的情报，而卫星只能按照

规定的轨道运行，不能按指挥员随机要求运动；三是由于无人机的飞行高度低，所

以其观察地面目标的分辨率高，也不易受目标区域上空云层等的影响。长航时无人

机与有人驾驶战略侦察机相比，其最主要的优势是：不必考虑人的安全问题，在危

险区域执行侦察任务时，既不必冒生命危险，亦无需派遣护航机保护；无人机能昼

夜持续进行空中侦察探测，这些都是有人驾驶战略侦察机所不及的。因此，在未来

的战争中，长航时无人机，特别是高空长航时无人机将成为侦察卫星的重要补充与

增强手段，成为未来战场获取战略情报的重要手段之一。 

7．按飞行速度分类 

按飞行速度可分为亚音速无人机、超音速无人机和高超音速无人机。 

8．按用途分类 

无人机按用途分为民用和军用两大类。 

1）民用无人机 

在民用无人机上安装相关任务设备可用于航空摄影、航空测绘、资源遥感、物

理探矿、输电线路或输油管路检查、环境污染测控、城市规划、交通监视、灾情调

查、大气及气象监测、土地管理等，还可用于治安、边境巡逻、人员搜索及营救、缉

毒、通信中继等。 

2）军用无人机 

军用无人机能执行的军事任务很多，按执行任务的类型无人机又可大致分为靶

机、侦察监视无人机、校射无人机、目标指示无人机、电子战无人机、轰炸无人机、

战斗无人机、预警无人机、通信中继无人机和军用运输无人机等。 

1.1.2 无人机系统的性能 

1．飞行性能 

1）速度指标。最大速度；巡航速度；最小速度。其中巡航速度是飞机在巡航状
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态（指可以持续飞行的速度、高度等参数基本不变的一种比较经济的飞行状态）下

的平飞速度，一般是最大速度的 70％～80％。 

2）高度指标。实用升限；最大使用高度；最低飞行高度。飞机能维持平飞的最

大飞行高度叫升限，分为理论升限和实用升限。实用升限是爬升率略大于零的某一

定值时所对应的最大平飞高度。 

3） 续航时间和航程。最大续航时间是飞机耗尽其可用燃料所能持续飞行的时

间，一般是指用巡航速度作经济航行所达到的数值。航程是指无人机起飞后中途不

加油所能飞越的距离。 

4）活动半径。活动半径（也称作战半径）一般规定为航程的 25%～40%。 

5）爬升率。在一定飞行质量和一定的发动机工作状态下，飞机在单位时间内上

升的高度。也可用爬升到某高度耗用掉多少时间来表示。如在理论海平面的大气密

度和压力下达到的爬升率，叫海面爬升率。 

2．重量指标 

包括最大起飞重量、正常起飞重量、空重、正常任务载重、最大任务载重。  

3．几何尺寸 

包括全机长、展长、机高。  

4．飞行姿态的平稳度  

5．航迹控制精度  

6．地面控制半径和定位精度 

7．环境适应性 

无人机所有部件应能承受贮存、运输和飞行条件下所规定的各种环境条件，包

括气候、力学、生物、电磁环境等。 

8．抗风要求（（（（含地面及空中抗风要求）））） 

9．发射与回收方式 

10．安全性 

11．可靠性与维修性  

无人机的可靠性指标通常包括： 

1）平均无故障间隔时间 MTBF（根据设备的不同也可以是平均无故障工作次数，

平均无故障公里数等）； 
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2）无人机的可靠度 R(t)，又可分为发射可靠度（或发射成功概率）和回收可靠

度（或回收成功概率）； 

3）平均无故障飞行小时 MTFH； 

4）首翻期。  

无人机的维修性主要技术指标通常有： 

1）平均维修时间 MTTR； 

2）平均维修时间／飞行小时，即在空中每飞行 1 h 所需的（地面）维修时间。 

12．耐久性与寿命特性 

13．隐身性  

14．有效载荷技术指标 

1.1.3 无人机的应用领域 

1．无人机的军事用途 

目前，世界各国使用和研发中的无人机，绝大多数都是用于军事和国家安全目

的。根据 2005 年美国空军发布的“无人机路线图”，在 21 世纪前 25 年发展计划中

的 49 个目标中，开发无人战斗机（UCAV）被列为首位。在路线图中公布的参联会

对无人机系统（unmanned aerial system，UAS）需求的投票结果中，对于小型、战术

型、战区型、作战型 4 种通用型 UAS，按 18 种任务进行优先级排序。目前无人机

已由执行侦察任务逐渐发展到进行空中力量压制、武装监视/侦察、电子战及纵深拦

截能力的无人作战系统（如美国空军的 J-UCAS 项目）。无人机可肩负以下 3 类军事

任务。 

1）监视和情报收集  

无人机具有非凡的空中观察和侦听能力，因此为政府或军队收集军事情报是无

人机的一项重要使命。在新的对抗中，作战指挥对于反应时间、敌我识别以及陆、

空、海三军之间乃至多国之间的协同作战的要求是十分苛刻的。无人机利用不同的

传感器可以采集各种类型的信息，把原本是陆地、海上、高低空的实时光电或磁电

信息还原成图像。传感器也可以作侦听使用，可对某些传输（电信或雷达波）进行

分析和定位。 

无人机还可以在敌人地空导弹射程威胁以外的空域飞行，操控员可在地面采取

中继台站连接，远程透过云层进行观察活动。续航时间的长短取决于材料的可靠性

和机载电源（发动机和有效载荷用电）。 
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无人机发出的信息有利于进行作战态势的评估，区域监视，近距远距目标的探

测、识别和处理，空中打击后或远程炮轰后损失程度的评估，甚至对弹道导弹的发

射警告的评估等等。在观察敌人导弹的弹道阶段，无人机比同步地球卫星更有利。

无人机能够通过在区域上空的长驻留性来满足情报获取连续性的要求。 

2）作战支持  

机载设备的多用途性和系统技术的突飞猛进，使无人机在作战支持方面的应用

前景不断扩大。  

（1）目标指示：有效载荷中的激光发光器使无人机具有指定固定或活动目标的

能力，以便通过作战飞机或武装直升机给予致命打击（使用激光制导武器）。  

（2）通信中继：无人机飞行高度的变化可以使它跨越地形对微波的影响，从而

使它能有效地克服地球同步通信卫星波段流量和频带的不足。  

（3）特种作战支援：小型或微型的无人机能随身携带，使用具有隐蔽性，灵活

方便，别动队在敌占区高低不平的地形或都市地带进行干预活动中，它无疑是一种

昼夜“千里眼”。 

（4）干扰：无人机对各种通信、防空雷达信号、地空系统和 GPS 定位可实施干

扰，扰乱敌军，另外提供磁电保护免受飞机或导弹的空中打击。  

（5）部署支持：军事力量部署区域环境的评估，尤其对付 NRBC（原子、放射

线、细菌和化学武器）的威胁，无人机都能起到很大作用。  

（6）运输：无人机可以在战场上运送和投放各种物资（给养、器材、轻型车辆），

给孤立的部队或前线部署提供运输支持。  

3）参与作战 

美国和欧洲各国军方考虑把高性能无人战斗机同飞机配合成为一个真正的合成

系统，对各种使用理念，如对固定或活动目标的打击、摧毁敌人地对空武器等进行

了研究。今天，使用无人机进行空战的理念对未来作战模式的影响更为突出，可将

无人机在作战飞机或飞行控制系统控制下作为先进的识别手段使用，也可以考虑由

无人机上携带机载空空导弹进行攻击。 

2．无人机的民用领域 

尽管目前民用市场的开发较少，但无人机用途广泛，应用潜力巨大。  

1）监视和观察  

（1）科学研究：大气、土壤和大洋的研究；气象预报分析研究。  

（2）应急情况监视：森林火情、雪崩；火山、飓风；搜索救护；自然灾害损失

的评估（水灾、风灾、赤潮、火山爆发、地震等）。  
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（3）民用监视：农作物种植和施播；海洋监视（海洋通道、毒品走私、碳氢化

合物污染的检测、救护的定位）；都市监视、示威游行及边防监视；工程建筑（如桥

梁、大坝）的检测；输油管、天然气管道、悬挂电缆、铁路、高压线的监视；公路

交通及危险品的运输监视等。  

2）特殊使命  

无人机可作为通信中继台站，可执行危险性大的任务（瓦斯毒气和放射线），可

执行搜索和救护（海上、高山和沙漠等），反恐、治安、边境巡逻、缉毒等任务。 

1.2 无人机气象探测系统 

气象无人机主要用于远程气象监测和侦察目的，是专为海洋、边远地区、战区

和不利天气条件下气象和环境侦察而开发研制的。起初，气象无人机多由通用无人

机改装而成。随着计算机、微电子、通信、信息、材料等技术的不断发展，近年来

国内外也在研制专门用于气象和环境侦察的气象无人机。气象无人机具有经济、机

动、灵活的特点，使用范围广，既可对热带气旋和其他危险天气进行系统性监测，

也适用于军事侦察及其他领域。 

1.2.1 组成 

无人机气象探测系统由飞机系统、有效载荷、地面设备组成。图 1-1 给出了无

人机气象探测系统的组成示意图。 

 
图 1-1 无人机气象探测系统组成示意图 

飞机系统包括飞行器平台、推进系统、导航系统、飞行控制系统、起飞／着陆

系统机载部分、数据链路机载部分等。起飞／着陆系统的机载部分与地面部分配合，



第 1 章 概述 

9

完成无人机的发射与回收。推进系统提供无人机的动力。导航系统可以通过卫星导

航、预警机指引、地面导引以及无人机自身的目标发现与跟踪能力为无人机系统完

成战术任务提供导航和目标信息的保障。飞行控制系统是无人机机上部分的核心，

它监视、控制和指挥其他机载子系统，接受地面站发出的指令，协调机载各子系统

的工作，并把无人机的状态及其他需要的信息通过数据链路发送给地面站，在地面

站的监控和指挥下，控制无人机完成预定任务。 

有效载荷包括温度、湿度、气压、风速、风向、电场等气象参数测量设备，完

成飞行区域的气象参数测量。 

地面设备包括地面辅助设备、地面监控分系统、起飞／着陆系统地面部分、数

据链路地面部分等。起飞／着陆系统的地面部分是完成无人机发射、回收的重要保

证。数据链路的地面部分与机载部分协同工作，提供地面站与无人机的通信，实现

对无人机的监控、指挥，完成预定的作战任务。地面监控分系统监视、控制和指挥

其他分系统工作，给操作员提供全面的环境信息和无人机状态信息，根据操作员的

命令安排各个子系统完成预定的任务。对突发的事件做出合理的反应，并及时通报

给操作员。 

1.2.2 世界主要气象无人机 

军事和民用领域的需求推动了气象无人机的发展。美国、澳大利亚、法国、中

国等国家都研制了自己的气象无人机[11, 12]。 

1．美国气象无人机 

1）柏修斯（Perseus） 

柏修斯是一种高空大气研究无人机，由 1989 年建立的飞行科学公司从事研制生

产，供美国能源部用于全球性气候变化的科学研究。其方案的技术验证机于 1991 年

11 月 8 日首次飞行，全尺寸样机尚在研制中。 

其外形由竞赛中获胜的滑翔机转化而来。大展弦比的上单翼，短舱加尾梁式机

身，十字形尾翼，大直径推进式螺旋桨。机身骨架为 4130 铬钢，碳纤维翼梁和预浸

渍碳纤维尾梁。空气动力面为蜂窝、石墨和芳纶布的复合材料夹层结构，前三点式

起落架。用一台 85.8 kW 的 Rotax914 型四缸四冲程发动机，附加三级涡轮增压器和

电喷、电控装置，可变桨距的推进式双叶螺旋桨，发动机液冷通过涡轮增压器内部

冷却器和机翼下部散热器实现。采用 VME 总线飞行计算机、GPS 导航、无线电指令

上行链路、C 波段视频下行链路。通过机载 G 波段雷达信标进行高空跟踪。利用卡

车牵引起飞，可飞行到燃料耗尽，无动力减速到跑道着陆，降落伞用于应急回收。 
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柏修斯 A：设计用于平流层大气研究。使用以液态氧和汽油为燃料的闭环发动

机。制造了两架并于 1993 年 12 月 21 日首飞，1994 年 4 月 2 日完成首次闭环飞行，

早期飞机要装 50～100 kg 载荷飞到 25 000 m 高度，其后的飞机要装 100 kg 载荷飞

到 31 000 m 高度。典型任务包括臭氧层研究和高速商用运输机的环境冲击研究。目

前参加 NASA 的 ERAST 计划。 

柏修斯 B：设计用于上部对流层和下部平流层的研究。和 A 型相比，把飞控系

统集成化，改进了结构并采用了三级增压的发动机。1994 年 10 月 7 日首飞。任务

载荷为下投式探空仪，B 型可布放 24 个下投式 GPS 探空仪，从而提供温度、压力

和湿度的垂直剖面。 

2）提修斯（Theseus） 

提修斯是一种高空长航时大气研究无人机。1989 年在美国科学发展基金支持下

开发，但 1995 年让位于柏修斯无人机，最后又把开发柏修斯时在气动、结构、动力

和飞控系统方面积累的经验用在该机上。1994 年 6 月订立开发合同，11 月通过设计

评审，其任务为平流层区和平流层／对流层转换研究、遥感、飓风探测和作战气象

学研究。任务载荷与柏修斯无人机相同。 

非常大展弦比的上单翼，T-形尾翼布局，两台发动机装在翼下吊舱内，推进式

螺旋桨，前三点起落架，全复合材料结构，运输时可将尾翼及外翼拆除。任务载荷

装在机头及发动机舱的前半部。首架飞机采用两台 59.7 kW 的 Anon II a 四缸四冲程

涡轮增压活塞发动机，两叶推进式螺旋桨，燃料量 1135 L。第二架飞机采用两台带

涡轮增压器的涡桨发动机，每台额定功率为 261 kW，能在 25 000 m 高度上输出功

率 119 kW，三叶推进式螺旋桨。常规跑道起飞和着陆。 

2．澳大利亚 Aerosonde 无人机 

澳大利亚航空探测（Aerosonde）无人机有限公司的气象无人机采用碳纤维制成，

体积小、重量轻，仅为 15 kg，翼展 2.9 m，一个人就可以进行装配和操作。设计为双

尾杆后推式发动机、无机轮（旨在减轻重量），起飞时安放于汽车车顶，当车速达到

80 km/h 时起飞升空。Aerosonde 降落时先停止发动机运转，使螺旋桨叶片处于水平

方向，最后以机腹着地，机壳是抗压的轻型玻璃纤维材质，机腹下部视场地状况贴

上胶布减少摩擦损耗。飞机采用增压式发动机，功率 1.25 kW，采用电子燃料注射

和无铅汽油，飞行速度可达 70～126 km/h，爬升率大于 2.5 m/s，最大航程 3 000 km，

续航时间 30 h，高度范围 100～6 000 m，有效载荷 5 kg。 

飞机上共有 3 组维萨拉公司生产的 RSS901 温度、湿度及气压传感器，其中 2 组

分别位于左右两侧机翼下，另 1 组位于前舱中，气流由机体侧边导孔流入导管，通

过感应器后排出。每个感应器于起飞前与检验箱的参考组件对比，进行基准点检验。
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使用多组气象传感器的目的，主要是利于各传感器之间的交叉检验。除标准气象传

感器外，视需要还配有能直接测量表面温度的 KT11 红外传感器，或能记录海况的

照相设备，也有的配备积冰探测设备。未来的机载设备还包括大气化学测量设备（用

于测量硫化物和碳化物）、激光测距仪和合成孔径雷达、无源微波辐射仪、云物理仪

器设备、辐射仪和红外线扫描传感器。 

机上配有飞行控制计算机、全球定位系统，飞行期间可由 GPS、DGPS、机载系

统自动控制和引导飞行，收集到的数据发给地面指挥控制站。配 2～3 名发射和回收

人员（控制员、工程师、飞行员／维护人员各 1 名），1 人可控制多达 3 架气象无人机。 

3．法国气象无人机 

目前，法国有“狐狸”（FOX）AT 和“豺”（Chacal）2 型气象无人机。 

1）“狐狸”AT 

“狐狸”AT 是一种小型侦察／监视无人机。法国 CAC 公司与 10 个其它法国航

空航天公司联合设计，以满足法国陆军和潜在国外用户的要求，可民用也可以军用。

1986 年开始研制，相同的基本型飞行器可用于各种任务，“狐狸”AT 用于战场侦察

／监视，“狐狸”TX 用于电子战，“狐狸”TS1 和“狐狸”TS3 用作空中靶标。 

“狐狸”AT1：它以“狐狸”TS1 靶机为基础，重在满足廉价、近程（40 km）侦

察任务要求。 

“狐狸”AT2：改进的近程侦察系统，有 5 h 续航时间和 30 kg 以上的有效载荷

能力，其机载电子设备和遥测更为先进，即使在恶劣的工作条件下也可在 150 km 范

围内进行 100%的预编程飞行。 

“狐狸”AT2-LC1（低价情报型）：与任务计划和开发系统相结合，1996 年开发。 

“狐狸”AT2-MLCS：机动发射和控制系统。装在一辆 6 轮驱动越野卡车上和各

种炮兵系统包括 Giat Ceasar 155 mm 高炮兼容，提供目标定位信息。两人操作。1995

年初开发。 

“狐狸”AT 为上单翼机，短舱和尾梁组成的机身，T 型尾翼。由硬铝玻璃／碳

纤维和泡沫塑料制成，机翼及尾翼分别由一个螺栓固定。无起落架。采用一台 16.4 kW

的 Limbach L275E 双缸二冲程发动机，两叶推进螺旋桨。机上电源为两组镍镉电池，

AT2 型上有 900 W 的发电机。实时数据上行链路／下行链路，可选装天线旋转罩。

任务能够按预编程（98 个航路点）或遥控执行。导航通过飞行计算机再加上惯性和

差分 GPS 实现。通过地面、拖车或船上的橡筋动力弹射器或气动弹射装置弹射。通

过指令或自动开伞回收。 

任务载荷为固定安装或陀螺稳定的 CCD 和红外摄像机、前视红外仪、热分析仪、

4000 型红外行扫仪、VHF 或雷达干扰机和防化探测器。其翼下 4个外挂点可携带
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小型下投式有效载荷，如传感器（包括气象传感器）、跟踪装置、小型武器或声呐浮    

标等。 

“狐狸”AT2 型气象无人机是“狐狸”ATl 型的扩展放大型，其特点是油箱更大，

航程显著增加，有效载荷更大（30 kg，是“狐狸”ATl 的 2 倍），照相机、摄像机质

量更好，传感器质量更高，飞机重 135 kg（增加 50％），另配有图像增强器，携带

的传感器和设备增加了静物照相机、合成孔径雷达等。 

2）“豺”（Chacal）2 

“豺”是一种多用途无人机。第一架样机于 1991 年中期完成。其后研制了至少

4 架样机。用途包括战术侦察∕监视、目标、大气探测和导弹模拟。 

下置三角形主机翼，上置鸭式前翼，带后掠尾翼和方向舵的流线形机身，轻型

前三点起落架。前 4 架样机由模制玻璃纤维∕碳纤维∕芳纶纤维复合材料制成。第

5 架样机由一种日本新开发的陶瓷纤维复合材料制成，故雷达透过性和隐身性能进

一步提高。采用一台 19.7 kW 四缸二冲程发动机，两叶复合材料推进螺旋桨，燃油

容量 18 L，可选用 0.27 kN 涡喷发动机。常规轮式起飞着陆，或伞降回收。其任务

载荷范围较广，有气象传感器、红外或彩色 CCD 摄像机和激光指示器等，适用于各

种战术目的，可执行十分复杂的任务。 

4．中国 TF-1 无人机气象探测系统 

TF-1无人机气象探测系统由沈阳航天新光集团有限公司和装备指挥技术学院共

同研制。可完成飞行区域内的温度、相对湿度、气压、风向、风速等气象参数的测

量任务。整机采用碳纤维复合材料一体化成型技术，有效地降低了重量，提高了结

构强度、刚度和可靠性；通过优化气动外形、动力系统和飞行控制系统，在总质量

不足 22 kg 的无人机系统上实现了连续 15 h、1 500 km 长航时自主飞行；采用车载牵

引发射系统，发射成功率高；温湿压测量采用 Vaisala 公司 RSS911 组件，测量精度

达到了国际同类产品的先进水平；使用分立空速管、高精度压力传感器、GPS 和多

坐标系统联合解算技术，解决了小型长航程低速无人机风参数测量的技术难题。在

国内首次在无人机上采用“北斗”数据链路，解决了无人机气象探测系统数据传输

受飞行距离与飞行高度限制的问题；采用智能化检测与控制技术，解决了机载电子

设备的电磁兼容问题。 
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第 2 章 无人机气象探测系统设计 

无人机气象探测系统用于大区域连续探测大气参数，与其他类型的无人机系统

相比，其设计要求有所不同。从无人机系统的组成结构和整体配置上来讲，系统虽

然没有一个固定的模式，但从系统原理、系统结构、软硬件组成、应用技术等几方

面看，成熟的无人机系统应该包括飞行器系统、地面站系统、数据链路系统、有效

载荷系统以及发射与回收系统等[1]。 

无人机是无人机系统的空中部分，包括了飞机机体、推进装置、飞行操纵装置、

供电系统。现代无人机在性能上有了很大的提高，无论从航程、航时、高度和速度

等方面都取得了非常大的改进，无人机自身性能的这些改进，与无人机系统中其他

分系统的改进是密不可分的。 

地面站系统是整个无人机系统的地面操作控制与数据处理部分，可以称之为无

人机系统的大脑。它负责整个无人机系统协调地工作。地面站也称为“任务规划与

控制站”，任务规划主要是指在飞行前和飞行中飞行航迹的规划确定和及时调整方

案；控制是指在飞行过程中对无人机全系统的各个功能控制部件进行操控，完成使

用者要求的飞行任务。地面站通常由任务规划设备、控制及显示设备、图像及遥测

设施、计算机及信号处理器、地面数据终端、通讯设备、环境控制及生存能力保护

设备等组成。 

数据链路系统对任何一个无人机系统都是十分关键的子系统，无人机系统的数

据链路分成数据上行和数据下行两方面。数据上行主要用于地面站对飞行器以及机

上设备的控制。数据下行用于向地面站传递当前信息。 

有效载荷系统是指为了执行特定任务而装备到无人机上的设备，无人机是这些

设备的平台和运输工具。有效载荷的定义在不断发展，从以前简单的照相机发展到

用于空中环境探测的传感器、可攻击的导弹等，随着人们要求的不断提高，其内容

仍在不断丰富。 

发射与回收阶段被认为是无人机执行任务期间最困难、最关键的阶段。发射与

回收根据技术和要求不同，采用的方式也不完全相同。发射方式通常有火箭助推式、

弹射式、滑跑式、车载辅助式、气动和液压混合式等。回收方式有网式回收、伞降

回收、滑翔回收等。 
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2.1 设计要求与总体方案 

无人机系统总体技术方案设计的主要工作是正确合理地选择并确定系统总体方

案和各主要分系统方案，包括设计优化无人飞行器布局形式、总体设计参数，选定

动力装置、起降方式、控制与导航方式、无线电测控与信息传输（数据链）体制，选

择任务设备和维修保障体制等
[2～６]

。 

2.1.1 无人机系统总体方案设计原则 

为了保证无人机系统总体方案设计合理、可行，在进行无人机系统总体方案设

计时应遵照以下原则。 

1）可行性原则：充分满足使用部门提出的战术技术指标和使用要求，与我国的

经济基础和技术基础相适应，有必要的技术储备，工程上能够实施； 

2）先进性原则：有较高的技术起点和一定的创新内容，技术措施有特色，技术

性能达到先进水平，且有一定的拓宽发展潜力； 

3）经济性原则：尽量降低从研制、制造到使用的全寿命周期费用，提高标准化、

通用化、模块化、系列化程度，获得较高的效费比； 

4）综合优化原则：采用系统工程方法，从技术性能、经费、进度等方面，对多

种总体方案进行全面的分析和综合比较，提出优选方案。 

2.1.2 无人机系统总体技术方案的确定 

1．无人飞行器方案 

无人飞行器总体设计与有人飞机总体设计类似，其主要任务是确定无人飞行器

气动布局、发动机型号，选择主要的机载设备进行内部装载布置，协调确定无人飞

行器外形参数、重量、重心及转动惯量，进行气动、隐身、飞行性能计算和导航与

控制律初步设计，以及结构设计和强度分析。无人飞行器总体设计是一个反复迭代、

优化的过程。 

无人飞行器设计一般包括方案设计、初步设计和详细设计 3个阶段。 

方案设计。根据下达的战术技术指标要求，在现有技术储备和技术发展水平的

基础上，分析战术技术要求实现的可行性，提出方案设想、论证主要设计参数匹配

的合理性，分解关键技术，研究其解决途径。 

初步设计。确定气动布局和协调确定内部布置，绘制无人飞行器三面图和设备
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布置图，进行气动计算和试验，给出目标重量分配，确定重心位置范围，进行无人

飞行器性能估算，进行结构打样设计和总体强度分析，调整初步方案直到满足技术

指标为止。 

详细设计。完善总体方案，进行必要的基础试验和原理样机的制造。完善无人

飞行器总体图、设备布置图、结构图、电气电网图及外形理论图，为其他分系统设

计提供依据。进行结构详细设计与强度刚度分析。根据最终确定的外形进行气动特

性计算和风洞试验，完成飞行性能、操稳、重量、重心和转动惯量计算。 

按照专业分工，无人飞行器设计大致分为总体布局设计、气动设计、飞行性能

分析、重量平衡与控制以及结构强度设计等几方面，不同的无人机系统因系统的规

模、机体的大小、载荷的不同和数据量的大小等有所差别。无人机气象探测系统主

要完成关注区域内大气温度、湿度、气压和风速的测量。与战斗型无人机相比：飞

行平台要求能够进行大空域和较长时间的不间断测量，对飞行速度则没有过高要求；

有效载荷系统测量温度、湿度、气压、风速、电场和能见度等参数，它的体积和重

量也小得多；通信的数据量较小，实时性要求一般；地面测试与保障应要求人手少，

操作控制简单可靠，降低人力与物力的成本。 

无人机气象探测系统总体设计方案主要是确定与总体性能相关部分的方案。无

人机平台可分为结构、动力、导航控制和供电等几部分，为载荷提供可靠、稳定的

工作环境；有效载荷系统主要包括气象参数测量传感器和数据采集分系统；数据链

路主要是为地面系统、飞行平台与载荷提供上行和下行链路，保证飞控数据和测量

数据的有效传输；地面设备包括发射装置、回收装置和任务规划以及数据接收处理

分系统。图 2-1给出系统组成示意图。 

一种典型的并且经过试验验证的国内无人机气象探测系统主要技术指标如   

表 2-1所示。 

 

图 2-1 系统组成框图 



第 2 章 无人机气象探测系统设计 

17

表 2-1 无人机气象探测系统主要技术指标 

序号 名 称 技术指标 备  注 

1 重  量 15～17 kg  

2 翼  展 4 m  

3 飞机长度 1.9 m  

4 飞行速度 18～32 m/s 巡航速度 25m/s 

5 升  速 >2.5 m/s  

6 航  程 1 800 km 巡航飞行状态 

7 续航时间 12～20 h  

8 高度范围 
最低距地高度 100 m 

最高海拔高度 6 000 m 
 

9 有效载荷 ≤2 kg 装满燃油 

10 温度传感器精度 <0.1℃  

11 压力传感器精度 <0.4 hPa  

12 湿度传感器精度 <2% RH  

13 风速传感器精度 <1 m/s  

14 数据存储时间 30 h 存储频率：1 次/s 

15 着陆滑行距离 <200 m  

16 最大载油量 6 kg  

17 控制半径 150 km 3 000 m飞行高度 

18 控制方式 

视距内手控 

150 km范围内单站遥控 

150 km范围外自主控制、 

多站接力、或卫星链路控制 

 

19 抗迎面风 航行速度的 50％  

20 工作环境温度 – 30 ～ +55℃  

21 发射方式 车载发射  

2.2 无人机平台 

无人机系统的飞行平台包括无人机的机体、动力和操纵控制系统，用于产生无

人机飞行所需的升力、前进的推力、保证飞行和安装其他机载设备。飞行平台的结

构、翼型和动力系统，以及操纵控制直接影响着飞行性能，进而也影响着无人机系

统能否有效地满足任务需求。图 2-2给出外观图。 
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图 2-2 无人机外观效果图 

2.2.1 平台总体设计 

根据对系统所提出的技术指标的分析，选定无人机的气动布局和外形的几何参

数、气动参数，作为设计无人机飞行平台各子系统的原始依据。飞行平台可分为结

构、动力、导航与控制、供电、通信等部分。 

2.2.2 结构 

无人机的结构由机翼、机身和尾翼等部件构成。按照空气动力学理论分析和设

计各部分功能和结构。 

机身的功用主要是装载各种设备和装置，并把各部件连为一体。为了操作和运

输等方面的需要，通常分为相互连接的多个舱段。 

1．机身 

梁式机身按照蒙皮承受弯矩的大小，分为硬壳式、桁条式和桁梁式（后二种合

称半硬壳式）三种机身。机身的构架可由碳纤维复合材料和构架一次成型，也可分

步成型。 

构架式机身结构由骨架和蒙皮组成，特别是蒙皮参加骨架受力。机身在受力时

好似一根闭口截面的薄壁梁。如蒙皮用薄金属代替蒙布，又称薄壁式机身。 

从受力角度分析，机身可看作两端自由、中间支持在机翼上的梁。机身承受的

分布外载荷为气动力分布载荷和结构质量分布载荷，这两项均较小。机身主要承受

集中力，如机翼和尾翼的反作用力，以及任务设备、发动机等的重力。另外，垂直尾

翼上的气动力使机身受扭。所以机身可看作是一根主要承受弯曲、剪切和扭转的梁。 
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机身结构采用较为典型的桁梁式结构。受力构件是由横向构件、纵向构件、蒙

皮和接头等组成。 

隔框是横向构件，它与机翼中的翼肋大致相当，主要用于传递受力及维持机身

形状。隔框分为普通隔框和加强框，普通隔框主要维持机身外形，支持蒙皮及桁条，

承受局部气动力；加强框既承担普通框作用，又要承受和传递集中载荷。 

桁条和桁梁是纵向构件，它们是用来加强蒙皮，并与蒙皮一起承受轴向力和弯

矩。一般设计几根桁梁作为主要受力构件，长桁（加劲）较少、可以较弱，甚至可

以不连续。桁条和桁梁在构造上没有严格的区别，只是桁梁的结构强度刚度更好、以

承受较大的载荷，所以安排在承受集中力和大开口的纵向周缘部位。 

蒙皮采用较薄结构以减轻重量，主要用来形成机身的气动外形，承受全部剪力

及很小部分的轴力。 

接头用来传递载荷，并与其他部件连接以及用于机身各舱段间的连接。 

由于无人机机载设备在使用、维护及安装等方面原因，机身上需开各种大小不

等的舱口，这是机身的特点之一。机身上的开口处不但蒙皮被切开，且内部受力构

件也可能被切断，因此机身的结构强度将大大削弱，故必须设法加强。可在开口处

的周缘安装加强构件，以代替被切断的构件；也可选用允许开大舱口的机身结构；还

可在开口的周边安装一个加强框来补偿因开口引起的构造强度削弱。 

2．机翼 

机翼是无人机飞行时产生升力和阻力的主要部件。机翼的形式很多，分类也很

复杂。对于低速无人机机翼，在要求结构重量轻时，为满足气动力要求，采用大展

弦比机翼设计。飞机机翼结构可采用薄蒙皮双梁式直机翼。在这种结构中，机翼的

主要受力元件是布置在纵向的很强的两根翼梁，长桁较少，梁的截面积比长桁要大

得多。翼梁承受全部的轴力和弯矩，蒙皮只承受一部分剪力，可以采用薄蒙皮。由于

机翼有较大的展弦比，双梁和蒙皮形成一个闭室来保证抗扭刚度。考虑到减重及等

强度的原则，外翼的形状设计为梯形。 

尾翼是飞机机体的重要部件之一。它能保证无人机的纵向和方向平衡，并起必

要的稳定及操纵作用。副翼的功用主要是提供无人机的横向操纵。尾翼所采用的结

构与机翼的结构相似。 

典型无人机的主要技术指标在表 2-1 中已经给出，按照所提出的技术指标，设

计的气动外形如图 2-3、2-4、2-5所示，尾翼采用倒“V”字形设计，在展向是完全

对称的。 



无人机气象探测技术 

20

 
图 2-3 无人机的主视图 

 
图 2-4 无人机的侧视图 

 
图 2-5 无人机的俯视图 

3．吊舱 

在机翼两侧下方分别安装两个吊舱安装气象测量传感器。吊舱外罩采用流线型

设计，以减小飞行阻力，保护传感器。 

2.2.3 动力 

动力装置有时亦称推进系统（装置）或动力系统，是指利用化学能、原子能、
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太阳能等能量产生原动力的技术装置。动力装置是无人机的动力源，它的性能对无

人机的性能有极重要的影响。发动机的推力大，推重比越高，则飞机可以有更高的

速度，更远的航程，更大的载荷能力。发动机的耗油低，则飞机可以有更好的经济

性，航程也将相对增大。动力装置所涉及的主要是航空动力与推进技术以及能源技

术等。 

气象无人机系统选择活塞式发动机，它是无人驾驶飞机使用最早、最广泛的动

力装置，其技术目前已较为成熟。根据所应用的机型不同，活塞式发动机的功率小

至几千瓦，大至 200 kW左右。 

选择 FUTABA 和 OS共同开发的专用模型发动机。该发动机有如下特点： 

1）起动性能良好，空转时稳定性良好； 

2）在任何飞行状态下，燃料均保持固定的压力，能进行稳定的燃料供给； 

3）安装在发动机上的检测机构和可控的电磁阀门喷嘴体积小、重量轻，另外电

子控制组件（EC-2）也很轻，各种连接和随动系统接线简单。 

发动机型号：MAX-160FX FI 

发动机重量：0.945 kg 

发动机最小转速：1 700～1 800 r/min 

发动机最大转速：7 500～7 800 r/min 

螺旋桨是指在空气或其它流体中用叶片的旋转而产生推力的一种装置。螺旋桨

用来将发动机的功率转变成拉力或者推力，在低速和中等速度飞行时，螺旋桨机的

经济性比喷气飞机好，对于无人机来说，螺旋桨是动力装置中非常重要的部件。 

螺旋桨可按不同方式分类，例如按叶片数分为双叶甚至多叶；按能否改变桨叶

角（即桨叶剖面弦线与其旋转面间夹角）分为固定桨、变距桨；按桨叶材料分为金

属桨、玻璃钢桨和木质桨；按与发动机配置关系分为拉力桨和推力桨。 

螺旋桨有定距桨和变距桨之分。功率较小的发动机一般配用定距桨，功率较大

的发动机一般配用变距桨。定距桨结构简单、重量轻。变距桨可以在较大的高度范

围和速度范围保持较高的推进效率，但由于结构比

较复杂，增加了重量，而且必须有相应的操纵控制

机构。因此，在小型无人机中，定距桨用得较多。 

螺旋桨旋转时，桨尖所形成的圆的直径 D 称

为螺旋桨的直径（图 2-6）。桨叶上某个剖面到转轴

的距离叫该剖面的半径，用 r 表示。通常以 r 相对

于螺旋桨半径 R 的百分数来表示相对半径 r ，即

r
r

R
= 100%。 

 
图 2-6 螺旋桨直径与半径 
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螺旋桨直径 D 的大小由发动机功率、转速、飞机飞行的速度、高度及桨叶的结

构强度等因素来确定。正确地选择螺旋桨直径对飞机的性能具有重要意义。在可能

的情况下，螺旋桨直径要尽量大些，以获得较高的效率。但螺旋桨直径受到多方面

的限制，而且桨尖速度接近声速时反而会导致效率的降低，一般要保证桨尖马赫数

Ma 不大于 0.85。 

螺旋桨应与发动机性能相匹配，螺旋桨的剖面形状与机翼剖面形状相似，所以

从空气动力学原理上看，其产生拉力或推力与机翼产生升力相似。 

2.2.4 导航控制 

无人驾驶飞机是一种自带动力的、可无线电遥控或自主飞行的、能执行多种任

务并能多次使用的无人驾驶飞行器。要实现无人机的自主飞行、实现精确定位并顺

利完成指定任务，飞行控制、导航与制导是关键的技术。 

无人机自动飞行控制系统的基本任务是当无人机在空中受到干扰的情况下能保

持飞机姿态与航迹的稳定，以及按地面无线传输指令的要求，改变飞机姿态与航迹，

并完成导航计算、遥测数据传送、任务控制与管理等。无人机导航系统的基本任务

是控制无人机按照预定的任务航路飞行。实现导航的基本条件是必须能够确定无人

机飞行的实时位置和速度等相关状态信息。制导系统的基本任务是确定无人机与目

标的相对位置，操纵无人机飞行，在满足一定的准确度下，引导无人机沿预定的轨

迹飞向目标。对于无人机来说，在自动飞行控制系统的基础上，导航、制导和飞控

系统之间是相互联系、相互依存、协同工作的统一系统。 

1．无人机飞行控制系统 

无人机控制系统是无人机系统的“大脑”，主要完成飞行、操纵、指挥控制和任

务管理功能。飞行控制是指在飞行中保持无人机姿态与航迹的稳定，包括俯仰、横

滚、航向 3 个轴向的姿态稳定，并根据地面的指挥控制指令，改变飞机的姿态与航

迹；操纵与指挥控制完成对无人机操纵指令的发布与指挥决策；任务管理负责完成

导航计算、遥测数据传送、任务控制与管理等。 

无人机的控制系统包括平台飞行控制系统和地面指挥控制站，是一种“人在回

路”的大闭环控制结构，图 2-7给出了无人机控制系统的总体结构图。 

要实现无人机自动飞行，首先需要敏感部件测量无人机的飞行状态，然后由   

控制律解算装置根据预置指令进行比较计算，输出控制信号给执行机构来操纵舵 

面，从而产生空气动力和力矩来控制无人机的飞行状态。自动飞行控制的基本原理 
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图 2-7 无人机控制系统的总体结构图 

如图 2-8 所示。按照负反馈控制原理，当无人机偏离原始状态，敏感部件感受到偏

离方向和大小，并输出相应信号，经放大、计算处理，通过执行机构控制舵面相应

偏转。由于整个系统是按负反馈原则连接的，其结果是使无人机趋向原始状态。当

其回到原始状态时，敏感部件输出信号为零，舵机以及相连的舵面也回到原位，无

人机重新按原始状态飞行。 

 
图 2-8 自控飞行原理图 

典型的平台飞行控制系统一般包括 3 个负反馈控制回路，即舵回路、稳定回路

和控制（制导）回路，如图 2-9所示。 

 
图 2-9 平台飞行控制 
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1）舵回路。为了改善舵机性能以满足飞行控制的要求，通常将舵机的输出信号

反馈到输入端形成保证舵机控制性能的负反馈控制回路，这种随动伺服系统称为舵

回路。舵回路一般包括舵机、反馈部件和放大器。 

2）稳定回路。由测量无人机飞行姿态信息的测量部件和舵回路构成自动驾驶仪，

自动驾驶仪和被控对象（无人机）又构成了稳定回路，主要起稳定和控制无人机姿

态的作用。因为该回路包含了无人机，而无人机的动态特性又随着飞行条件（如高

度、速度等）变化，所以，为了保证在各种飞行状态下都具有较好的性能，有时其

控制律参数设置成可以随飞行条件变化的调参增益。 

3）由稳定回路和无人机重心位置测量部件以及描述无人机空间位置几何关系的

运动学环节构成了控制回路（制导回路），主要起稳定和控制无人机运动轨迹的作用。

控制（制导）回路是在无人机的角运动稳定与控制回路的基础上构成的，无人机的

重心运动是通过控制无人机的角运动实现的，这种通过姿态的变化来控制飞行轨迹

的方式，是目前大多数航空飞行器控制飞行轨迹的主要方式。 

无人机飞行控制系统是一个多通道控制系统，即多输入多输出的控制系统。对

于常规无人机来说，是利用升降舵、副翼、方向舵及油门来完成对飞机运动的控制。

控制的目的就是使无人机的姿态和航迹参数满足期望的要求。按照负反馈控制原理，

控制系统需要通过传感器实时感知无人机的姿态和航迹参数，根据这些参数和控制

任务的要求，按照一定的飞行控制律生成控制指令信号，再经过放大和调整，通过

舵机驱动升降舵、副翼、方向舵及油门进行相应的偏转。 

由于没有驾驶员直接进行驾驶操纵，无人机的控制方式主要包括遥控控制、程

序控制／指令控制、半自主控制和自主控制等方式。 

1）遥控控制。遥控控制主要指操作员实时控制飞行器的气动舵面和发动机状态

的过程。操作员需要适时观测信息以监控飞机并控制其机动，通信链路的可靠和畅

通无疑是整个技术环节的关键。 

遥控控制由上传指令和下传信号两个密不可分的环节组成，其工作原理如下。 

（1）上传指令。遥控站通过遥控发射机，向无人机发送无线电波，传达指挥命

令，无人机上的遥控接收机接收并译出指令的内容，通过自动驾驶仪，按命令操纵

舵面或通过其他接口操纵机上任务载荷。 

（2）下传信号。要掌握无人机飞行姿态和机上各系统工作情况，通过遥测系统

来实现。所谓遥测就是对被测对象进行远距离测量。首先，传感器测出飞行平台的

各类参数，并转变为信号，然后利用通信和数据传输技术，将这些信号传递到远处

的遥测终端，进行记录、处理及显示。 

2）程序／指令控制。程序控制指按预先装订的内容（预编程序）由自动驾驶仪
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自动实现无人机的控制，以完成预先确定的航路和规划的任务。指令控制则是向驾

驶仪提供导引和控制指令。目前，世界上已投入使用的无人机一般都有程控指令控

制方案。 

3）半自主控制。半自主控制指任务控制站根据最新的态势感知结果实时生成任

务计划，通过数据链加载到无人飞行平台，平台控制系统根据飞行中加载的任务计

划，实现决策和控制。 

4）自主控制。自主控制意味着能在线感知态势，并按确定的任务、原则在飞行

中进行自主决策并执行任务。自主控制的挑战就是在不确定性条件下，实时或近实

时地解决一系列最优化的求解问题，并且不需要人的干预。它需要建立不确定性前

提下处理复杂问题的自主决策能力。人工智能是解决无人机自主控制问题的重要手

段，自主控制水平的高低也依赖于智能技术的发展，但可获得信息的完整和准确程

度对人工智能系统感知态势、解释环境及反应能力有很大影响。 

2．无人机导航技术 

无人机导航，顾名思义就是引导无人机航行，即正确地引导无人机沿着预定的

航线，以要求的精度，在指定的时间内将其引导至目的地。要使无人机成功完成预

定的航行任务，除了起始点和目标的位置之外，还必须知道无人机的实时位置、航

行速度、航向等参数。这些参数通常称为导航参数。其中最主要的就是实时位置，

只有确定了实时位置才能考虑怎样到达下一个目的地，所以导航对于无人机飞行是

极为重要的。 

早期的无人机导航系统主要依靠无线电遥控或向其输入程序指令实现非自主导

航飞行。采用雷达测量斜距、方位角和高低角来定位，由无线电遥测设备测量无人

机绕 3个轴的姿态来定姿，这种方式属于典型的非自主导航。 

考虑到在很多情况下，需要无人机长期在可控空域外高空飞行，且可能处于高

对抗的复杂电磁环境中，所以非自主式导航很难适应这些要求，发展不需依赖气象

条件、可昼夜自主工作、具备低截获概率的自主式导航系统已成为无人机发展运用

的必然趋势和要求。 

目前，被研究的自主导航方法有：惯性导航、卫星导航、组合导航、地形辅助导

航、多普勒导航、天文导航、地磁导航以及偏振光导航等。比较成熟的自主导航技

术主要是：惯性导航、卫星导航、组合导航、多普勒导航以及地形辅助导航等。 

惯性导航是以牛顿力学定律为基础，依靠安装在载体（飞机、舰船、火箭等）

内部的加速度计测量载体在 3 个轴向的运动加速度，经积分运算得出载体的瞬时速

度和位置，以及测量载体姿态的一种导航方式。惯性导航完全依靠机载设备自主完
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成导航任务，工作时不依赖外界信息，也不向外界辐射能量，不易受到干扰，不受

气象条件限制，是一种自主式的导航系统，具有完全自主、抗干扰、隐蔽性好、全

天候工作、输出导航信息多、数据更新率高等优点。实际的惯性导航系统可以完成

空间的三维导航（航天、航空）或地球面上的二维导航（航海）。 

惯导系统具有独特的优点，能不依赖外界任何信息实现完全自主的导航。其最

大的问题在于导航精度，惯性导航系统的定位误差是随时间积累的累积误差，影响

导航精度的主要原因是惯性传感器本身的精度，而单纯提高惯性传感器的精度毕竟

是有限的。所以需要寻找更合理的解决途径，把惯性导航系统作为主导航系统，再

辅助其他方式的导航系统来提高导航精度。 

卫星导航系统是一种以卫星为导航台的无线电导航系统，除了能够提供米级的

高精度位置信息外，还能够为用户提供优于 0.1 m/s的高精度速度信息和优于 50 ns

的高精度时间信息。由于众多突出优点，卫星导航已成为实现高精度、全天时、全

天候、陆海空天一体、导航定位授时的最佳手段，广泛应用于经济社会和国防安全

的各个领域。 

目前，已在使用的卫星导航系统有美国的 GPS系统，俄罗斯的 GLONASS系统。

我国的“北斗”二代卫星导航系统也将投入使用。 

组合导航是指把两种或两种以上的导航系统以适当的方式组合在一起，利用其

性能上的互补特性，以获得比单独使用任一系统时更高的导航性能。目前，飞行器

上实际应用的导航系统基本上都是组合导航系统，如 GPS／惯性导航组合导航系

统、多普勒惯性导航组合导航系统等，其中应用最广泛的是 GPS／惯导组合导航

系统。 

根据前面对惯性导航系统和 GPS导航系统的分析，这两种导航系统各有其显著

的优缺点。惯性导航系统主要缺点是导航误差随时间增长而开始发散，这样在需要

长时间导航服务的领域内，惯性导航系统就不能满足需要。而 GPS系统接收机的工

作受飞行器机动的影响，当飞行器机动超过 GPS的动态范围时，接收机会死锁，或

者误差增大，不能使用。而且 GPS的信号更新频率一般在 1～2 Hz，如果飞行器需

要快速更新导航信息，单独搭载 GPS系统就不能满足飞行器更新信息的需要。 

所以，一种更好的方式就是综合两种导航系统以构成 GPS／惯导组合导航系统，

两种导航系统互相取长补短，使综合后的导航系统精度高于各自导航系统的精度。组

合的优点表现在：对惯导系统可以实现惯性传感器的校准、惯导系统的空中对准、惯

导系统高度通道的稳定等，从而可以有效地提高惯导系统的性能和精度；对 GPS系

统来说，惯导系统的辅助可以提高其跟踪卫星的能力，提高接收机动态特性和抗

干扰性。GPS／惯导组合还可以实现 GPS完整性的检测，从而提高可靠性。另外，
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GPS／惯导组合可以实现一体化，把 GPS接收机放入惯导部件中，以进一步减少

系统的体积、质量和成本，便于实现惯导和 GPS同步，减小非同步误差。总之，

GPS／惯导组合可以构成一种比较理想的导航系统，是目前多数无人飞行器所采用

的主流自主导航技术。 

气象无人机采用 GPS／惯导组合技术，国内“北斗”一代导航卫星的导航精度

不高，可作为系统导航的备份数据作为参照。目前我国正在加紧实施的“北斗”二

代卫星导航系统可作为无人机新的组合导航技术，与数据链路进行优化组合，可进

一步提高性能。 

自动驾驶仪可以按一定技术要求自动控制无人机飞行，它既能够稳定无人机的

飞行状态又能够改变无人机的飞行状态。自动驾驶仪主要通过无人机的升降舵、副

翼和方向舵 3 个操纵面来稳定与控制无人机，与此对应有俯仰、横滚和航向 3 个控

制通道，而且通道内可能有相互交连的信号。 

自动驾驶仪选定为 AP50型，其相关参数为： 

尺寸：99.06 mm×46.99 mm×12.7 mm（AP50），43.18 mm×40.64 mm×20.32 mm 

（传感器模块） 

重量：50 g（AP50、GPS接收器和传感器模块，不包括 GPS天线） 

电源：5.3～8 V，150 mA（AP50、GPS接收器、GPS天线、RC 接收器和传感

器模块） 

 

 
图 2-10 AP40型（左图）、AP50（右图）自动驾驶仪图片 

主要特点： 

1）小型、重量轻； 

2）灵活的通信端口支持在飞行中的任务重配置、视频覆盖和控制人员对飞机的

调整； 

3）高级的飞行稳定模型； 
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4）独立的 3轴传感器模块允许主单元被安装在任何方位； 

5）两个用户数据记录A／D 通道，可提供给有效载荷设备使用。 

2.2.5 供电 

电气系统是现代飞行器的重要组成部分，它包括飞行器供电系统和各种用电设

备两部分。供电系统由电源系统和配电系统组成。电源系统用于产生和调节电能，

配电系统用来分配和管理电能。无人机的用电设备包括飞行控制系统、动力控制系

统、通信导航设备、电动机械装置和任务设备等。 

供电系统是由电能的生产、变换、调节和输配一整套装置组成的一个完整系统，

它包括电源系统（或发电系统）和配电系统两大部分。 

系统采用蓄电池进行供电。蓄电池经DC／DC变换后得到各个子系统的供电电源。

采用蓄电池省掉了交流发电机以及 AC／DC整流电路，同时也减少了燃料的消耗。 

电气系统设计的范围主要包括：电气负载和电源容量分析、供电系统的选型与

设计、配电系统的布局和设计以及与电气系统有关的其他设计。 

电气系统设计的一般要求如下。 

1）性能要求 

（1）在无人机要求的工作条件下，能向用电设备可靠供电，提供的电能质量应

符合型号规范要求，直流供电系统的电能质量主要由稳态电压范围、脉动、瞬态浪

涌电压指标衡量；交流供电系统的电能质量包括电压和频率两个方面，质量指标有

稳态电压、电压不平衡、电压调制幅度、电压相位差、畸变系数、畸变频谱、波峰

系数、直流分量、稳态频率、频率调制幅度、瞬态峰值电压、电压瞬变和频率瞬变

13个方面。 

（2）当电源系统出现故障时，应能进行适当保护，并隔离故障，电气系统其他

部分能继续工作； 

（3）满足无人机地面检测的要求，提供供电测试接口。 

2）环境要求 

电气系统设备应满足型号规范规定的有关温度、冲击和振动等各项环境要求，

保证设备正常工作。 

3）可靠性、维修性、安全性要求 

（1）电气系统在任何飞行状态下，都应能承受恶劣环境的影响，系统工作应可

靠，平均故障间隔时间应满足无人机总体要求。 

（2）电气系统的可靠性、安全性要高，当无人机局部供电系统发生故障时，关

键设备仍能维持继续工作，确保无人机安全返航。 
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（3）维修性和无人机战术技术性能密切相关。由于机载设备日益复杂，故障率

相应增加，因而快速而有效地实现故障的诊断和排除，使装备恢复良好状态，可提

高无人机的战斗力。电气设备应满足维修性、安全性和可测试性要求。 

（4）对关键用电设备的供电应采用余度技术，如对于低压直流电源系统可采用

蓄电池与主电源并联运行。 

（5）生产成本低，使用寿命长，使用成本低，维修成本低。 

4）重量和体积要求 

电气系统应体积小、重量轻、效率高。减小电气系统的重量不仅会使无人机的

性能提高，而且还有利于提高其经济性。 

5）电磁兼容性要求 

电磁兼容性是系统及其部件在总的电磁环境下按规定要求完成其功能的能力。

电气系统本身在无人机电磁环境中能正常工作，而且不影响其他系统的正常工作，

符合全机电磁兼容性的要求。 

6）标准化要求 

电气系统设计应遵循相关的无人机设计标准和规范的要求，没有无人机专用标

准的可参照飞机标准和产品规范。但根据无人机特点可进行剪裁，部件和零件具有

互换性，并符合标准化要求。 

7）其它要求 

电气系统设计应满足雷电防护、接地和电搭接要求。具体要求参见型号规范和

有关标准。 

2.3 有效载荷 

任务载荷设备系统是指无人机用来执行指定任务使用的各种设备，是无人机系

统的重要组成部分。无人机其它系统只是保证无人机能正常地飞到预定任务空域，故

它们仅是任务设备系统的运载工具或平台，真正完成指定任务必须依托无人机上的

任务设备系统。因此，该系统性能的好坏，将直接关系到能否完成所指定的任务[6]。 

无人机配备不同的任务设备后，就可以组成各种功能的军用或民用无人机。通

常无人机按配备任务设备的种类和数量，可分为单任务平台无人机和多任务平台无

人机。单任务平台无人机又分为单一用途（装载一种任务设备）及多用途（有多种

任务设备，但执行一次任务只能装载一种任务设备）无人机；多任务平台无人机是

执行一次任务同时能装载多种任务设备的无人机。 

任务设备系统按配置位置不同分为机载部分和地面部分。机上的任务设备部分

属于无人机的有效载荷，地面部分是地面设备中的一部分。 
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气象测量有效载荷系统由温度、湿度、气压传感器，风速、风向传感器和数据

采集与处理分系统 3 个部分组成，系统原理图见图 2-11。通过数据采集与处理分系

统计算机的 RS232接口，与机载控制计算机和远程控制计算机联接。 

 

图 2-11 气象测量有效载荷系统组成 

2.3.1 温湿压测量系统 

通过市场调研、考查与论证，温度、湿度和气压测量采用 Vaisala公司的 RSS911

组件完成。RSS911组件集成了温度、湿度和气压传感器。该组件体积小、重量轻、

安装方便、精度满足要求。澳大利亚 MarkIII 型无人机使用的是该组件的前代产品，

RSS911组件为可更换产品，每次在飞机左右机翼下各布置 1套，保障测量数据冗余。

其形状如图 2-12和 2-13所示。RSS911传感器主要应用于 RK91低空气象火箭使用。

整个系统包括火箭发射设备、气象火箭、无线电数据接收解算系统（PP16）、数据显

示处理系统等。气象火箭中电气设备由 RSS911传感器、测量母板、无线电发射电

路以及电源系统等组成。 

如采用 Vaisala公司的成套产品，应用时需要在无人机上安装 RSS911组件、RK91

测量母板、UPP210A数据采集与解算板各 2 块，如图 2-14所示。这 4 块板子的重

量约 500 g，功耗 30 W以上，需要的电源种类有+5 V，+9 V，+15 V，–15 V 4种。这

种方案实施简单，但有效载荷的体积、重量、功耗较大，要从总体设计角度全面

考虑。 

通过系统分析，针对信号采集 RSS911组件母板，研制了基于微计算机（MPU）

的信号接口、数据处理和解算系统，有效地解决了体积、功耗的问题。RSS911读取

数据操作流程如图 2-15所示。 

RSS911组件 PTU输出的频率范围是 7～10 kHz，频率测量精度直接影响到解算

的精度。考虑到有效载荷系统的工作周期（1 s）的限制，测量频率时间不能太长，

而测频精度不能太低，通常的测频和测周方法难以满足要求，采用“乒乓式多周期

测周法”进行测量。即利用左右侧通道延时时间进行交替测量，且在 20个测量周期 
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图 2-12 RSS911组件外形图 

1. 压力传感器，2. 温度传感器，3. 湿度传感器， 

4. 保护外壳，5. 传感器杆，6. 变换电路 

 
图 2-13 温、湿度传感器放大图 

 

图 2-14 Vaisala公司成套产品方案原理图 

的基础上再加上一个软件计数器，进行 100个周期测量，测量时间最小为 10 ms。这

种充分利用延时时间测量的方法，可以减小误差。 

如果不计微计算机测周时等待的时间，全部频率点测完所需的最长时间约为

136 ms。时间减小了，测量精度却提高了 5倍。频率测量操作流程如图 2-16所示。 

原始测量数据与真实的温度、湿度和气压之间，不是简单的对应关系。为了保

证测量精度，需要使用相应的校准方法和解算公式。 

2.3.2 风参数测量 

风速、风向测量与解算是无人机气象探测系统的关键技术之一。系统利用空速

管测压转换方法进行测量。空速管是动压、静压感受器，分为动压管和静压管。一般

安装在飞机的头部。为防止空速管在飞行过程中结冰，必要时需安装加热装置。空

速管法是机载测风的常用方法。利用空速管可测出一维动压和静压，再据物理关系

解算出风速[7, 8]。 
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图 2-15 RSS911数据读取子程序流程 

 
图 2-16 RSS911PTU测量流程 

通过系统仿真和试验，风速的解算需要的参数有大气的静压、动压、飞机的速

度以及飞行姿态（俯仰角、滚转角、航向角）等。风速解算模型比较复杂，由地面

计算机进行处理，飞行平台上载荷只进行数据采集并通过数据链路发送到地面系统

中。风参数测量功能如图 2-17所示。 

动压和静压值是进行风速解算的两个重要参数，由地面仿真计算得出动压的测

量误差应小于 30 Pa，静压误差小于 50 Pa才能保证风速测量精度。设计时需要考虑

整个系统的工作环境比较恶劣、工作温度范围宽（–30℃～+55℃）等情况，必要时

还要进行压力传感器的非线性校正，考虑温漂、体积、重量等影响。选择的压力传

感器应有温度补偿功能。两个气压传感器输出为 0～4 V 模拟量，通过 A/D 采集电 
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图 2-17 风参数测量功能图 

路变成数字量。在实验室通过高精度传感器得到精确的函数关系，确定修正系数。 

航向角指无人机机头所指的方向。在飞行过程中由于侧风等因素的影响，它常

与飞行速度方向不一致。可采用高精度的磁航向传感器测量航向角。磁航向传感器

有多种数字输出接口，可采用串行口接收测量数据，测量分辨率达到 0.1°。 

姿态测量包括飞机的俯仰角和滚转角，设计使用硅加速度传感器以减小体积、

重量和功耗。 

GPS主要用来进行测量飞机的速度和高度信息，同时利用 GPS的秒脉冲输出信

号作为系统测量的时统信号。 

机上集成系统实物外观如图 2-18所示。 

 
图 2-18 机上集成系统实物 
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2.3.3 数据采集输出 

在系统一个工作周期（1 s）内载荷要完成的任务有：测量大气的总压和静压

值，读取测量传感器的参数，测量 RSS911组件的频率值（左右共 16个频率点），接

收由飞行平台传来的 GPS信息，测量飞机姿态信息，测量数据组帧与测量数据存

贮等。 

系统主程序流程如图 2-19所示。 

 

图 2-19 整个系统工作流程 
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2.4 数据链路 

无人机测控系统通常就是无人机数据链路系统。无人机数据链路系统框图

如图 2-20所示。按照数据传输方向的不同，可以分为上行链路和下行链路。上行链

路主要完成地面站至无人机的遥控指令的发送和接收；下行链路主要完成无人机至

地面终端的遥测数据以及载荷数据的传输。由此可以看出，无人机数据链系统由两

部分设备组成：一部分装在无人机上；另一部分装在控制站上。控制站一般都在地

面上设置，所以有时统称地面控制站（个别也有舰载或机载控制站），而将系统的机

载部分称为机载通信设备。 

 
图 2-20 数据链路 

2.4.1 组成与功能要求 

无人机数据链路的组成和其它通信系统的组成相似。根据数据链路所承担传输

信息类型及数据链路在无人机系统中所处位置的不同，可以把无人机数据链路划分

为：遥控链路、遥测链路、导航链路、任务信息链路和转发（分发）链路。 

数据链路规划是通信系统设计的最为重要的内容，它决定了系统设备的形式、性

能等多项指标。链路规划涉及的因素很多，主要包括：作用范围、传输速率、传输

实时性、信息分发要求、抗干扰等。 

作用范围是链路规划应该首先考虑的问题。它直接决定是选取视距传输还是超

视距传输方案，是采用飞机中继还是采用卫星中继。在采用视距传输方案时，作用

范围还直接影响系统对发射功率、收发天线形式的选择。 

传输速率是又一个重要因素。一般而言，成像侦察信息，尤其是数字化侦察信

息的传输都要求较高的传输速率，也就是要求通信系统是一个宽带系统。而不执行

成像侦察任务的无人机，对传输速率的要求则大大降低。传输速率的高低影响到信

源编码方式、信道编码方式、调制方式，滤波器、放大器和天线的选择。 

传输实时性对于不同的应用存在较大的差别，如果能够接受存储-回收使用方

式，数据链路就可以设计成低速率的，只传输遥测、遥控和导航信息，否则，对于
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成像侦察型应用就必须采用高速率的数据链路，来传送数字视频图像、高清晰度的

数字照片等。 

2.4.2 数据链路分类 

由于数据链路划分依据多样，要详细划分数据链路的方式是一件复杂的事。一

般说来，由于不同形式的数据链路，差别较大的主要是使用信道、使用频段，其他

因素（如信源编码方式、调制方式、差错控制方式、天线形式）或者取决于这两个

因素，或者相对独立，所以数据链路划分主要按照这两个因素进行。根据使用信道

的不同，可以把数据链路划分为有线信道和无线信道两大类。有线信道又可以细分

为光纤、电缆，无线信道又可以分为无线固定和无线移动信道。根据使用频段的不

同可以划分为长波、中波、短波、超短波和微波。微波还可以进一步划分为分米波、

厘米波和毫米波。 

无人机的数据链路是一个沟通天地信息交换的系统，一般采用无线方式（极少

数短距离的无人机数据链路使用有线方式）。由于无人机通信系统的通信对象即无人

机始终处于移动状态，无人机通信属于无线移动通信。和使用有线信道和无线固定

信道的通信相比，无线移动通信要复杂得多。无人机常用的数据链路形式主要有以

下几种。 

1）短波数据链路。短波的电波传播主要方式是电离层反射传播，传播距离可以

达到数千公里。短波通信的设备较为简单，天线一般使用线天线。但是短波的突出

问题是信道变化大，多径问题严重，不能传输高速数据，因此无人机数据链路设计

较少使用短波通信。 

2）超短波数据链路。超短波可以穿透电离层，不能利用电离层反射传播，只能

实现视距传播。视距传播受地球曲率的影响，传播距离有限。由于无人机测控站一

般在地面，飞机的控制距离就主要取决于飞机的飞行高度。视距传播由于直射分量

是接收信号的主要成分，多径效应相对弱一些。超短波链路可以实现的传输速率也

大大高于短波通信。 

3）微波视距数据链路。波长越短需要的天线物理尺寸可以越小，因此无人机系

统中微波通信应用很广泛。微波视距传输可以实现高速数据传输。微波通信采用的

天线一般为阵元天线或面天线。 

2.4.3 数据链路选择与设计 

与其他无人机相比，气象无人机的数据传输具有以下特点。 
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1）数据传输实时性要求不高。 

系统测量主要用来进行气象保障，通过测量数据对未来天气的变化进行评估，

数据滞后数秒甚至几分钟都影响不大。 

2）数据量相对较低。 

它主要测量温、湿、压、风等气象参数，数据量较小。因此，载荷下行通信链

路与飞行平台的下行链路可以合二为一，从而优化了系统设计，提高了系统的性能。

目前国内可用的主要有 3 种无线数据链

路：无线数传电台，GPRS/CDMA/3G网

络以及卫星通信。 

无线数传电台通信的有效距离为几

十千米，超过这一范围则需要经过中继

才能传回到地面站。利用社会公网

GPRS/CDMA/3G网络可以不用自行搭建

中继，但在网络覆盖不到的地方则受到限

制。卫星通信则没有这种限制，整个系统

简单，可靠。 

机载卫星通信设备如图 2-21所示。 

2.5 地面站 

地面站系统是整个无人机系统的控制部分，可以称之为无人机系统的大脑。它

负责整个无人机系统的协调工作。地面站也称为“任务规划与控制站”，任务规划主

要是指在飞行过程中，无人机的飞行航迹受任务规划的影响；控制是指在飞行过程

中对整个无人机系统的各个系统进行控制，按照使用者的要求执行相应的动作。地面

站通常由任务规划设备、控制及显示设备、图像及遥测设备、计算机及信号处理设

备、地面数据终端、通讯设备、环境控制及生存能力保护设备组成。无论地面站系

统的组成是由哪些具体的部件实现，地面站的主要功能都是基本相同的，主要有下

面几点。 

l）任务的规划功能。首先制定飞行计划，然后围绕该飞行计划对飞行器的飞行

航迹进行有效规划，最后将这一规划传达给飞行器。 

2）在飞行过程中对飞行器进行操作。这包括在飞行过程中向飞行器传递航线数

据、监视飞行器的位置、控制无人机的姿态、控制有效载荷的工作等。 

3）导航和定位功能。导航和定位功能是成功完成无人机任务的保证，导航功能

 
图 2-21 机载卫星通信设备 



无人机气象探测技术 

38

保证了无人机的飞行路线与任务规划路线相同。定位功能有助于对目标和飞行器的

定位，便于回收和顺利完成任务。 

2.5.1 结构组成 

地面站系统可以作为整个无人机系统的作战指挥中心，控制飞行器的飞行过程、

飞行航迹、有效载荷任务的高效完成、通讯链路的正常工作、以及飞行器的发射与

回收。无人机地面站系统应该发挥的功能也必须是整个无人机系统的重要部分，除了

应该完成基本的飞行器状态控制和有效载荷数据的接收、处理，同时也要求能够灵

活地克服各种未知的自然、人为因素的不利影响，适应各种复杂的环境，保证整个

系统整体功能的成功实现。从发展的观点看，未来的地面站系统除了实现传统的功

能之外，还应该能够和远距离的更高一级的指挥中心联网通讯，实现数据及时、有效

地传输，合理指令的发送等新的功能。 

为了实现无人机系统的整体功能，地面站系统应具有下面几个典型的功能: 

l）控制飞行器的姿态。飞行器状态的获取是通过机载的各种传感器来完成的，这

些传感器获得了相应的飞行状态信息后，通过数据链路将这些数据以预定义的格式

传输到地面站。地面站在接收这些数据后根据控制律解算出控制指令，再通过数据

链路将控制指令传输到飞控计算机上，计算机处理这些信息，发出控制指令来控制

飞机的姿态。 

2） 有效载荷数据的显示和有效载荷的控制。有效载荷是无人机任务的执行单

元。地面控制站的一个功能就是要实现对有效载荷的控制，以及通过对有效载荷数

据的显示来实现对任务的顺利完成。 

3）任务规划、监控飞行器的位置及航迹的地图显示。这一部分功能的主要目的

就是实现无人机飞行过程中的导航任务。在地面站系统的内部通常有一部分专门用

来实现该部分的功能，即所谓的导航台。操作人员不但可以根据实际的任务要求对

飞行器的航线进行预规划，而且可以在任务执行过程中对航迹进行实时的监测。 

4）导航和目标定位。无人机在执行任务期间通过数据链路和地面控制站之间保

持着联系，无人机除了按照预先给定的航线飞行外，在遇到特殊情况时，需要地面

控制站对其实现导航控制，使飞机按照安全的路线进行飞行。 

5）与其他子系统的通信链路。用于指挥控制以及分发无人机收集的信息。以前

通讯链路主要是通过人工或者单纯的物理单元实现。随着计算机和网络的发展，通

信链路可借助局域网来进行数据共享，甚至是在任务执行期间通过网络进行数据共

享。经过更加专业的人员进行深层次的分析，提出反馈意见，对预先规划的任务及
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时作出修正，会节省很多资源，提高工作效率。 

总而言之，地面控制站的各项功能都是为了顺利、高效地完成任务而设计的，

无人机的各项功能的完成是与它们的内部结构密不可分的。“结构”一词用在地面控

制站上时，一般用来描述地面控制站内部的数据流或者接口。从这个角度讲，每一

个地面控制站都有一个结构。这个结构最基本的功能就是实现对无人机系统有效地

控制，使得该无人机系统能够顺利、高效地完成各种任务。 

无人机气象探测系统地面站系统结构组成如图 2-22所示，主要可以分为飞行线

路规划、无人机状态显示、气象数据解算与处理等。 

 

图 2-22 地面站系统功能 

2.5.2 飞行线路规划与无人机状态显示 

地面控制站内的飞行控制席位、任务设备控制席位、数据链管理席位都设有相

应分系统的显示装置，因此需综合规划，提出相关显示的设计原则，规定显示内容、

显示方式以及显示范围。 

飞行参数综合显示可根据飞行与任务需要，选择需要的系统信息予以显示，便

于飞行操纵人员判读。显示内容如下。 

1）飞行与导航信息。飞行与导航参数是操纵手控制无人机执行任务所必需的信

息，显示内容一般包括： 

（1）无人机飞行姿态角及角速度信息； 

（2）无人机飞行位置、高度、速度信息； 

（3）大气数据信息； 

（4）发动机状态信息； 

（5）燃料状态信息； 

（6）伺服控制及舵面响应信息。 

2） 数据链状态信息。数据链状态信息包括数据链设备工作状态以及信道状态

等，显示的内容主要应有： 
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（1）链路工作状态的主要工作参数； 

（2）各种链路设备的工作参数； 

（3）各种链路设备的工作状态。 

3）设备状态信息。在飞行过程中，需要提供必要的系统设备状态信息，帮助操

作人员正确做出相关控制，显示内容一般包括： 

（1）机载航空电子状态信息； 

（2）机载任务设备状态信息； 

（3）地面设备状态信息； 

（4）机载供电信息； 

（5）导航状态信息； 

（6）时钟信息。 

4）指令信息 

控制指令显示是操作手判断操作指令发送有效性的重要信息。控制指令作为在

线检测内容，能够明确表达和描述指令发送是否有效，同时可对指令通道简单故障

定位，显示内容应包括： 

（1）指令代码； 

（2）发送状态； 

（3）接收状态。 

2.5.3 有效载荷数据解算与处理 

数据处理解算系统是无人机气象探测系统的关键组成部分之一。一方面接收实

时传送的测量数据，进行处理，实时解算出温度、湿度、气压、风速、风向等气象

参数，同时给出无人机位置等必要的飞行参数；另一方面，在无人机返回后读取无

人机中已存储的测量数据，进行完整的数据回放、分析和统计等。 

1．系统任务功能与设计要求 

1）数据处理解算系统主要功能 

（1）数据接收。气象无人机的测量数据，要求实时传输，并同时在机上储存，

返航后可以据需要快速再发送。因此，要求能够实时无线接收和事后接收无人机上

的测量数据。 

（2）数据处理解算。系统从接收的数据中解调出测量数据，再根据数学模型解

算出参数，并采用异常剔除、滤波与变换等技术手段得到所需的测量参数。 
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（3）数据管理。系统根据统计、查询、显示等要求按一定格式把数据存进数据

库中，并能按用户要求调用数据。 

（4）数据可视化显示。实时可视化显示接收的气象参数及无人机的位置、航速

等飞行数据。 

2）系统设计要求 

（1）可靠性高； 

（2）实用性强； 

（3）系统应具有友好的人机用户界面，操作灵活、简单，使用方便、可靠； 

（4）软件采用模块化设计，可移植性和可维护性好。 

2．总体设计 

1）总体思路 

考虑系统的任务要求和用户需求，整个软件基于 Windows平台采用面向对象编

程语言 Visual C++进行开发，并采用模块化设计。整个系统要求硬件体积小、重量

轻、防电磁干扰、实时性和可靠性高；要求软件提供可视化用户接口、操作方便、具

有较好的可移植性、可维护性以及较高的实时性和可靠性。 

2）结构设计 

（1）设计功能构架 

数据处理解算系统总体功能框架如图 2-23所示。 

系统主要有四大功能。 

① “执行实时任务”：用于无线通信接收距离之内的实时数据接收、解算、存

储和显示。此功能用于执行一次新的实时任务。 

 
图 2-23 数据处理解算系统总体框架 
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② “继续执行实时任务”：用于由于断电、死机等意外造成实时任务中断后继

续执行最近的一次实时任务。 

③ “执行事后任务”：在飞机降落后，此功能用于完成整个飞行过程中机上存

储的数据读取、解算和存储，可以作为实时接收数据的冗余备份。 

④ “查看历史任务”：可以查看保存的历史任务记录，对整个飞行过程相关的

无人机飞行航迹、飞行姿态以及气象数据进行回放，显示用户选定任务的气象数据

曲线、表格（支持打印），并对气象数据进行按时间或位置的统计分析（最大值、最

小值、平均值和方差）。 

基于系统的功能需求及程序的模块化设计要求，系统设计成主控模块 、串口通

信模块、实时温湿压解算模块、事后温湿压解算模块、实时风参数解算模块、事后

风参数解算模块、实时数据显示模块和数据回放模块等 8 个程序模块。其中实时数

据显示模块和数据回放模块 2 个模块为独立运行的应用程序，由主程序采用进程控

制，其它模块由主程序统一调度、协调。 

（2）系统流程 

系统流程如图 2-24所示。 

（3）数据结构设计 

数据处理解算系统数据量大，有效的数据结构设计关系到整个系统的实时性和

可靠性。所有任务采用一个数据库多套表数据结构。数据库取名为“UAVDB.mdb”，

与所有子程序统一放在 Data文件夹中，Data文件夹与主应用程序（UAV.exe）的存

放位置相同。在实时任务中，处理后的数据先存放到临时数据表（CLSJList、PTUList

和 WindList）中，当临时数据表中的数据记录超过 120条，将数据转移到主表中，这

样可加快数据库操作的速度，提高实时性。UAVDB 构成如表 2-2所示。 

（4）可操作性与可维护性设计 

① 用户维护 

在用户维护方面，充分考虑软件后期维护方面的需求，在软件设计中遵循了以

下原则： 

易于安装，提供安装程序； 

可拆卸，用户可在 Windows系统中把该系统卸载下来，保持安装前的状态； 

错误处理有明确提示。 

② 出错处理 

错误处理影响着软件从开发到使用整个过程中的自身质量及可维护水平。本软

件各模块的错误处理将按如下原则设计： 

不论是硬件、软件、系统、用户的各种错误，系统都能提示并提出简要的处理

建议； 
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图 2-24 系统流程图 
(a) 主流程；(b) “实时新任务”流程；(c) “实时续任务”流程；(d) “事后续任务”流程； 

(e) “统计分析”流程；(f) “数据浏览”流程；(g) “综合分析”流程 

表 2-2 UAVDB 数据库结构 

数据表 内  容 

MessageList 
任务序号、类型、代号、起始时间、起始地、目的地、任务描述及解

算所需的参数等 
CLSJListSS_i 第 i 次实时任务的平台测量数据，i = 1,2,… 
WeatherListSS_i 第 i 次实时任务的探测处理测量数据，i = 1,2,… 
CLSJListSH_i 第 i 次事后任务的平台测量数据，i = 1,2,… 

WeatherListSH_i 第 i 次事后任务的探测处理测量数据，i = 1,2,… 
CLSJList 探测处理测量数据，临时表 
PTUList 温湿压解算数据，临时表 
WindList 风参数解算数据，临时表 
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对不影响系统正常运行的错误，系统会容忍并按缺省方式自动处理； 

消除致命错误的波及面，任何错误不导致系统崩溃，或引发无可挽回的损失。 

3．软件设计与集成 

数据处理软件是一个结构复杂、功能强大、可靠性高、实时性好的应用软件。

其设计与集成涉及的相关技术较多，通常可使用下述技术：OO技术、数据库技术、

地理信息系统（geographical information system，GIS）和多线程。 

1）OO技术 

OO技术是一个非常实用而强有力的软件开发方法。它的主要特征是以一种与人

类思维方式相似，但更直接、更自然的方法来描述和处理现实世界的各类问题。运用

此方法设计和开发软件，可以在很大程度上提高软件的可扩充性、可维护性、开放

性和分布性。在无人机气象探测过程中，要求数据处理软件能够连续不断地实时确

定无人机的位置、姿态、速度等飞行参数以及指定时间空间的温度、湿度、气压、风

速、风向，并能进行事后的分析、统计等处理。因此，在数据处理软件的设计上要考

虑以下 3 个方面的因素采用 OO技术： 

（1）数据处理软件是一个包含多个子系统和对象的复杂系统，采用 OO 技术可

以得到真实的实现空间，面向对象的程序设计（object-oriented programming，OOP）

中各对象独立使软件结构复杂程度得到简化，程序的可维护性和可读性强； 

（2）OOP中对象用“类”实现。类的数据保护可保证实例运行稳定，类的封装

保证代码和数据的一致性，从而保证了整个系统工作的稳定性； 

（3）随着技术发展与实际需求的变化，数据处理软件的功能和结构可以进一步

改进，OO技术能很好地实现这种逐步完善的过程，通过 OO技术中的“类”的继承，

可以对不完善的类进行继承，在其“子类”中对需要改进的成员函数可以重载，使

系统具有好的继承性和可扩展性。 

2）数据库技术 

数据（Data）是数据库中存储的基本对象。文字、图形、图像、声音等，都是

数据。数据库（Database）就是数据或信息的集合，是存放数据的仓库。它是长期存

在计算机内的、有组织的、可共享的数据集合。 

Visual C++ 6.0提供了多种数据库访问技术。数据库开发主要使用的技术如下： 

（1）ODBC（open database connectivity） 

ODBC 是客户应用程序访问关系数据库时提供的一个统一的接口，对于不同的

数据库，ODBC提供了一套统一的 API（application programming interface），使应用

程序可以应用所提供的 API 来访问任何提供了 ODBC驱动程序的数据库。ODBC已

经成为一种标准，目前所有的关系数据库都提供了 ODBC驱动程序。但由于 ODBC
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只能用于关系数据库，使得利用 ODBC很难访问对象数据库及其他非关系数据库。 

由于 ODBC是一种底层的访问技术，因此，使用 ODBC API使客户应用程序能

够从底层设置和控制数据库，完成一些高层数据库技术无法完成的功能。 

（2）MFC ODBC（microsoft foundation classes ODBC） 

直接使用 ODBC API编写应用程序需要编制大量代码，Visual C++提供了 MFC 

ODBC类，其中封装了 ODBC API。使用 MFC 来创建 ODBC的应用程序非常简便。 

（3）DAO（data access object） 

DAO 提供了一种通过程序代码创建和操作数据库的机制。多个 DAO 构成一个

体系结构，在这个结构中，各个 DAO 对象协同工作。MFC DAO是微软公司提供的

用于访问 Microsoft Jet数据库文件（*.mdb）的强有力的数据库开发工具，它通过

DAO 的封装，向程序员提供了 DAO 丰富的操作数据库手段。DAO 最适用于单系统

应用程序或小范围本地分布使用。 

（4）OLE DB（object link and embedding database） 

OLE DB是 Visual C++开发数据库应用中提供的基于 COM接口的新技术。因

此，OLE DB 对所有的文件系统包括关系数据库和非关系数据库都提供了统一的接

口。这些特性使得 OLE DB技术比传统的数据库访问技术更加优越。 

与 ODBC技术相似，OLE DB属于数据库访问技术中的底层接口。直接使用 OLE 

DB 来设计数据库应用程序需要编写大量的代码。Visual C++ 6.0中提供了 ATL 模板，

用于设计 OLE DB数据应用程序和数据提供程序。 

（5）ADO（activeX data object） 

ADO 技术是基于 OLE DB的访问接口，它继承了 OLE DB技术的优点，并且

ADO 对 OLE DB的接口作了封装，定义了 ADO 对象，使程序开发得到简化。ADO

技术属于数据库访问的高层接口。 

3）地理信息系统 

GIS是在计算机硬件、软件系统支持下，对整个或部分地球表层（包括大气层）

空间中的有关地理分布数据进行采集、存储、管理、运算、分析和可视化表达的信

息处理与管理系统。它是表达、模拟具有地理空间内涵的现实系统和进行数据处理、

分析的有力工具。 

MapX 是 MapInfo 公司提供的具有强大地图分析功能的组件式地理信息系统控

件产品。由于它是一种基于 Windows的 ActiveX 标准控件，因而它支持绝大多数标

准的可视化开发环境，如 VC++、VB 等。通过 MapX，实现在应用程序中嵌入地图

化功能，实现对地图数据的显示和查询以及对地图的创建和编辑。地面数据接收与

处理系统中的显示模块应用了 MapX 控件。 

MapX 按照图层管理地图，每一图层包含地图的一个不同的部分，一般使每一
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层包含不同类型的地物。而且 MapX 为每个图元提供了一些方法以实现图元的属性

（如名称、颜色、样式等）设置与操作。因此，为了操作方便，显示模块中将无人机

符号和飞行轨迹分别绘制在两个图层上，并且采用在图层上添加图元的方式刷新无

人机符号、无人机姿态和飞行轨迹，实现动态实时可视化。 

利用 MapX 的标准工具中提供的地图编辑工具，通过设置 CurrentTool属性实现

图层的放大、缩小和移动控制。还提供了 LayersDlg 方法，通过此方法实现对所有

图层的添加、删除、属性修改等操作。这些图层控制技术的应用大大方便用户操作

电子地图，查看飞行轨迹。 

4）多线程技术 

进程（process）和线程（thread）是操作系统级的核心对象。大多数现代操作系

统都提供了对它们的支持。一个进程，可以简单理解为一个正在执行的应用程序。一

个或多个线程在这个进程中运行。 

线程是程序中的一个执行路径，它在进程上下文中执行。进程中的每个线程都

独立运行。它们共享进程提供的各种资源：代码、数据、虚拟地址空间等。每个线

程可以执行进程中的不同代码，进程中的同一段代码也可以由多个线程执行。可以

同时被多个线程访问的代码、数据等资源叫做临界资源。 

通常一个线程并不会知道同时还有其它线程也在访问临界资源。因此，采用信

号灯或其它线程间通信的措施保证临界资源的访问安全。 

4．软件实现 

数据处理解算软件是整个地面系统开发的重中之重。这里采用 OO 方法进行分

析和设计，选用面向对象的编程语言进行编程实现。Visual C++ 是目前普遍采用的

一种面向对象的设计语言，具有较强的功能。对于开发者，提供了可视化的开发环境；

对于用户，提供了友好的界面，以及简便易学的操作。软件功能框图如图 2-25所示。 

 
图 2-25 数据处理解算软件功能模块总体框图 
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1）系统数据处理解算管理模块 

系统数据处理解算管理模块负责整个软件的执行，控制显示方式，并能按要求

进行切换。应用 OO技术制成“对话框－按钮”显示模式，使用户方便地操纵系统。 

2）实时新任务 

执行一次新的实时任务，用于无线通信实时数据接收、解算和显示。初始化完

成后，同时运行串口通信模块、温湿压解算模块、风参数解算模块和显示输出模块，

采用多线程技术，赋予串口通信模块最高的优先级，对数据进行中断处理。显示输

出窗口分成 3 个区域：重要飞行参数的数据显示、飞行航迹的地图显示和气象参数

解算结果的图形数据显示，如图 2-26所示。 

 
图 2-26 实时数据显示界面 

3）实时续任务 

在由于断电、死机等意外造成实时任务的中断后，快速继续执行最近的实时任

务，用于无线通信实时数据接收、解算和显示。程序运行及显示输出与实时新任务

相同。 
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4）事后续任务 

在飞行任务完成后，用于完成整个飞行过程中机上存储数据的读取、接收、解

算处理。 

5）综合分析 

综合分析存储的历史任务记录，绘制“气象参数-时间”曲线，既可以同时显示

所有曲线，也可以显示一组曲线（如位置-时间、温湿压-时间、风参数-时间曲线等），

还可以全屏显示单个参数-时间曲线；此外还支持对时间轴的缩放和移动。“综合分

析”界面如图 2-27所示。 

 
图 2-27  “综合分析”界面 

6）统计分析 

统计分析存储的历史任务记录，计算给定时间空间范围的气象参数最大值、最

小值、平均值和标准差，并可将统计结果导入记事本存储、打印。“统计分析”界面

如图 2-28所示。 

7）数据浏览 

浏览存储的历史任务记录，把时间、位置和气象参数等重要信息导入 Excel，进

行多种形式的可视化分析，并可打印。图 2-29为 2005年 10月 24日飞行试验数据。 
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图 2-28  “统计分析”界面 

 
图 2-29 2005年 10月 24日飞行试验数据 
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第 3 章 飞行控制技术 

飞行控制系统（flight control system，FCS）是无人机系统最为重要的一个分系

统，它的性能直接决定了整个系统的性能，因此它的设计也是最为关键的。到目前

为止，多数飞行控制系统主要利用经典的单回路频域或根轨迹等线性控制方法设

计。这种方法确已获得了成功的应用，并为工业界所接受。线性控制方法所依靠的

关键假设是，当系统在小范围内运行时线性模型的假设是成立的。当系统需要大范

围运行时，由于系统中存在的非线性得不到适当补偿，使得线性控制器的性能恶化

甚至产生不稳定。随着对现代无人机飞行性能的要求不断提高，常规的线性控制方

法已很难满足实际需要。采用非线性控制设计技术不需要线性化的中间环节，能够

更好地符合问题的真实本质。因此，在现代高性能无人机上采用非线性飞行控制是

必然的趋势；同时以非线性模型为设计对象的非线性飞行控制系统的设计与实现，成

为高性能无人机发展和应用中的一项关键技术[1]。 

3.1 飞行控制基础建模 

无人机对象的建模是研究飞行控制系统和其它以无人机为对象的研究工作的基

础。无人机在空间运动有 6个自由度，其系统庞大、结构复杂、气动参数多。 

3.1.1 坐标系及其之间的转换 

无人机的运动方程总是相对于一定的坐标系导出的，因此在给出无人机运动方

程之前，先讨论几种常用的坐标系。遵照我国国家标准 GB/T 14410.1-7—93[2]，采用

“前 X 右 Y 下 Z”体系。 

1．大地坐标系 

大地坐标系（ground frame） g g g gO x y z 是与大地固定联系的。原点 gO 选择在大地

中的某点，通常是地球表面上的点（若原点 gO 取在无人机质心，则成为无人机牵连

大地坐标系）；轴 gx 和轴 gy 均在水平面内，轴 gx 水平指向北，轴 gy 水平指向东；轴

gz 垂直水平面指向下。 
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2.本体坐标系 

本体坐标系（body frame） b b bOx y z 是与无人机本体固定联系的。原点O在无人

机的质心；轴 bx 在无人机对称平面内，沿结构纵轴，指向前；轴 bz 亦在对称平面内，

垂直于轴 bx ，指向下；轴 by 垂直于对称平面，指向右。 

大地坐标系与本体坐标系的关系可以用偏航角ψ 、俯仰角θ 和滚转角φ 3 个

Euler 角来确定（见图 3-1）。偏航角ψ 定义为无人机纵轴 bx 在水平面 g gx y 上的投影

与轴 gx 之间的夹角，当该投影线偏向 gx 的右方时偏航角为正；俯仰角θ 定义为无人

机纵轴 bx 与水平面 g gx y 之间的夹角，当轴 bx 偏向上方时此角为正；滚转角φ 指无人

机对称平面 b bx z 与通过纵轴 bx 的铅垂平面之间的夹角，绕轴 bx 按右手法则决定正

负，即右翼下沉时φ 为正。 

 
图 3-1 大地坐标系与本体坐标系 

根据坐标变换的一般原理，可以得到由大地坐标系到本体坐标系的变换矩阵 

bg ( ) ( ) ( )

cos cos cos sin sin

     sin sin cos cos sin sin sin sin cos cos sin cos

cos sin cos sin sin cos sin sin sin cos cos cos

x y zφ θ ψ
θ ψ θ ψ θ

φ θ ψ φ ψ φ θ ψ φ ψ φ θ
φ θ ψ φ ψ φ θ ψ φ ψ φ θ

=

− 
 = − + 
 + − 

L L L L

 
（3-1）

 

3. 气流坐标系 

气流坐标系（air-stream frame） a a aOx y z 是与空速矢量和无人机本体相联系的。原

点O在无人机质心；轴 ax 沿空速矢量 V，指向前；轴 az 在无人机对称平面内，垂直

于 ax 轴，指向下；轴 ay 垂直于轴 ax 和 az ，指向右。 

气流坐标系与本体坐标系的关系可以用迎角α 和侧滑角 β 确定（见图 3-2）。迎

角α 指空速矢量 V 在无人机对称面上的投影与纵轴 bx 之间的夹角，当该投影线偏向



无人机气象探测技术 

54

纵轴的下侧时，迎角为正；侧滑角 β 为空速矢量 V 与无人机对称平面之间的夹角，

当速度矢量偏向对称平面右方时，侧滑角为正。 

从气流坐标系到本体坐标系的变换矩阵为 

 ba

cos cos cos sin sin

( ) ( ) sin cos 0

sin cos sin sin cos
y z

α β α β α
α β β β

α β α β α

− − 
 = − =  
 − 

L L L  （3-2） 

4. 航迹坐标系 

航迹坐标系（flight path frame） k k kOx y z 是由无人机航迹速度 kV 决定的，与本体

坐标系无关。原点O在无人机质心；轴 kx 沿航迹速度矢量 kV （亦即沿航迹切线），

指向前；轴 kz 在通过轴 kx 的铅垂平面内，垂直于轴 kx ，指向下；轴 ky 垂直于铅垂平

面 k kx z ，水平指向右。 

大地坐标系与航迹坐标系的关系可以用航迹方位角 χ 和航迹倾斜角 γ 来确定

（见图 3-3）。航迹方位角 χ 是指航迹速度矢量 kV 在水平面 g gx y 上的投影与轴 gx 之间

的夹角，当该投影偏向轴 gx 的右侧时 χ 为正；航迹倾斜角γ 为航迹速度矢量 kV 与水

平面 g gx y 之间的夹角，当速度矢量 kV 向上方倾斜时γ 为正。 

 
图 3-2 气流坐标系与本体坐标系 

 
图 3-3 大地坐标系与航迹坐标系 

 
从大地坐标系到航迹坐标系的变换矩阵为 

 kg

cos cos cos sin sin

( ) ( ) sin cos 0

sin cos sin sin cos
y z

γ χ γ χ γ
γ χ χ χ

γ χ γ χ γ

− 
 = = − 
  

L L L  （3-3） 



第 3 章 飞行控制技术 

55

3.1.2 动力学与运动学方程 

运动中的无人机是一个极其复杂的动力学系统（见图 3-4），它的运动特性受到

各种因素的影响，例如机体弹性变形、无人机的旋转部件、重量随时间变化、地球

的曲率、自转以及大气的运动等，如果把所有这些因素都包括进去，将会使方程推

导变得十分复杂，并且很难进行处理[3]。因此，为了简化，推导运动方程时做以下

基本假设： 

1）认为无人机是刚体； 

2）假设地面为惯性参考系，即假设大地坐标为惯性坐标； 

3）忽略地球曲率，把地球看成平面； 

4）假设机体 bx 轴和 bz 轴处于无人机对称面内，因此惯性积 0xy yzI I= = 。 

 

图 3-4 无人机数学模式图 

1.外力和力矩 

作用于无人机的外力和力矩可用矢量形式[4]表示为 

 G E A= + +F FF F  （3-4） 

 E A= +M M M  （3-5） 

式中，下标 G，E，A 分别表示重力、发动机推力和空气动力的作用。 

1）质量特性 

无人机质量变化方程是 

 
d

d

m
Q

t
= −  （3-6） 

式中，m 是质量；t 表示时间；Q 是燃料消耗率，它由油门开度 tδ 决定。 
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2）发动机推力特性 

假设发动机的推力矢量与结构纵轴 bx 平行，在本体坐标系下有 

 E 0

0

P 
 =  
 
 

F  （3-7） 

式中，P 是所有发动机的（净）推力之和。另设发动机被安装在无人机的对称平面 b bx z

内，推力作用线偏离质心的距离是 TPZ ，则力矩 

 E TP

0

0

PZ

 
 =  
 
 

M  （3-8） 

一般来说，发动机推力取决于：飞行速度V （或马赫数Ma ）、飞行高度h（因为

大气密度 ρ 、压力和温度都随高度 h而变）、迎角α 、油门开度 tδ ，其函数式为 

 ( )
tt 0 t, , , , V hP P V h P P V P h P Pα δα δ α δ= = + + + +L  （3-9） 

具体的函数关系要查询所采用的发动机的性能手册[5]。 

3）空气动力特性 
作用在无人机上的空气动力在气流坐标系中分解成阻力 D 、升力 L和侧力Y 。

令 21

2
q Vρ= ，S 代表机翼面积，c 代表平均气动弦长，lw 代表机翼展长，则 

阻力 

 DD C qS=  （3-10） 

阻力系数 

e
0 e ,V

D D D D DC C C C C Vδ αδ α= + + +  

升力 

 LL C qS=  （3-11） 

升力系数 

( )e
0 e ,

2
q V

L L L L L L L

c
C C C C C C q C V

V
δα αα δ α= + + + + +&

&  

侧力 

 YY C qS=  （3-12） 

侧力系数 

( )a r w
a r ,

2
p r

Y Y Y Y Y Y

l
C C C C C p C r

V
δ δβ β δ δ= + + + +  
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式中， aδ ， eδ ， rδ 分别表示副翼、升降舵、方向舵的偏转角；p，q，r 分别表示滚

转角速度、俯仰角速度、偏航角速度。 

空气动力力矩在本体坐标系中分解成滚转力矩 rollL 、俯仰力矩 pM 和偏航力矩 sM 。 

滚转力矩 

 roll wlL C qSl=  （3-13） 

滚转力矩系数 

( )a r w
a r ,

2
p r

l l l l l l

l
C C C C C p C r

V
δ δβ β δ δ= + + + +  

俯仰力矩 
 p mM C qSc=  （3-14） 

俯仰力矩系数 

 ( )e
0 e ,

2
q V

m m m m m m m

c
C C C C C C q C V

V
δα αα δ α= + + + + +&

&  

偏航力矩 
 s wnM C qSl=  （3-15） 

偏航力矩系数 

( )a r w
a r .

2
p r

n n n n n n

l
C C C C C p C r

V
δ δβ β δ δ= + + + +  

2．质心动力学方程 

根据牛顿第二运动定律，推导无人机的质心动力学方程，在气流坐标系中表示为 

 

1

2

3

1
( cos cos )

1
( cos sin ) tan ( sin )

cos
1

sin cos ( cos sin )

V D P mg
m

q p r L P mg
mV

p r Y P mg
mV

α β

α α α β α
β

β α α α β


= − + +


 = − + + − − +



= − + − +


&

&

 （3-16） 

式中, 1 ( cos cos sin sin cos sin sin cos cos cos )g g α β θ β θ φ α β θ φ= − + +  

2 (cos cos cos sin sin )g g α θ φ α θ= +  

3 (cos sin sin cos cos sin sin sin cos cos )g g α β θ β θ φ α β θ φ= + −  

其中，g 表示无人机质心位置的重力加速度。 

3．质心运动学方程 

无人机的质心运动学方程（不考虑风的影响）在大地坐标系中表示为 
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g

g gb ba

g

0

0

x V

y

z

   
   =   
     

&

&

&

L L  （3-17） 

4．旋转动力学方程 

根据动量矩定理，推导无人机的旋转动力学方程，在本体坐标系中表示为 

 
1 2 3 roll 4 s

2 2
5 6 7 p TP

8 2 4 roll 9 s

( )

( ) ( )

( )

p c r c p q c L c M

q c pr c p r c M PZ

r c p c r q c L c M

= + + +
 = − − + +
 = − + +

&

&

&

 （3-18） 

式中，
2

1

( )y z z xzI I I I
c

Γ
− −

= ， 2

( )x y z xzI I I I
c

Γ
− +

= ， 3
zI

c
Γ

= ， 4
xzI

c
Γ

= ， 5 ,z x

y

I I
c

I

−
=  

 6
xz

y

I
c

I
= ， 7

1

y

c
I

= ，
2

8

( )x x y xzI I I I
c

Γ
− +

= ， 9
xI

c
Γ

= ， 2
x z xzI I IΓ = −  

其中， xI ， yI ， zI 分别为无人机的 3 个惯性矩； xzI 为无人机的惯性积。 

采用本体坐标系建立旋转动力学方程有 3 个优点[6]：（1）可利用无人机的对称

面，使惯性积 0xy yzI I= = ，从而方程简化；（2）在重量不变时，各惯性矩和惯性积

是常数；（3）机体轴的姿态角和角速度就是无人机的姿态角和角速度，可用安装在

无人机上的位置陀螺和角速度陀螺直接测得而不必转换。 

5．旋转运动学方程 

无人机的旋转运动学方程为 

 

tan ( sin cos )

cos sin

sin cos

cos

p q r

q r

q r

φ θ φ φ

θ φ φ

φ φψ
θ

 = + +

 = −


+ =


&

&

&

 （3-19） 

3.1.3 某小型无人机的参数设定 

用于仿真分析的某小型无人机的参数为[7]： 

机翼面积 S =0.55 m2；平均气动弦长 c =0.189 941 m；机翼展长 lw =2.895 6 m。 
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3.2 增益预置控制 

3.2.1 控制原理与特点 

增益预置（gain scheduling）控制是自适应控制方法的一种，其基本设计思想是

选择若干个覆盖对象动态范围的特征点（图 3-5给出了典型的无人机任务图），在这

些特征点上，对非线性系统作线性化近似，对每一个线性化模型设计线性控制器，再

用插值策略将不同点的设计综合起来，由此给出非线性系统的增益预置控制器。 

 
图 3-5 典型的无人机任务 

动压/马赫数和高度是典型的预置变量。如果在整个飞行包线内闭环系统响应被

设计成一样的，那么增益预置可以看作是用来消除由于预置变量变化造成的非线性

响应的一种方法。但是，它对由于高攻角或大角速率造成的非线性影响是无能为力

的。当飞机状态远离进行线性化的特征点时，闭环稳定性是否得到保持依赖于控制

设计的鲁棒性。 

非线性系统的增益预置控制器设计一般分 4 个步骤进行[8~10]： 

首先，在有限的特征点对非线性系统做线性化。 

第二步，在每一特征点对线性化对象设计线性控制器。这样对应于不同参数的

线性模型就能够得出一族线性控制器。设计每个线性控制器时要确保针对每一组固

定的对象参数，线性闭环系统满足期望的性能指标。 

第三步，增益预置控制器的实现，即根据预置变量的当前值改变控制器的系数

（增益）。 

最后进行性能评估。增益预置控制器的局部稳定和性能特性可以通过分析得到，

然而非局部性能评估往往通过大量的仿真来进行校验。经典的增益预置控制器的结

构图如图 3-6所示。 
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图 3-6 经典的增益预置原理图 

增益预置控制的主要特点总结如下： 

1）使用若干个线性模型描述飞机的动态，允许设计者利用所有的经典工具进行

控制器设计以及鲁棒性和扰动分析。 

2）这种方法在实际应用中得到了很好的验证。瑞典的 JAS 39 Gripen战斗机就

是它成功的一个证据。 

3）因为对于每一个特征点要设计一个控制器，所以增益预置控制器的设计过程

是相当繁琐的。特征点的个数可能会超过 50。 

4）增益预置依赖于经验和大量的仿真来确保稳定性和系统性能。一般情况下稳

定性只能在相应工作点的局部以及外部参考输入信号和预置变量变化平滑的区域得

到保证，并且系统性能不易保证。 

3.2.2 控制器的设计 

考虑非线性系统 

 
1 1

2 2

( , , )

( , , )
:

( , )

( , )

Σ

=
 =
 =
 =

&x f x u w
z b x u w
y h x w

y h x w

 （3-20） 

式中， n∈ Rx 为状态向量， m∈ Ru 为控制向量， q∈ Rz 为可测量的输入输出间误差

信号。 l∈ Rw 为外部信号，其中包括不可测的干扰或噪声信号 d、外部参考信号 r 及

可测量的外部信号 mw （如飞行速度）三部分， T T T T
m[ , , ]=w d w r 。输出

T T T
1 2[ , ] p= ∈ Ry y y ，其中 2y 代表准确跟踪参考信号 r 的输出部分， 1y 代表其它用于

反馈的输出部分。 

假定在系统（3-20）的动态范围内，有一系列平衡值满足 

0 0 0
0 0 0 0 0 0

2 0 0 0

( , , ) 0
: ( , , ) : , ( , , )

( , )
ζ

= 
∈Ω = 

f x u w
x u w x u w

h x w r
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这里Ω 为 n m l× ×R R R 的开集， T T T T
0 0 m0 0[ , , ] l= ∈ Rw d w r 。 

同时假定存在一 s维参数向量 ρ，依赖于 mw ，r 及 y，即 

m( , , ) s= ∈ ⊂ Rρ ρ w r y A  

且集合ζ 可以表示为 ρ的函数形式 

0 0 0 0 0 0( ) {( , , ) : ( , , ) ( )}ζ ζ= = =ρ x u w x u w b ρ  

这里 : n m l→ × ×R R Rb Α 是一对一的、连续可微的函数。 

参数向量 ρ称为预置变量，它在线性控制器设计过程中作为一个参数，在增益

预置控制器中作为时变输入信号。 

依据非线性系统增益预置控制器的一般设计步骤，给定 0 0 0( , , ) ζ∈x u w ，令 

 0 0 0 0( , , )=z b x u w  （3-21） 

 10 1 0 0( , )=y h x w  （3-22） 

 20 2 0 0( , )=y h x w  （3-23） 

且令 

 
δ 0 0( ) ( ) ( )t t= −x x x ρ  （3-24） 

 
δ 0 0( ) ( ) ( )t t= −u u u r  （3-25） 

 
δ 0 0( ) ( ) ( )t t= −w w w ρ  （3-26） 

 
δ
( ) ( )t t=z z  （3-27） 

 1δ 1 10 0( ) ( ) ( )t t= −y y y ρ  （3-28） 

 2δ 2 20 0( ) ( ) ( )t t= −y y y ρ  （3-29） 

 0 m0 0 0( , , )=ρ ρ w r y  （3-30） 

在平衡点 0 0 0( , , )x u w 对系统（3-20）作线性化 

 

δ 0 δ 1 0 δ 2 0 δ

δ 0 0 δ 01 0 δ 02 0 δ

e
1δ 1 0 δ 1 0 δ

2δ 2 0 δ 2 0 δ

( ) ( ) ( ) ,

( ) ( ) ( ) ,
:

( ) ( ) ,

( ) ( )

Σ

= ⋅ + ⋅ + ⋅
 = ⋅ + ⋅ + ⋅
 = ⋅ + ⋅
 = ⋅ + ⋅

&x A ρ x B ρ w B ρ u

z C ρ x D ρ w D ρ u

y C ρ x D ρ w

y C ρ x D ρ w

 （3-31） 

在每一个特征点对线性模型 eΣ 设计线性控制器，那么在整个飞行动态范围内可

以得到线性控制器的集合。假定线性控制器集合可以写成如下参数化的状态方程形式 

 
c1 c1 0 c1 c1 0 1δ c2 0 c2

L c2 2δ

δ c1 0 c1 c2 0 c2 c1 0 1δ c2 0

( ) ( ) ( ) ,

: ,

( ) ( ) ( ) ( )

Σ

 = + +
 = = −
 = + + + ⋅

&

&

ξ A ρ ξ B ρ y B ρ ξ

ξ ε y σ

u C ρ ξ C ρ ξ D ρ y D ρ ε

 （3-32） 
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式中， c1
r∈ Rξ ， c2

m∈ Rξ ，
δ

m∈ Ru ；下标 c表示期望或特征值；σ和 ε分别表示 r

和 e 关于平衡值 0r 和 0e 的小扰动量， 

0= −σ r r ， 0= −ε e e ， 2= −e y r 。 

该线性控制器中引入对误差 2δ= −ε y σ的积分，保证了对跟踪量的零静态误差；

在反馈中直接引入可测量输出量 1δy ，符合内外环的设计结构。 

由线性化模型 eΣ 设计得到的线性控制器 LΣ ，应如何在非线性系统Σ 中实现的

问题可描述为[1]： 

对非线性系统Σ ，设计增益预置控制器 

 
c c c

L c c

m

( , , ),

( ) : ( , , ),

( , , )

Σ ′

=
 =
 =

&x f x y ρ

ρ u h x y ρ

ρ ρ w r y

 （3-33） 

使得在每一个平衡点 0 0 0 0( , , ) ( )ζ∈x u w ρ ，对由非线性对象 Σ 和增益预置控制器

L ( )Σ ′ ρ 组成的闭环系统在 0ρ 点作线性化，得到的线性系统和由线性化模型 eΣ 及线性

控制器 L ( )Σ ρ 组成的反馈系统，具有相同的内部及输入—输出性质。这一性质称为

线性性质。 

令 e 0 L 0 δ δ
( ( ), ( )) :Γ Σ Σ →ρ ρ w y 为闭环线性系统， e 0 L 0( ( ), ( ))( )sΣ ΣT ρ ρ 为其相应的

传递函数矩阵。 

令 L( , ) :Γ Σ Σ →w y 为非线性闭环系统， L L 0( , )( )Γ Σ Σ ′ ρ 为其在平衡点 0ρ 的线性

化系统， L L 0( , )( )( )sΣ Σ ′T ρ 为线性化系统的传递函数矩阵。 

上述线性性质可表述为： 

1）线性系统 L L 0( , )( )Γ Σ Σ ′ ρ 和 e 0 L 0( ( ), ( ))Γ Σ Σρ ρ 有相同的闭环特征值。 

2）闭环传递函数矩阵 L L 0( , )( )( )sΣ Σ ′T ρ 和 e 0 L 0( ( ), ( ))( )sΣ ΣT ρ ρ 相等。 

要使非线性增益预置控制器保持上述线性性质，仅简单地模拟线性控制器的结

构是不够的，往往还需满足一定的假设条件。 

对于线性控制器 LΣ ，选择如下结构的增益预置控制器 

 

c1 c1 c1 c1 1 c2

c2 c1 c1 c1 1 c2

L 2

c2 c2

m

( ) ( ) ( ) ,

( ) ( ) ( ) ,

( ) : ,

( ) ,

( , , ),

Σ ′

= + +
 = + +
 = −
 = +


=

& &

& &

x A ρ x B ρ y B ρ e

x C ρ x D ρ y C ρ e

ρ e y r

u x D ρ e

ρ ρ w r y

 （3-34） 

该增益预置控制器的结构易于由线性控制器得到，不过在控制器中希望能测量

到输出信号 1y 的一阶导数。 
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对该增益预置控制器，作如下假设： 
1） c2 2dim( ) dim( ) dim( )= =x u y ； 

2）矩阵 c1 0 c2 0

c1 0 c2 0

( ) ( )

( ) ( )

s − 
 − 

I A ρ B ρ

C ρ C ρ
对每一 0 ∈ρ A ，当 0s = 时满秩； 

3） 1 1( )=y y x 仅是状态向量 x 的函数。 

假设 1）表示积分器的个数等于控制输入的个数；假设2）意味着 c1 c2 c1 c2( , , , )A B C C

在原点没有传递零点；假设 3）保证了 1&y 存在且连续。 
若假设 1）、2）、3）成立，对增益预置控制器 L ( )Σ ′ ρ 有下面的定理。 

定理定理定理定理 3.1 若假设 1）～3）成立，那么增益预置控制器 L ( )Σ ′ ρ 解决了在非线性

系统Σ 中对线性控制器 LΣ 的实现问题。即对集合 ζ 中的每一个平衡点 0( )ζ ρ ，下列

线性性质得到保持： 

（1）反馈系统 L L 0( , )( )Γ Σ Σ ′ ρ 和 e 0 L 0( ( ), ( ))Γ Σ Σρ ρ 有相同的闭环特征值； 

（2）闭环传递函数矩阵 L L 0( , )( )( )sΣ Σ ′T ρ 和 e 0 L 0( ( ), ( ))( )sΣ ΣT ρ ρ 相等。 

在增益预置控制器 L ( )Σ ′ ρ 中，若 1&y 没有实际意义，工程中常以
1

s

sτ +
代替纯微

分操纵器 s，这样增益预置控制器近似为如下形式 

 

c1 c1 c1 c1 1 c2

c2 c1 c1 c1 1 c2

1 1
L

2

c2 c2

m

( ) ( )( ) ( ) ,

( ) ( )( ) ( ) ,

,
:

,

( ) ,

( , , )

Σ ′

 = + − +


= + − +
 = −


= −
 = +


=

%& %

%& %

& %

x A ρ x B ρ y z B ρ e

x C ρ x D ρ y z C r e

y y z

e y r

u x D ρ e

ρ ρ w r y

 （3-35） 

式中， 

c1 c1( ) ( ) ,τ=%B ρ B ρ  

c1 c1( ) ( ) ,τ=%D ρ D ρ  

1,dim( ) dim( ) ,r r∈ = =R% %z z y  

τ 为正实数。当 0τ → 时，有： 

1） L L 0( , )( )Γ Σ Σ ′ ρ 的 r 个特征值趋于−∞ ，而其余的趋于 e 0 L 0( ( ), ( ))Γ Σ Σρ ρ 的特

征值； 
2） L L 0 e 0 L 0|| ( , )( ) ( ( ), ( )) ||pΓ Σ Σ Γ Σ Σ′ −ρ ρ ρ 趋于零， 1 p∀ ∞≤ ≤ 。 

3.2.3 案例仿真与分析 

以某小型无人机为研究对象，利用增益预置法设计其飞行控制器，采用特征值
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配置法设计特征点上的线性控制器，并对其进行仿真分析。 

1．无人机的小扰动线性化方程 

无人机在特征点 iρ 运动的线性化方程是在如下假设条件下得到的[11]。 

1）无人机的基准运动是无侧滑（ 0iβ = ）无转动（ 0i i i ip q rφ = = = = ）的对称

定常直线运动； 

2）在研究无人机的基准运动时风速为零； 

3）无人机的气动外形和质量分布都是相对于其纵向平面对称的； 

4）运动的无人机所受到的扰动均为小扰动。 

由以上假设可以推得如下结论： 

1）纵向气动力和力矩对横向运动参数的导数等于零； 

2）横向气动力和力矩对纵向运动参数的导数等于零。 
同时作如下约定：基准运动量以下标“ i ”表示，小扰动运动增量以前置符“∆ ”

表示，气动力和力矩对运动量的偏导数记作 V

D
D

V

∂=
∂

等。 

这样，根据小扰动原理可以对无人机的非线性数学模型进行化简整理，获得特

征点附近的线性化方程，且该方程可以简化为纵向线化运动方程和横向线化运动方

程的叠加。 

t et e

1
{ ( cos ) [ cos sin cos( )]

 cos( ) ( cos ) cos }

V V i i i i i i

i i h h i i

V D P V D P P mg
m

mg D P h P D

α α

δ δ

α α α θ α α

θ α θ α α δ δ

∆ = − − ∆ − − + − − ∆

− − ∆ − − ∆ + ∆ − ∆

&

（3-36）

 

t et e

1
{ ( sin ) [ sin cos sin( )]

 ( ) sin( ) ( sin ) sin }

V V i i i i i i
i

i q i i h h i i

L P V L P P mg
mV L

mV L q mg L P h P L

α α
α

δ δ

α α α α θ α α

θ α θ α α δ δ

∆ = − + ∆ − + + − − ∆
+

+ − ∆ − − ∆ − + ∆ − ∆ − ∆
&

&
  

  （3-37） 

t

TP TP

TP

sin sin1

sin cos sin( )

sin( )

V V i h h i
V V h h

y i i

i qi i i i i
q

i i

i i

i

L P L P
q M P Z M V M P Z M h

I mV L mV L

mV LL P P mg
M M M M q

mV L mV L

mg
M P Z

mV L

α α
α α

α α
α α α

α α

α δ
α

α α

α α θ α α

θ α θ

   + +
∆ = + − ∆ + + − ∆   + +   

−   + + − −
+ − ∆ + + ∆   + +   

−
− ∆ + −

+

& &

& &

& &

& &

&

&

&

t e

et e

sin i

i i

P L
M M M

mV L mV L
δ δ

α δ α
α α

α
δ δ

   
∆ + − ∆    + +     

& &

& &

 

  （3-38） 

 qθ∆ = ∆&  （3-39） 
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 sin( ) cos( ) cos( )i i i i i i i ih V V Vθ α θ α α θ α θ∆ = − ∆ − − ∆ + − ∆&  （3-40） 

 

a ra r

1
{[ cos sin( )] ( sin )

 ( cos ) cos }

i i i i p i i
i

r i i i

Y P mg Y mV p
mV

Y mV r mg Y Y

β

δ δ

β α θ α β α

α θ φ δ δ

∆ = − + − ∆ + + ∆

+ − ∆ + ∆ + ∆ + ∆

&

 

（3-41）

 

 

a a r r

2

a r

1
[( ) ( )

 ( ) ( ) ( ) ]

z xz z p xz p
x z xz

z r xz r z xz z xz

p I l I N I l I N p
I I I

I l I N r I l I N I l I N

β β

δ δ δ δ

β

δ δ

∆ = + ∆ + + ∆
−

+ + ∆ + + ∆ + + ∆

&
 

（3-42）

 

 

a a r r

2

a r

1
[( ) ( )

 ( ) ( ) ( ) ]

xz x xz p x p
x z xz

xz r x r xz x xz x

r I l I N I l I N p
I I I

I l I N r I l I N I l I N

β β

δ δ δ δ

β

δ δ

∆ = + ∆ + + ∆
−

+ + ∆ + + ∆ + + ∆

&
 

（3-43）

 

 tan ip rφ θ∆ = ∆ + ∆&  （3-44） 

 
1

cos i

rψ
θ

∆ = ∆&  （3-45） 

式（3-36）～（3-40）表示无人机的纵向线化运动方程，式（3-41）～（3-45）表

示无人机的横向线化运动方程，分别记为 

 x x x x x= +&X A X B U  （3-46） 

 y y y y y= +&X A X B U  （3-47） 

式中，纵向控制向量 T
t e[ ]x δ δ= ∆ ∆U ，横向控制向量 T

a r[ ]y δ δ= ∆ ∆U ，纵向状态向

量 T[ ]x V q hα θ= ∆ ∆ ∆ ∆ ∆X ，横向状态向量 T[ ]y p rβ φ ψ= ∆ ∆ ∆ ∆ ∆X ，

状态矩阵 5 5, Rx y
×∈A A ，控制矩阵 5 2,x y

×∈ RB B 。 

某小型无人机飞行高度 h = 1 000 m，飞行速度 V = 25 m/s，作定常直线平飞，其

主要的构造参数及气动参数如下： 

m = 13.5 kg， 0.824 4xI = ， 1.135yI = ， 1.759zI = ， 0.120 4xzI = ； 

0 0.043 4DC = ， e 0.013 5DCδ = ， 0.284DCα = ， 0V
DC = ； 

0 0.23LC = ， e 0.13LCδ = ， 5.610 6LCα = ， 1.972 4LCα =& ， 7.954 3q
LC = ， 0V

LC = ； 

0.83YC β = − ， a 0.075YCδ = − ， r 0.191 4YCδ = ， 0p
YC = ， 0r

YC = ； 

0.13lC β = − ， a 0.169 5lCδ = − ， r 0.002 4lCδ = ， 0.5051p
lC = − ， 0.2519r

lC = ； 

0 0.135mC = ， e 0.9918mCδ = − ， 2.739 7mCα = − ， 10.379 6mCα = −& ， 38.206 7q
mC = − ， 

0V
mC = ； 

0.072 6nC β = ， a 0.010 8nCδ = ， r 0.069 3nCδ = − ， 0.069p
nC = − ， 0.094 6r

nC = − ； 

t
17Pδ = ， 0.001hP = − ， 48.36Pα = ， 0.505VP = 。 
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配平无人机运动方程，得到平衡飞行状态的飞行参数为： 

4.7951θ α= = °， 0p q r β φ= = = = = ， a r 0δ δ= = ， e 0.0951δ = − ， t 0.721 4δ = ； 

12.632 6 NP = ， 12.588 4 ND = ， 131.2921 NL = ， 0 NY = ， roll p s 0L M M= = = 。 

将以上数据代入式（3-46），求得无人机的纵向小扰动线性化方程 

 

0.037 3 9.275 6 0 9.803 6 0

0.031 1 3.211 9 0.978 7 0 0

0.039 2 83.552 5.874 8 0 0

0 0 1.0 0 0

0 25.0 0 25.0 0

1.254 9 0.1911

0.004 2 0.073 3

0 31.713

0 0

0 0

VV

qq

hh

αα

θθ

− − ∆ ∆    
     − − ∆∆     
     = − − ∆∆
     ∆∆     
     − ∆∆     

−

− −
+ −

&

&

&

&

&

t

e

δ
δ


 
  ∆ 
   ∆   
 
  

 

（3-48）

 

将以上数据代入式（3-47），求得无人机的横向小扰动线性化方程 

 

0.507 2 0.083 6 0.996 5 0.390 8 0

84.755 20.014 9.634 6 0 0

17.033 2.626 8 1.063 7 0 0

0 1.0 0.083 9 0 0

0 0 1.003 5 0 0

0.042 5 0.108 4

114.40 1.588 6

4.43

pp

rr

ββ

φφ
ψψ

− − ∆ ∆    
     − − ∆∆     
     = − − ∆∆
     ∆∆     
     ∆∆     
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− −

+ −

&

&

&

&

&

a

r

3 5 21.905

0 0

0 0

δ
δ

 
 
  ∆ 
 −  ∆   
 
  

 

（3-49）

 

2. 无人机纵向运动的稳定与控制 

无人机的纵向小扰动线性化方程（3-48）的系数矩阵 xA 的特征值为 

4.546 8 8.947 5i− ± ， 0.015 2 0.515 6i− ± ， 0.0001−  

其中有一个实部为非常小的负值，所以，不加控制的无人机纵向运动稳定性较差。 

目前为止，国内对于无人机的飞行品质还没有正式的规定，所以对本文中飞行

控制器的设计要求参照 GJB185—86的规定，按轻小型（QX）飞机 B 类航行阶段的
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1 号飞行品质标准[6]，设计好的飞行控制器长周期应该满足 0.04ξ > ，短周期应该满

足0.3 2ξ< < 。设计控制器时，忽略所有环节的延迟、非线性等因素，利用特征值配

置法设计控制规律[12]。 

由于对象为 5 阶系统，因此，期望的极点数为 5。选短周期的阻尼系数 s 0.6ξ = ，

自振频率 ns 10ω = rad/s；长周期 l 0.8ξ = 、 nl 0.15ω = rad/s。得到期望的极点为 

6 8i− ± ， 0.12 0.09i− ± ， 1−  

亦为期望的特征值，所以，期望系统的特征多项式为 
5 4 3 2( ) 13.24 115.142 5 127.172 5 26.52 2.25f λ λ λ λ λ λ= + + + + +  

暂认为油门开度 tδ 为恒定，不予考虑，取控制律为 x x=U KX ，其中反馈增益   

阵为 

1 2 3 4 5

0 0 0 0 0

k k k k k

 
=  
 

K  

则 

  5 4
1 2 3( ) (0.1911 0.0733 31.7126 9.1241)x xf k k kλ λ λ λ= − − = + + + +I A B K  

     3
1 2 3 4 5(2.415 9 31.465 7 96.926 9 31.712 6 1.8321 101.273 8)k k k k k λ+ + + + − +  

2
1 2 3 4 5(0.225 8 1.146 9 13.303 2 96.926 9 6.170 6 5.485 8)k k k k k λ+ + + + + +  

            1 2 3 4 5( 938.551 4 9.7319 0.000 7 13.303 2 239 4.500 5 26.805 0)k k k k k λ+ − + + + + +  

            1 2 4 50.042 4 0.000 7 0.000 7 89.281 7 0.0019k k k k− + + + +  

比较对应项的系数，可求出 

1 0.069 4k = ， 2 1.230 3k = − ， 3 0.132 2k = ， 4 1.2501k = ， 5 0.0251k =  

即 

0 0 0 0 0

0.069 4 1.230 3 0.132 2 1.2501 0.0251

 =  − 
K  

因此，进行控制后的无人机纵向运动方程为 

0.050 6 9.510 6 0.025 3 10.042 0.004 8

0.036 2 3.1218 0.9691 0.091 6 0.0018

( ) 2.162 3 44.536 10.068 39.644 0.797 5

0 0 1 0 0

0 25 0 25 0

x x

VV

qq

hh

αα

θθ

∆ − − − − ∆ ∆    
     ∆ − − − −∆     
     = + =∆ − − − − −∆
     ∆∆     
     ∆ −∆     
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V

q
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    （3-50） 
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无人机纵向运动的稳定与控制的结构如图 3-7所示。 

 
图 3-7 无人机纵向控制器结构图 

设无人机在特征点 iρ 稳定飞行时，受到扰动 0 2α∆ = °，对控制后的无人机纵向

运动进行仿真，得到的响应如图 3-8所示。仿真结果表明：在平衡位置受到扰动时，

所设计的控制器能够有效地控制无人机的纵向运动，使其重新回到平衡状态飞行。 

 
图 3-8 无人机纵向运动控制响应曲线 

3．无人机横向运动的稳定与控制 

无人机的横向小扰动线性化方程（3-49）的系数矩阵 yA 的特征值为 

1.328 4 5.545 3i− ± ， 19.004 9− ，0， 0.076 7 

其中有一个特征值实部为正值，所以，不加控制的无人机横向运动是不稳定的。 
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对该无人机横向控制品质的要求，仍然参照 GJB185—86中对轻小型飞机 B 类

航行阶段 1号飞行品质的标准要求。即要求螺旋模态不稳定情况下倍幅时间 20 s> ，荷

兰滚模态阻尼比 0.08ξ > ，自振频率 n 0.4ω > rad/s，滚转模态时间常数 1.4< s。设计

控制器时，忽略所有环节的延迟、非线性等因素，利用特征值配置法设计控制规律。 

由于对象为 5 阶系统，因此，期望的极点数为 5。选荷兰滚模态阻尼比 0.6ξ = ，

自振频率 n 5ω = rad/s；滚转模态时间常数为 0.05 s。得到期望的极点为 

3 4i− ± ， 20− ， 0.3 0.1i− ±  

亦为期望的特征值。 

暂认为方向舵 rδ 为恒定，不予考虑，取控制律为 y y=U KX ，其中，反馈增益阵为 

1 2 3 4 5

0 0 0 0 0

k k k k k =  
 

K  

比较特征多项式对应项的系数，求出 

0.594 0 0.0521 0.208 5 0.2418 0.054 9

0 0 0 0 0

− − =  
 

K  

因此，进行控制后的无人机横向运动方程为 

 

( )

0.482 0 0.081 4 0.987 6 0.380 5 0.002 3
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（3-51）

 

设无人机在特征点 iρ 稳定飞行时，受到扰动 0 2β∆ = °，对控制后的无人机横向

运动进行仿真，得到的响应如图 3-9所示。仿真结果表明：在平衡位置受到扰动时，

所设计的控制器能够有效地控制无人机的横向运动，使其重新回到平衡状态飞行。 

至此，得到了无人机在特征点 iρ 运动的线性控制器。再选择另一特征点，在该

点再次将无人机模型线性化，并产生对应于该点的控制器增益。重复这一过程直到

产生一个与飞行包线内各点相对应的控制器增益集。这样在无人机飞行包线与理想

控制系统增益之间产生了一个离散非线性函数映射[13]。 
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图 3-9 无人机横向运动控制响应曲线 

在飞控计算机内，这种变化的飞行控制律是通过特征点参数（如空速、高度、动

压等）以函数的形式调节控制器增益实现的。这些参数在无人机飞行过程中被测量

到，通过标准查表法可获得相应的控制器增益。对于两离散设计点之间的点，飞控

计算机也可以进行内插/外推来估计控制器的增益值。 

总体而言，增益预置方法可以看作是线性控制与非线性控制的一个中间状态，

而不能算作是真正的非线性控制方法。“线性化”的办法用于非线性对象并不总能得

到满意的结果。特别是在姿态控制、先进的飞机控制、机器人控制等的控制问题中，

由于系统的高度非线性及经历大范围变化，问题会更加严重。究其原因，是人们将

不可忽视的非线性关系用线性关系代替或忽略了。所有这些，都要求我们必须寻求

真正的非线性控制技术。 

3.3 非线性动态逆控制 

3.3.1 控制原理与特点 

非线性动态逆（dynamic inversion）控制是反馈线性化控制的一个分支。所谓“反
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馈线性化（feedback linearization）”，就是研究通过非线性反馈或动态补偿的方法将

非线性系统变换为线性系统，然后再按线性系统理论完成系统的各种控制目标的一

种理论与方法[14]。 

非线性动态逆方法首先将状态/控制输入从非线性系统一一映射到线性系统。这

种映射不是近似的，而是精确的（这也决定了需要对系统进行精确建模），能够抵消

当飞机飞行状态改变时带来的模型参数变化，保证线性系统保持不变[15]。在理论上、

仿真及试飞验证都表明，非线性动态逆控制的优点有[16]： 

1）可广泛用于不同的飞机模型； 

2）在整个设计周期中，对飞机模型的变化其设计具有很大的灵活性； 

3）能够满足象大迎角、超机动这样的非常规控制要求； 

4）能使非线性和线性兼容，能进行通道间解耦，无需复杂的增益调节，被控对

象参数的改变不影响其线性解耦控制结构及其增益。 

同时，该控制方案也有其局限性： 

1）实现需要构造可信度高的非线性仿真模型并通过机载计算机进行实时逆变

换，计算量很大； 

2）不易进行鲁棒性分析； 

3）其实现是以可以得到全状态反馈为前提的； 

4）无法直接应用于非最小相位系统； 

5）逆误差的存在将破坏严格的对消关系； 

6）某些情况下的严格非线性对消不是必要的，甚至是有害的。 

因此，该方法仅限于最小相位系统的应用；更进一步，动态逆控制律将导致子

动态（零动态）不可观，所以若零动态不稳则闭环不稳。但是对于轻微的非最小相

位非线性系统，基于对真实系统的近似的最小相位来设计控制律可设计出一个闭环

系统，它将比直接应用线性化理论设计出的系统具有更好的性能[17]。动态逆控制器

的一般结构如图 3-10所示。 

 
图 3-10 动态逆控制器结构 
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3.3.2 控制方法的分类与比较 

非线性动态逆方法曾在诸多复杂的非线性系统控制中，获得了有效的应用。应

用非线性动态逆方法综合的系统如图 3-11所示。 

 

图 3-11 用非线性动态逆方法综合简单系统 

非线性动态逆控制器，本质上也属于非线性控制器，包含非线性和线性两部分，

其中非线性部分用以对消被控对象的非线性，线性部分用以实现所需系统响应。 

非线性动态逆综合系统的实质，是用非线性逆和非线性函数对消被控对象的非

线性，从而构成全局线性化；然后，在伪线性系统的基础上通过相应的反馈及其增

益，以实现所需的系统响应[18]。 

为了适应飞行控制系统的需要，存在两种综合方法的选择，一种是输出反馈型，

另一种是状态反馈型。 

输出反馈型动态逆控制方法的优点是无需测量所有的状态量，只需测量比状态

量少得多的感兴趣的输出量。缺点是需测量输出量的各阶导数。它不能应用现有的

熟悉的传感器来测量飞机的状态量以构成反馈，而必须代之以新的输出各阶导数，

且不易找到合适的传感器。而且在复杂方程中，求多次非线性函数导数也较麻烦和

困难。 

直接应用状态反馈动态逆控制方法，需要求全逆（full inversion），即求 1( )x−B ，

必须满足控制量与状态量数量相同的条件，才能使系统分解成多个线性解耦子系统，



第 3 章 飞行控制技术 

73

这在飞行控制系统中是做不到的。为了避免这种不足，需将非线性动态逆方法与奇

异摄动理论，即状态变量的时标分离方法相结合，并用部分逆（partial inversion）近

似求解。 

依照飞机的运动规律，将状态变量分成快变量 ( , , )p q r 、较慢变量 ( , , )φ θ ψ 和慢

变量 ( , , )V α β 或 g g g( , , )x y z ，把非线性运动方程组分解为 3个不同时间标尺的子系统。

将 3 组不同快慢的状态量，用状态反馈型部分逆方法可构成 3 组不同频带的子系统。

当频带相差 3～5 倍，在综合较慢回路时，可将快回路动态特性近似忽略；综合慢回

路时，可将较慢回路动态特性近似忽略，这样将使回路的综合大大简化。 

状态反馈型动态逆控制方法可使 3 组状态量的控制获得一阶线性解耦控制结

构，而且 3 个快慢不同的回路可以独立设计，从而使复杂的非线性、强耦合多变量

系统的设计大大简化。同时，一阶线性结构也有利于增强系统鲁棒性。 

与输出反馈型动态逆方法相比，状态反馈型动态逆方法的状态量要多一些，但

这些状态均有明显的物理意义，均可从现有的熟悉的传感器来测量，或组合测量。 

非线性动态逆控制方法的概念是直观的、简单的，但具体的控制律综合和计算

却是相当复杂的。 

3.3.3 逆控制器的设计 

利用时间多重尺度摄动结合动态逆方法设计无人机完全状态非线性逆控制器[19]。 

发动机推力的时间常数较大，不能应用于快回路和较慢回路，因而在这两个回

路中，发动机的推力可考虑为常数，而油门的控制仅用于慢回路。 

操纵面的偏转能产生相应的操纵力和力矩，对一般飞机而言，力比力矩小得多。

换句话说，操纵面的偏转对快状态 T
1 [ , , ]p q r=x 的作用和影响要比对较慢状态的影响

大得多。因而在综合飞行控制系统时，有时可将这种小的影响忽略。如若考虑这小

的影响，在线性系统综合中，在操纵面输入、较慢状态或慢状态输出的传递函数中

存在右半平面零点，即非最小相位零点。对非线性系统而言，同样存在类似于线性

系统的非最小相位问题。动态逆方法的本质是依赖于对消非线性项，即依赖于非线

性形式的“零极点对消”。如对消中被控对象中包含有非最小相位零点，则对消将成

问题，即控制器中必将包含有不稳定的极点。虽较慢回路或慢回路的状态量仍能得

到有效的控制，但其内部状态量即控制量却是发散的，系统仍不能正常工作。 

为了避免这种非最小相位问题，最简单的方法是在动态逆综合较慢或慢回路控

制器时的数学模型中，忽略操纵面偏转所产生的操纵力。由于此操纵力比操纵力矩

小得多，这种忽略对受控状态的影响较小。 
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1．快回路控制律设计 

由 3.1.2节中的无人机非线性数学模型得： 
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将上面方程写为仿射形式，即为 

 1 1 1 1( ) ( )f= + ⋅x x b x u&  （3-55） 

式中， 
T

1 [ , , ]p q r=x ， T
1 e a r[ , , ]δ δ δ=u ， T[ , , , , , , , , , ]p q r V Pφ θ ψ α β=x ， 

T
1( ) [ ( ), ( ), ( )]p q rf f f=f x x x x ， 
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方程（3-55）右端第一项表示非线性耦合力矩，第二项表示舵面偏转产生的操纵力矩。 

对于 ∈x A ， a a a ar r r9
4 9 3 4 3 4 4{ : [( )( ) ( )(l n l n l n lc C c C c C c C c C c C c Cδ δ δ δδ δ δ= ∈ + + − + +A x R  

r
9 )]nc Cδ e 3 3 2

7 w 0}mc C q S l cδ⋅ ≠ ，取快变子系统的输出为 ( , , )p q r ，其对 e a r( , , )δ δ δ 的向量相

对阶 1 2 3 1r r r= = = ，在定义域 A 内，对子系统（3-55）反馈线性化，反馈控制律为 
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 1
1 1 1( ) ( ) ( ( ))t −= ⋅ −u b x ν f x  （3-56） 

假设期望的角速度指令为 

[ ]T

1c c c c, ,p q r=x  

令 

 1c 1= −& %ν x Λx  （3-57） 

式中， 

diag ( , , )p q rω ω ω=Λ ，  , , 0p q rω ω ω > . 

跟踪误差 
T

1 1 1c [ ( ), ( ), ( )]p t q t r t= − =x x x% % % %  

则快回路控制律为 

 1
1 1 1c 1 1( ) ( ) ( ( ))t f−= ⋅ − −u b x x Λx x& %  （3-58） 

把控制律式（3-58）代入式（3-55），得到闭环子系统的状态方程 

 1 1= −&% %x Λx  （3-59） 

求解该方程得到 

 c c( ) e ( (0) (0)) ( )ptp t p p p tω−= − +  （3-60） 

 c c( ) e ( (0) (0)) ( )qtq t q q q tω−= − +  （3-61） 

 c c( ) e ( (0) (0)) ( )rtr t r r r tω−= − +  （3-62） 

可见快回路控制律（3-58）使得快变子系统为指数稳定的，其收敛速度可通过选择

参数 , ,p q rω ω ω 来满足设计要求。 

快回路的闭环结构如图 3-12所示。 

 

图 3-12 快回路闭环结构图 

2．较慢回路控制律设计 

由 3.1.2节的无人机非线性数学模型，分解出较慢变子系统 ( , , )φ θ ψ 的动力学模
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型。考虑到副翼、方向舵和升降舵主要是力矩操纵面，其产生的操纵力比操纵力矩

小得多，而且为了避免出现非最小相位问题，因此，构造较慢回路控制律时，忽略

方程中舵面产生的操纵力。较慢变子系统的动力学模型为 

 Ttan ( sin cos ) [1 sin tan cos tan ][ ]p q r p q rφ θ φ φ φ θ φ θ= + + =&  （3-63） 

 Tcos sin [0 cos sin ][ ]q r p q rθ φ φ φ φ= − = −&  （3-64） 

 Tsin cos
[0 sin / cos cos / cos ][ ]

cos

q r
p q r

φ φψ φ θ φ θ
θ

+= =&  （3-65） 

可描述为 

 2 2 2 1( )= ⋅x b x x&  （3-66） 

式中， 
T

1 [ , , ]p q r=x ， T
2 [ , , ]φ θ ψ=x  

2 2

1 sin tan cos tan

( ) 0 cos sin

0 sin / cos cos / cos

φ θ φ θ
φ φ

φ θ φ θ

 
 = − 
  

b x  

利用关系式 1 1 1c= −%x x x ，方程（3-66）可写为 

 2 2 2 1c 1( ) ( )= ⋅ +x b x x x& %  （3-67） 

由于 t → ∞ 时， 1( ) 0t →%x ，即可以忽略快回路的动态响应。因此方程（3-67）可近

似表示为 

 2 2 2 1c( )= ⋅x b x x&  （3-68） 

对于所有 1∈x A ， 1 { :1/ cos 0}θ= ∈ ≠A x A ， 2 2( )b x 满秩。 

定义跟踪误差 
T T

2 2 2c c c c[ , , ] [ , , ]φ θ ψ φ φ θ θ ψ ψ= − = = − − −x x x % %% %  

取较慢变子系统的输出为 ( , , )φ θ ψ ，其对 ( , , )p q r 的向量相对阶 1 2 3 1r r r= = = ，

在定义域 1A 内，对子系统（3-68）反馈线性化，反馈控制律为 

 1
1c 2 2c 1 2( ) ( ) ( )t −= ⋅ −& %x b x x Λ x  （3-69） 

式中， 

1 diag ( , , )φ θ ψω ω ω=Λ ， , , 0φ θ ψω ω ω > . 

把控制律（3-69）代入（3-68），得到闭环子系统的状态方程 

 2 1 2= −&% %x Λ x  3-70） 

较慢回路的闭环结构如图 3-13所示。 
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图 3-13 较慢回路闭环结构图 

3．慢回路控制律设计 

慢回路控制属于轨迹控制，比较慢回路和快回路控制的动态响应要慢得多。忽

略角运动和角速率运动响应，从而使运动方程简化为质点运动方程，并令 β 以及舵

面产生的力为零。 

于是，慢回路的相关方程有 

 g (cos cos cos cos sin cos sin sin sin sin )x Vθ ψ α φ θ ψ α φ ψ α= + + ⋅&  （3-71） 

 g (cos sin cos cos sin sin sin sin cos sin )y Vθ ψ α φ θ ψ α φ ψ α= + − ⋅&  （3-72） 

 g ( sin cos cos cos sin )z Vθ α φ θ α= − + ⋅&  （3-73） 

0

1
[ ( ) cos ( sin cos cos cos sin )]V

D D DV C C C V qS P mg
m

αα α θ α φ θ α= − + + + + − +&  （3-74） 

假设 g g g, , , ,x y z α ψ& & & 已知，则 

 2 2 2
g g gV x y z= + +& & &  （3-75） 

式（3-71） cosψ× +式（3-72） sinψ× 得 

 g gcos sin (cos cos cos sin sin )x y Vψ ψ θ α φ θ α+ = + ⋅& &  （3-76） 

式（3-71） sinψ× –式（3-72） cosψ× 得 

 g gsin cos sin sinx y Vψ ψ φ α− = ⋅& &  （3-77） 

于是 

g gsin cos
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x y

V

ψ ψ
φ

α
−

=
⋅

& &
 

 g gsin cos
arcsin

sin

x y

V

ψ ψ
φ

α
−

=
⋅

& &
 （3-78） 

式（3-76） cos sinφ α× –式（3-73） cosα× 得 

 2 2 2
g g g( cos sin )cos sin cos (cos sin cos )sinx y z Vψ ψ φ α α φ α α θ+ − = + ⋅& & &  （3-79） 

于是 
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 g g g

2 2 2

( cos sin )cos sin cos
sin

(cos sin cos )

x y z

V

ψ ψ φ α α
θ

φ α α
+ −

=
+ ⋅

& & &
 

 g g g

2 2 2

( cos sin )cos sin cos
arcsin

(cos sin cos )

x y z

V

ψ ψ φ α α
θ

φ α α
+ −

=
+ ⋅

& & &
 （3-80） 

然后，由式（3-74）求得 

 0

1
[ ( ) ( sin cos cos cos sin )]

cos
V

D D DP mV C C C V qS mgαα θ α φ θ α
α

= + + + − − +&  （3-81） 

此外 

e

0

e 2

1
( cos sin ) tan ( )

cos 2

sin

q
L L L L

V
L L

c
q p r C C C C q

mV V

C C V qS P mg

α α

δ

α α α β α α
β

δ α

 = − + + − + + + 

+ + − + 
 

&
& &

 

（3-82）

 

因此，对于慢变子系统的动力学模型， 

 s s s( , )=x f x u&  （3-83） 

式中， T
s g g g[ , , ]x y z=x ， T

s [ , , , ]Pφ θ ψ=u 。 

忽略较慢回路的动态响应，则得 

 
g

1
s s g

gc

( , )

x

y

P P z

φ φ
θ θ −

    
    = =     
         

f x u

&

&

&

 （3-84） 

用以对消非线性，再构成线性反馈回路。 

 s s s= −&% %x Λ x  （3-85） 

式中， 
T T

s s sc g g g g gc g gc g gc[ , , ] [ , , ]x y z x x y y z z= − = = − − −x x x% % % %  

s diag( , , )x y zω ω ω=Λ ，    , , 0x y zω ω ω > . 

慢回路的结构如图 3-14所示。 

 
图 3-14 慢回路结构图 
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3.3.4 案例仿真与分析 

以某小型无人机为控制对象，设计飞行状态为：m = 13.5 kg，h = 1 000 m，V = 25 m/s。

控制律中各系数取值 110 sp q rω ω ω −= = = ， 12 sφ θ ψω ω ω −= = = ， 10.4 sx y zω ω ω −= = = 。 

1．对快回路控制的仿真 

仿真初始条件： (0) 5α = °，采样周期为 10 ms。速度保持不变。考虑作动器约

束，位置饱和、速率饱和分别取为：–32°~32°、–30°/s~30°/s。假定角速度指令为

30 sin(3 )p t= ， 0q r= = ，图 3-15为响应曲线。由仿真结果可知，快回路输出能够很

好地跟踪期望角速度指令。 

 
图 3-15 快回路控制响应曲线 

2．对较慢回路控制的仿真 

仿真初始条件： (0) (0) 5α θ= = °，其他各运动量都为零，采样周期为 10 ms。令

系统期望输出的终值为 * 20dφ = °， * 10dθ = °， * 0dψ = °。控制飞行速度保持不变。闭

环系统的仿真结果如图 3-16所示。从仿真结果看，较慢回路闭环系统能够快速、平

滑地跟踪输入的期望指令。 
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图 3-16 较慢回路控制仿真结果 

3．轨迹跟踪 

考虑无人机定高等速飞行，假设当前航路点是 (0, 0,1000)m，第 1 个目标航路

点是 (0, 500,1000)m，第 2 个目标航路点是 (100,1 000,1 000)m。仿真初始条件：

(0) (0) 5α θ= = °， (0) 90ψ = °，其他各运动量都为零，采样周期为 10 ms。系统的仿真

结果如图 3-17所示。从仿真结果看，慢回路闭环系统能够快速、平滑地跟踪输入的

期望指令，跟踪误差较小。 

通过仿真，可以得到如下结论。 

� 用非线性动态逆方法设计无人机飞行控制系统是适宜的、可行的，但必须附

加诸多改进和补充。如引入变量的时标分离、比例积分、控制面融合、非最

小相位问题处理及饱和的防止等。 

� 非线性动态逆方法的实质是非线性对消，因而对建模和测量的精确性依赖较

大，必须通过多种手段来改进和验证系统的鲁棒性。 

� 动态逆控制律是一种通用的控制律，线性和非线性区均可兼容，且无需复杂

的增益调节。动态特性与增益之间的关系是一种简单的线性时不变的一阶

（或二阶）系统，且相互解耦。无人机设计过程中参数的更改，甚至对完全

不同的无人机参数，只需改变相应的函数关系，而无需改变控制结构及其增
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益。否则，结构布局和飞行条件的改变需要相应地改变增益调节甚至回路结

构，对设计者是很复杂和困难的。动态逆控制律的增益一般是低增益，从而

降低了传感器的噪声，有利于改善控制品质。 

 
图 3-17 慢回路控制仿真结果 

3.4 基于神经网络的动态逆控制 

由于人工神经网络（artificial neural networks，简称神经网络，NN）能够精确逼

近任意非线性函数，它已经成为非线性系统自适应/鲁棒控制中许多突出问题的一种

潜在的解决办法[20]。目前，国外在飞控系统的设计中采用神经网络的较有影响的理

论体系大致有两类。一是基于神经网络的模型参考自适应控制（model reference 

adaptive control, MRAC），它源于 K. S. Narendra 等人的经典文献[21]。二是基于神经
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网络的动态逆控制，它在战术导弹、无尾无人机、无人直升机、倾转式飞机中都得

到了成功应用[22, 23]。该理论是用一种离线神经网络逼近对象的逆模型，同时用一种

在线神经网络辨识逆误差。这一方案通过神经网络较好地弥补了飞机精确模型无法

获得的缺陷，其自适应律具有一定的鲁棒性及容错性。其稳定性及误差的收敛可以

通过选取适当的李亚普诺夫函数和相应的自适应律加以严格的证明。 

3.4.1 神经网络简介 

神经网络是由神经元互联组成的网络，它是从微观结构和功能上对人脑的抽象、

简化，是模拟人类智能的一条重要途径，反映了人脑功能的若干基本特征，如并行

信息处理、学习、联想、模式分类和记忆等。 

1943 年建立的第一个神经元模型——MP（模拟生物神经元）模型，为神经网

络的研究与发展奠定了基础。至今，已建立了多种神经元与网络的模型，决定神经

网络模型整体性能的三大要素为[24]： 

1）神经元（信息处理单元）的特性； 

2）神经元之间相互连接的形式——拓扑结构； 

3）为适应环境而改善性能的学习规则。 

图 3-18所示为神经网络基本单元的神经元模型[25]，它有 3个基本要素： 

1）一组连接权（对应于生物神经元的突触），连接强度由各连接上的权值表示，

权值为正表示激励，为负表示抑制； 

2）一个求和单元，用于求取各输入信息的加权和（线性组合）； 

3）一个非线性激励函数，起非线性映射作用并限制神经元输出幅度在一定的范

围之内（一般限制在 [0,1]或 [ 1, 1]− + 之间）。 

 
图 3-18 神经元模型 

此外还有一个阈值 kθ （或偏置 k kb θ= − ）。以上作用可以用数学式表达为 
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1

( )

p

k kj j
j

k k k

k k

u w x

v u

y v

θ
ϕ

=

=

= −
=

∑

 （3-86） 

式中， 1 2, , , px x xL 为输入信号； 1 2, , ,k k kpw w wL 为神经元 k 的权值； ku 为线性组合结

果； kθ 为阈值；φ(·)为激励函数； ky 为神经元 k 的输出。 

可以把输入的维数增加一维，从而把阈值 kθ 包括进去，如 

 0

,

( )

p

k kj j
j

k k

v w x

y vϕ
=

=

=

∑  （3-87） 

此处增加了一个新的连接，其输入为 0 1( 1)x = − + ，权值为 0 ( )k k kw bθ= ，如图 3-19

所示。 

 
(a) 阈值为 0kw 的神经元模型           (b) 偏置为 0kw 的神经元模型 

图 3-19 输入扩维后的两种神经元模型 

神经网络控制是 20世纪 80年代以来，由于人工神经网络研究所取得的突破性

进展，并与控制理论相结合而发展起来的自动控制领域的前沿学科之一。它已成为

智能控制的一个新的分支，为解决复杂的非线性、不确定、不确知系统的控制问题

开辟了新途径。 

神经网络对控制领域非常有吸引力的特点如下。 

1）非线性特性。神经网络能够逼近任意非线性函数，为非线性系统提供了一种

通用的系统辨识方法，可用来实现非线性系统的建模[26]。 

2）并行分布处理方式。在神经网络中信息是分布存储和并行处理的，这使它具

有很强的容错性和很快的处理速度。 

3）便于硬件实现。神经网络是由许多很简单的神经元相互连接构成的，便于用
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硬件来实现，有望达到更快的处理速度和大规模生产，现在已经有了一些神经网络

的芯片。 

4）自学习和自适应能力。神经网络在训练时能从输入输出的历史数据中提取出

规律性的知识，记忆在网络的权值中，并具有泛化能力。神经网络的学习也可以在

线进行，如果在线学习足够快，可以用来作非线性自适应逆控制。 

5）数据融合的能力。神经网络可以同时处理定量信息和定性信息，因此它可以

综合利用传统的工程技术（数值运算）和人工智能技术（符号处理）。 

6）多变量系统。神经网络的输入和输出变量的数目是任意的，为单变量系统与

多变量系统提供了一种通用的描述方式，不必再考虑各子系统间的解耦等问题，因

此它在多变量建模控制中比传统的辨识方法更方便。 

由于神经网络的这些特性，它已经成为非线性系统自适应/鲁棒控制中许多突出

问题的一种潜在的解决办法。目前国外在飞控系统的设计中已大量采用神经网络。 

采用非线性动态逆技术设计无人机飞行控制系统时，由于无人机建模误差、时

标分离引入的误差和不确定性的影响, 导致控制器和模型的对消是不精确的[27], 尤

其是在作动器（即执行机构）故障、作动器位置和速度饱和、全包线飞行的无人机

气动参数变化以及各种扰动作用下，控制器性能将急剧恶化甚至不稳定。因此考虑

在逆控制器较慢回路对各种因素导致的逆误差进行神经网络在线修正。 

3.4.2 控制器的设计 

无人机较慢回路子系统可描述为 

 2 1 2( , , )=x f x x δ&  （3-88） 

式中， 

[ ]T

1 , ,p q r=x ， [ ]T

2 , ,φ θ ψ=x ， [ ]T

e a r, ,δ δ δ=δ . 

如果逆控制器的对消是精确的，可以令伪控制（pseudo-control）变量为 

 2 1 2( , , )= =u x f x x δ&  （3-89） 

因此可以得到其逆变换： 

 1
1 2( , , )−=δ f x x u  （3-90） 

由于求逆不精确，实际得到的是 

 1
1 2

ˆ ˆ ( , , )−=δ f x x u  （3-91） 

由此造成对消是不精确的，考虑逆误差的存在可以有 

 2 1 2( , , )′= +x u x x u& ∆∆∆∆  （3-92） 
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其中, 

 1 2 1 2 1 2
ˆ( , , ) ( , , ) ( , , )′ = −x x u f x x δ f x x δ∆∆∆∆  （3-93） 

表示各种因素造成的逆误差，其含义为采用解析动态逆计算出来的控制输入 δ̂作为

无人机输入时所激励的姿态响应与采用期望输入得出的无人机期望响应之差，实质

是求逆不精确所引起的状态误差。 

考虑采用在线神经网络对逆误差进行补偿，可以得到图 3-20所示的原理框图。 

 
图 3-20 带有神经网络的动态逆控制框图 

由图 3-20可得每个通道（ i 表示第 i 个通道）的控制结构为 

 2c adˆi pi i iu u x u= + −& ，   1,2,3i =  （3-94） 

式中， 

 2c 2( )pi pi i iu k x x= −  （3-95） 

为比例控制项； adˆ iu 为自适应项用以补偿逆误差，它将由神经网络实现。由式（3-92）、

（3-94）、（3-95）可得 

 2 2c 2 2c adˆ( )i i i pi i i i iu x k x x x u′= − ∆ = − + −& &  （3-96） 

令 2 2c 2i i i ie x x x= = −% ， 2c 2i i ie x x= −& & & ，则 

 adˆ( )i pi i i ie k e u ′= − + − ∆&  （3-97） 

由上式知，理想情况下自适应项如果完全能够重构逆误差，则系统误差将渐进趋向

于零。 

3.4.3 在线神经网络的构造 

单隐层（single hidden layer，SHL）神经网络是全局的近似器，因为只要网络规

模足够大，它能以任意精度逼近光滑的非线性函数。显然，在线网络可以采用单隐

层的权值对输出非线性变化的网络[28]。本文采用一个单隐层的在线神经网络来补偿

逆误差。 
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单隐层神经网络的结构如图 3-21所示。其输入输出关系可以写成 

 
2 1

1 1

[ ( )]
N N

i ij jk k vj wi
j k

y w v xσ θ θ
= =

= + +∑ ∑     31, ,i N= L  （3-98） 

其中， ( )σ � 为神经网络的激励函数； jkv 表示第一层到第二层之间的连接权值； ijw 表

示第二层到第三层之间的连接权值。 vjθ 、 wiθ 为神经元阈值，第 l 层的神经元个数表

示为 lN ，那么隐层神经元个数为 2N 。通过权值和阈值的在线实时更新来保证网络

的逼近性能，这样神经网络就会表现出在线学习实时控制的特性。 

 
图 3-21 单隐层神经网络结构图 

激励函数 ( )σ � 选为 S型（Sigmoid）函数 

 
1

( )
1 e az

zσ −=
+

 （3-99） 

其中， z ∈ R ， 0a > 为激励深度，可以控制函数的斜率。 

为书写方便，将神经网络映射写成矩阵形式。首先定义
1

T
1[1 ]Nx x=x L ，

3

T
1 2[ ]Ny y y=y L ， T [ ]ijw=W ， T [ ]jkv=V ，将阈值向量

2

T
1 2[ ]v v vNθ θ θL 包

含在 TV 的第一列，即 

 

1

1

2 2 2 1

1 11 1

2 21 2T

1

v N

v N

vN N N N

v v

v v

v v

θ
θ

θ

 
 
 =  
 
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M M M M
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V  （3-100） 

对 TW 作同样处理得 

 

2

2

3 3 3 2

1 11 1

2 21 2T

1

w N

w N

wN N N N

w w

w w

w w

θ
θ

θ

 
 
 =  
 
  

L

L

M M M M

L

W  （3-101） 
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因此单隐层神经网络映射可以写成如下矩阵形式 

 T T T T( ) ( )i iy σ σ= =W V x W V x ，   31, ,i N= L  （3-102） 

其中， T T
iW = W 表示矩阵 TW 的第 i 行；如果 T

1 2[ ]z z= L　z ，则定义 

 T
1 2( ) [ ( ) ( ) ]z zσ σ= Lzσσσσ  （3-103） 

由上面分析知对上式权值W 、V 的调整包括了对阈值的调整。尽管为了考虑非零阈

值的影响对输入向量和权值矩阵进行了增广，在不致引起混淆的情况下仍然将网络

结构参数表示为 1N∈x R 和 2 2: N Nσ →R R 。 

由图 3-21的单隐层网络结构和单隐层网络全局近似定理知道，对于连续的不确

定非线性逆误差函数 i
′∆ ，以及任意给定的逆误差重构误差 Nε ，存在有限个的隐层神

经元 2N 和权值矩阵W 、V 使得 

 T T( )i σ ε′∆ = +W V x    || || Nε ε≤  （3-104） 

若令自适应项为 

 T T
ad

ˆ ˆˆ ( )iu σ= W V x  （3-105） 

控制结构为 

 2c adˆi pi i iu u x v u= + + −& ，   1,2,3i =  （3-106） 

其中， v 为提高网络近似精度以及增强系统鲁棒性的附加项，也被称为鲁棒项。则

系统误差动态可以改写为 

 T T T Tˆ ˆ( ( ) ( ))i pi ie k e vσ σ ε= − + − − −W V x W V x&  （3-107） 

3.4.4 控制器闭环稳定性证明 

采用李亚普诺夫（Lyapunov）稳定性理论来证明神经网络动态逆控制器的闭环

稳定性[29]，并给出稳定的权值调整规则。首先定义神经网络权值矩阵为 

 
0

0

 
=  
 

W
Z

V
 （3-108） 

并假定理想权值不大于已知正常数，即 

 F M|| || W≤W ， F M|| || VV ≤ ， F M|| || ZZ ≤  （3-109） 

假定参考输入及其导数有界。选择神经网络输入为 

 T
F

ˆ[1, , , , ,|| || ]i ie u V α=x Z  （3-110） 

且 
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 1 2 3 F|| || || || || ||ic c e c+ +x Z%≤    0ic >  （3-111） 

定义误差变量为 

 ˆ= −W W W% ， ˆ= −%V V V ， ˆ= −%Z Z Z  （3-112） 

隐层输出误差 

 T Tˆˆ ( ) ( )σ σ σ σ σ= − = −% V x V x  （3-113） 

将σ 泰勒展开可以得到 

 T T T T T 2ˆ ˆ( ) ( ) ( ) ( )σ σ σ ο′= − +% %V x V x V x V x V x  （3-114） 

其中 

 
1

2ˆ

ˆ( ) 0

ˆ ˆ( ) d ( ) d ( )

0

z

z

σ
σ σ σ

=

′ 
 ′ ′= =  
  O

z z
z z z  （3-115） 

高阶项满足下式 

T 2 T T T Tˆ ˆ( ) [ ( ) ( )] ( )ο σ σ σ ′= − +% %V x V x V x V x V x  

 T 2
4 5 F 6 F|| ( ) || || || || || || ||ic c c eο⇒ + +V x V V% % %≤  （3-116） 

上式由 S函数的定义和向量范数的性质容易得到验证。系统误差动态方程（3-107）可

以改写成 
T T T T T T

T T T T T T

T T T T T

ˆ ˆ ˆ ˆ( ( ) ( ))

ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆˆ ˆ( )

i pi i pi i

pi i pi i

pi i pi i

e k e v k e v

k e v k e v

k e v k e v

σ σ ε ε σ σ

ε σ σ σ σ ε σ σ

ε σ σ ε σ σ σ

= − + − − − = − − − + −

= − − − + − + − = − − − + +

= − − − + + − = − − − + + −

W V x W V x W W

W W W W W W

W W W W W W

&

% %

% % % %% % %

 （3-117） 

将式（3-114）的泰勒展开代入式（3-117）式得 
T T T

T T T T T T T 2

T T T T T T T T 2

ˆˆ ˆ ˆ( ) ( )

ˆˆ ˆ ˆ ( )

ˆ ˆˆ ˆ ˆ ˆ( ) ( )

i pi i

pi i

pi i

e k e v W

k e v

k e v

ε σ σ σ σ σ

ε σ σ σ ο

σ σ σ σ ο ε

= − − − + + − − −

′ ′= − − − + + − −

′ ′ ′= − + − + + − − −

W W

W W V x W V x W V x

W V x W V x W V x W V x

% %&

% % % % %

% % % %

 （3-118） 

将上式稍作整理可得 

 T T T Tˆˆ ˆ ˆ( )i pi ie k e vσ σ σ ω′ ′= − + − + + −W V x W V x% % %&  （3-119） 

 T T T T 2ˆ ( )ω σ ο ε′= − −W V x W V x% %  （3-120） 

由式（3-109）、（3-111）、（3-116）及相关定义知上式有界，即 

 7 8 F 9 F|| || || || || || || ||ic c c eω + +Z Z% %≤  （3-121） 
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为了进行稳定性分析，选择如下李亚普诺夫函数 

 2 T 1 T 11
tr ( ) tr ( )

2 iU e − −= + +% % % %W F W V G V  （3-122） 

其中， 1−F 、 1−G 为维数适当的正定对称阵。对上式两边求导有 

T 1 T 1

T T T T T 1 T 1

2 T 1 T T 1 T

tr ( ) tr ( )

ˆ ˆˆ ˆ ˆ[ ( ) ] tr ( ) tr ( )

ˆ ˆˆ ˆ ˆtr [ ( )] tr [ ( )] ( )

i i

i pi i

pi i i i i i

U e e

e k e v

k e e e e e v

σ σ σ ω

σ σ σ ω

− −

− −

− −

= + +

′ ′= − + − + + − + +

′ ′= − + + − + + + −

& && % % % %&

& &% % % % % %

& &% % % %

W F W V G V

W V x W V x W F W V G V

W F W V x V G V x W

 

  （3-123） 

如果令 

 F M
ˆ(|| || )v iv k Z e= +Z ，   9vk c>  （3-124） 

 ˆ ˆ ˆˆ ˆ || ||i i w ie e k eσ σ ′= − −W F F Vx F W&
 （3-125） 

 Tˆ ˆ ˆˆ i v ie k eσ ′= −V GxW G V&
 （3-126） 

则 

 2 T Ttr [ ( )] tr [ ( )] ( )pi i w i v i iU k e k e k e e vω= − + − + − + −& % % % %W W W V V V  （3-127） 

考虑证明过程简洁，令 w vk k k= = ，则式（3-127）式可以改写为 

 2 T|| || tr [ ( )] ( )pi i i iU k e k e e vω= − + − + −& % %Z Z Z  （3-128） 

因为 T 2 2
F F F F Ftr [ ( )] , || || || || || || || ||− =< > − −% % % % % %≤Z Z Z Z Z Z Z Z Z ，这使得式（3-128）变为 

2 2
F M F F M

2 2
F M F F M

7 8 F 9 F

|| |||| || ( || || ) || |||| || (|| || )

ˆ|| |||| || ( || || ) (|| || )

|| || ( || || || || || ||)

pi i i i v i

pi i i v i

i i

U k e k e Z e k Z e

k e k e Z k Z e

e c c c e

ω− + − + − +

− + − − +

+ + +

Z Z Z

Z Z Z

Z Z

& % % %

% %

% %

≤

≤  

由于 

2 2 2
F M 9 F F M F

2 2
F F F

2 2
F F

ˆ ˆ ˆ(|| || ) || || ( || || || ||) (|| || ) || ||
ˆ(|| || || || ) || ||
ˆ(|| || ) || || 0

v i i i v i v i

v i v i

v i v i

k Z e e c e k Z e k e

k e k e

k e k e

− + + − + +

− + +

− − +

Z Z Z Z

Z Z Z

Z Z Z

%

%

%

≤

≤

≤ ≤

 

所以 

 F F M 7 8 F|| || [ || || || || (|| || ) || || ]i pi iU e k e k Z c c− + − − −Z Z Z& % % %≤  （3-129） 

可见只要方括号中的项为正，那么李亚普诺夫函数的导数就负定。定义 

 10 M 8c Z c k= +  （3-130） 

则 
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F F M 7 8 F

F F 10 7

2 2
F 10 10 7

|| || || || (|| || ) || ||

|| || || || (|| || )

|| || (|| || 2) 4

pi i

pi i

pi i

k e k Z c c

k e k c c

k e k c k c c

+ − − −

= + − −

= + − − −

Z Z Z

Z Z

Z

% % %

% %

%

 

（3-131）

 

因此只需选择 

 
2
10 7

e

4
|| ||i

pi

k c c
e B

k

+
> ≡ 或者 2

F 10 10 7 Z|| || 2 4c c c k B> + + ≡Z%  （3-132） 

就能保证U& 在一个紧致集合外负定。故系统误差和权值的收敛性得到了证明。 

3.4.5 案例仿真与分析 

根据上面所述设计无人机神经网络动态逆控制系统并进行了大量的仿真验证，这  

里给出以下几种情况的仿真结果。仿真初始条件为： 0 13.5 kgm = ， 0 1000 mh = ， 

0 25 m/sV = ， 0 5θ = − °，俯仰角指令信号为 c 10θ = °。神经网络隐层单元个数选为 10。

仿真步长 10 ms。 

1）考虑作动器约束，位置饱和、速率饱和分别取为：–32°~32°、–30°/s~30°/s，

并考虑气动参数的摄动。纵向运动的仿真结果如图 3-22所示。 

 
图 3-22 神经网络动态逆控制器的纵向运动仿真结果 
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2）在仿真 1）的约束条件中考虑作动器未建模动态，加入 0.2 s的纯延时。仿真

结果如图 3-23所示。 

 
图 3-23 神经网络动态逆控制考虑作动器纯延时（0.2 s）时的仿真结果 

3）故障仿真，验证神经网络对故障的重构能力。在仿真 1）的约束条件中仿真

3 s时假定升降舵缺损 50%。仿真结果如图 3-24所示。 

 
图 3-24 神经网络动态逆控制升降舵缺损 50%时的仿真结果 
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4）故障仿真，对比验证神经网络对故障的重构能力。用 3.3节所述的非线性动

态逆方法设计无人机飞行控制系统，在仿真 1）的约束条件中仿真 30 s时假定升降

舵缺损 50%。仿真结果如图 3-25所示。 

 
图 3-25 非线性动态逆控制升降舵缺损 50%时的仿真结果 

通过仿真可以得到如下结论。 

� 按本节所述设计的无人机神经网络动态逆控制系统具有较强的鲁棒性和故

障重构能力，在存在气动参数摄动、作动器未建模动态和故障时，在线神经

网络在一定的范围内能够迅速收敛。 

� 该方案对作动器的纯延时非常敏感，尽管仿真中 SHL网络在延时为 0.2 s时

收敛，但工作状态具有很强的振荡，且作动器在饱和状态进行频繁快速切换，

这是十分有害的。 

� 由图 3-24、3-25对比容易看出，非线性动态逆控制系统要求受控对象的模型

是精确的，所以当受控对象发生故障，对象模型不精确时，该控制系统不能

够控制受控对象稳定达到期望状态。而神经网络动态逆控制系统具有明显的

优势，对故障的重构能力强，当故障发生后，能够快速稳定地控制受控对象

达到期望状态。 

� 与其它神经网络相比，SHL网络的逼近精度高、在线迭代速度快、而且容易

得到收敛的权值更新算法，计算负担比较小。 
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� 常规以及机动飞行状态下，影响系统性能的是作动器速率饱和、位置饱和以

及纯延时，其中延时是破坏系统性能的关键性因素。 

3.5 半实物飞行仿真系统 

3.5.1 半实物飞行仿真的概念与特点 

系统仿真技术，是以控制理论、计算机技术和相似原理为基础，以计算机和各

种物理效应设备为工具，借助系统模型对真实的或设想的系统进行试验研究的一门

综合性技术。 

飞行仿真是以飞行器的运动情况为研究对象、面向复杂系统的仿真。它首先按

照飞行器运动学、空气动力学以及飞行控制原理等有关理论建立起相关的数学模型，

然后以此模型为依托进行模拟试验与分析研究。飞行仿真可围绕航空飞行器的研制、

生产和使用的全部过程，包括对方案论证、技术指标确定、设计分析、生产制造、

试验测试、维护训练和故障处理等各个阶段进行全面的系统分析和评估，具有成本

低、见效快、安全可靠和可重复利用等显著优点。航空工业作为一门高科技、高投

入、高风险的行业，不能没有科学可靠的系统仿真理念、仿真方法和仿真实验结果

的支持。目前，世界航空强国都建立有自己先进的仿真系统实验室，飞行仿真成为

现代仿真技术发展的一个重要分支。 

仿真技术在武器装备发展中有着重要的作用，尤其是应用于航空、航天领域的

复杂系统。按照参与仿真的模型种类不同，系统仿真可分为数学仿真、物理仿真和

物理-数学仿真（又称半实物仿真，hardware in the loop simulation）。 

半实物仿真是指在仿真回路中接入部分实物的仿真，它同其它类型的仿真方法

相比具有实现更高真实性的可能性，是仿真技术中置信度最高的一种仿真方法。半

实物仿真可以缩短研制周期，节省研制费用，避免实验风险。例如，在无人机飞行

控制系统的设计与实验中先采用半实物仿真的方法进行系统的分析和可信性检验，

一方面可以方便地进行数据分析和系统设计，检验系统的性能和可靠，另一方面大

大减少了实际飞行实验所带来的长周期、高风险以及实验数据不足等缺点，是飞行

控制系统设计的重要步骤。 

总体而言，半实物仿真的优点包括： 

� 可以通过实验室实验的方法来设计和检验系统，避免了大量的室外操作； 

� 可以在极端环境下进行软件和硬件的测试，例如高/低温、高加速度、强机械
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振动、强电磁环境等等； 

� 可以测试在部分组件或分系统（例如舵机、传感器或计算机）损坏的情况下

整个系统的运行状况； 

� 可以测试非常规操作下的系统工作状况； 

� 避免建模困难； 

� 具有实验的可重复性，弥补外场飞行试验的不足； 

� 节省资金，缩短研发周期。 

3.5.2 无人机半实物飞行仿真系统的典型结构 

目前国内外对于无人机飞行控制系统半实物飞行仿真都已投入了较多的研究。

从可见的文献资料看，在系统设计上主要有图 3-26所示的两种结构，通常是基于自

主研制的飞控系统。这两种结构中均建立了无人机的数学模型，它以伺服舵机偏角

为输入变量，实时解算无人机位置和姿态变换，并将其转化成 GPS导航信息和飞行 

 
图 3-26 无人机半实物飞行仿真系统两种典型的结构设计 
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控制系统姿态传感器信息传输给飞行控制系统，飞行控制系统再进行导航和控制律

解算并输出舵机控制指令。由此，整个系统构成一个闭环，可全过程地仿真无人机

的飞行任务。较先进的仿真系统多采用实时操作系统（如 RTLinux）以保证数学模

型解算的实时性，但国内多从经济、实用性出发，采用多台计算机协同工作或者使

仿真机运行在 DOS系统下。一般，小型仿真系统的设计中都不使用三轴飞行转台，

采用图 3-26a所示的结构。其特点是系统结构简单、经济，而且不必考虑由于转台

的精度问题带来的系统误差，但由于系统中没有接入惯性器件实物，其全系统仿真

的可信度不如图 3-26b。如果仿真实验只关心飞控系统的软件设计，则多采用图 3-26a

所示的结构设计。 

3.5.3 AP50 半实物飞行仿真系统设计与实现 

1．AP50 自动驾驶仪简介 

AP50是美国 UAV Flight System, Inc.生产的适应于各种小型无人机的高性能自

动驾驶仪，集成了飞行稳定控制、导航和任务控制等诸多功能，是一套完整的高性

能、低成本和微型化的通用无人机飞行控制系统[30]。目前在很多国家的不同领域已

得到了成功的应用，它代表了小型无人机自动驾驶仪的较高水平。 

AP50自动驾驶仪由两个微型计算机组成，MP（mission processor）计算机用于

导航和任务控制以及与地面控制站的通讯，FP（flight processor）飞行控制计算机用

于无人机的飞行控制和增稳控制。另外的专用处理器用于 RC 遥控接收机和伺服舵

机的控制。其结构组成如图 3-27所示。 

AP50的基本控制回路是由姿态反馈和由角速度反馈构成的俯仰回路、横滚回路

和偏航回路，它是飞行控制系统的一个基本组成部分，与增稳系统和航迹控制系统

相结合，组成完整的飞行控制系统。 

AP50飞控系统的内回路主要是控制和稳定飞机的姿态。由于该回路包含了无人

机，而无人机的动态特性又随着飞行条件（如高度、速度等）而变化。为了保证在

各种飞行条件下都能具有较好的性能，AP50 采用了变参控制（即增益预置控制）。

它根据无人机飞行高度和速度的不同，将飞行任务划分为起飞、爬升、低速、巡航、

高速和着陆 6 个飞行状态，用户可根据不同的无人机特性自行设定飞行状态速度、

高度界限。AP50采用经典的 PID 控制方法，有多种 PID 组合飞行稳定控制方案，

每种状态下均可设定一组 PID 控制参数。其控制原理图如图 3-28所示。 
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图 3-27 AP50结构框图 

 
图 3-28 AP50控制原理图 

2．系统设计目的 

1）基于 AP50自动驾驶仪，构建一个面向自动驾驶仪输入输出检测的飞行仿真

系统； 

2）通过飞行仿真实验，分析 AP50的控制律设计，为自主研制和改进国内自动

驾驶仪提供技术参考。 
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3．系统方案设计与实现 

按照系统设计目的，结合我们实际的仿真设备，设计了 AP50半实物飞行仿真系

统（见图 3-29）。主要结构包括：三轴飞行仿真转台、AP50控制信号采集、GPS模

拟器、AP50通信接口和仿真计算机[31]。 

 
图 3-29 AP50半实物飞行仿真系统结构图 

1）三轴飞行仿真转台 

三轴飞行仿真转台用于为自动驾驶仪提供精确的姿态量，包括俯仰角、偏航角、

滚转角以及俯仰速率、偏航速率，从而在地面能够逼真地、可重复地复现无人机在

空中的飞行运动特性。所用转台的结构形式为台面式三轴转台，由机械台体、测控

柜、计算机系统等三大部分组成。台体采用台面式与框架式相结合的结构设计，由

内框组件、中框组件、外框组件及底座等组成（见图 3-30）。测控柜为标准机柜，内

装有测角系统机箱、控制系统机箱、计算机接口等，机柜内部采用模块化总线结构

形式。计算机系统由系统机、数据采集功能板及软件系统组成。 

2）AP50输出控制信号的采集 

对于自动驾驶仪输出控制信号的采集可以有两种方案，一种是对自动驾驶仪的

输出控制信号直接进行采集；另一种是在自动驾驶仪上先连接舵机，再对舵机转动

的角度值进行采集。两种方案的结构如图 3-31所示。两者比较，方案 2结构简单、
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实现方便，便于对自动驾驶仪进行精确的输出检测，但其间省略了舵机环节，在全

系统的仿真实验中，其可信度不如方案 1。 

 

图 3-30 三轴飞行仿真转台台体实物图 

 

图 3-31 自动驾驶仪的输出采集 

目前采用方案 1 的较多。主要原因是在飞行控制器全系统的飞行仿真中，舵机

模型必不可少，无人机六自由度模型的解算需要舵机的偏转角度作为输入变量，而

直接接入真实的舵机可以避免建模困难，提高仿真系统的可信度。根据本系统的设

计目的，得到舵机的具体偏转角度并不重要，方案 2 可更加直接地测试自动驾驶仪

的输出，这对于检测自动驾驶仪本身更加有利。 

3）GPS模拟器 

AP50采用 GPS/INS综合导航方式，它是一种以 INS 为主，以 GPS为辅助测量

手段的高精度组合导航系统。在这种导航方式中，AP50用 GPS给出的位置、速度

信息直接重调惯导系统的输出。实际上，就是在 GPS 工作期间，惯导显示的是 GPS
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的位置和速度；GPS停止工作时，惯导在原显示的基础上变化，即 GPS 停止工作瞬

时的位置和速度作为惯导系统的初值。 

对于 AP50半实物飞行仿真系统，理想的状况是完整模拟 GPS/INS综合导航系

统，将实时导航信息传给 AP50。但由于 AP50集成度高，对于惯性器件的仿真输入

难度较大，基于以下原因，本系统忽略了 AP50 导航系统的惯性传感器，而仅仅把

AP50看作是单一的 GPS导航： 

（1）模拟的 GPS接收器导航信息不会出现失锁或较大的动态误差，也不会存在

所谓的“间隙区”，经过实验可知单一的 GPS导航信息能够满足 AP50的飞行需求。 

（2）飞行仿真过程中，AP50没有位移量，两轴加速度计的输出为零。AP50只

能每秒接收一帧 GPS导航信息，则 GPS/INS导航系统的输出也是一秒钟跳变一次，

这对于 AP50 实时飞行控制来说是不够的，但对于飞行仿真实验、飞行控制系统的

输入输出检测来说是可以接受的。 

AP50的 GPS接收模块使用 Motorola公司的 GPS接收器 M12。根据 M12 的工

作原理与特点，我们开发了 GPS模拟器软件（见图 3-32），既能够模拟 M12 输出导

航信息，使 AP50 处于飞行状态；又能够按照仿真需求输出特定的速度、高度和位

置信息，以便于仿真各种可能的飞行状态。 

 
图 3-32 GPS模拟器软件 
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4）AP50通信接口 

AP50提供 3 个数据通讯接口（FP接口、MP 接口和 GCS接口），完成对 AP50

的状态设置、状态监测、飞行任务设置、控制律参数设置等。FP飞行控制微型计算

机用于无人机的飞行控制和增稳控制。MP 飞行控制微型计算机用于导航和任务控

制以及与地面控制站的通讯。用户购买 AP50 的同时可以购买随机地面站控制软件

GroundPilot，该软件通过 GCS（ground control station）接口与 AP50建立连接。操

作者通过地面控制站，在飞行期间可以实时监控无人机的飞行、修改无人机的任务

设置和飞行参数。 

5）仿真计算机 

仿真计算机采用两个 PC 机完成，是由于通讯传输、转台控制以及模型解算任

务复杂，一台 PC机难以保证系统的实时性。两台 PC机分工如下：一台用于 AP50

的通讯、控制及传感器模型的解算，是测控计算机；一台用于运行仿真控制程序，

其功能包括三轴转台的控制、AP50输出舵机控制信号的接收和处理，以及无人机数

学模型的解算、仿真数据的分析和可视化等。两台 PC机均采用 P4 2.4G CPU，具备

多个串行通讯口，使用 Window XP操作系统。 

3.5.4 仿真实验与结果分析 

对自动驾驶仪控制率进行分析研究，也就是对自动驾驶仪飞行控制软件进行测

试的过程。理论上，应对所有通道、所有可能的情况均进行仿真实验，测试其输出

结果是否与设计目标一致。 

AP50是仿真和测试的对象，但其控制律设计的具体实现方法、参数设置等对用

户来说是未知的。如何通过所建立的仿真环境，设计一系列仿真实验，对其进行仿

真分析，从而获得其控制律设计的具体方法和某些具体参数，是仿真实验的重要任

务之一。因此，仿真实验的目标主要是：1）验证半实物飞行仿真系统的可靠性，探

讨飞行控制系统半实物仿真方法；2）通过飞行仿真实验，深入研究 AP50的控制律

设计，获得某些具体参数等。 

1．AP50 控制律设计 

1）PID 控制器原理 

AP50采用经典的 PID（即比例-积分-微分）控制方法。PID 控制器是一种线性

控制器，它根据给定值 rin（t）与实际输出值 yout（t）构成控制偏差： 

 error( ) rin( ) yout( )t t t= −  
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PID 控制规律为 

 D
P

I 0

derror( )1
( ) error( ) error( )d

d

t K t
u t K t t t

K t

 
= + + 

 
∫  

PID控制系统框图如图 3-33所示。 

 
图 3-33 PID控制系统原理框图 

驾驶仪在工作的过程中，如果被控制参数出现偏差，有以下几种方法减小或消

除误差。 

（1）比例控制项输出与偏差值成正比的控制量来减小偏差。纯比例（P）控制方

式，适用于控制对象响应快、被控量允许有误差的系统。 

（2）积分项输出积分系数倒数（1/I）与累积误差乘积的控制量来消除误差；误

差为零时，积分作用停止，但已输出的控制量不回零。在误差相同的情况下，积分

系数大（积分系数倒数 1/I 小），消除误差的控制量输出时间长；积分系数小，消除

误差的控制量输出时间短。积分的控制作用相当滞后。 

（3）微分项输出一个与偏差变化速度成正比的控制量来抑制偏差的变化。偏差

的变化速度大，微分项输出的控制量就大；偏差的变化速度为零时，微分项的控制

量输出也为零。由此可以看出，微分项的控制作用是针对偏差的变化速度，而不是

针对偏差的大小。微分项的控制作用能够在偏差值变的过大之前，提前进行早期的

有效控制，也就是阻尼作用。 

如果控制对象响应慢而参数变化范围大，单级 PID 控制回路无法满足要求时，

就需要采用复杂的串级控制回路，例如航向-转弯速率控制回路、航向-倾斜角控制回

路、高度-迎角控制回路和速度-迎角控制回路等。 

串级 PID 控制回路的外回路，其主要任务是准确保持被控量符合要求（例如航

向、高度、速度），而内回路的主要任务是控制动作快，迅速消除与外回路输入的设

定值之间产生的偏差（例如转弯速率偏差、倾斜角偏差和迎角偏差），从而使主被控

量符合要求（例如航向、高度、速度）。 

从驾驶仪 PID 控制原理可以看出，控制器的输出是比例项、微分项和积分项 3

个控制输出的和，如图 3-34所示。 
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图 3-34 PID参数作用效果 

2）AP50 PID控制回路及控制律设计 

AP50 PID控制回路设计可总结为表 3-1。 

表 3-1 AP50 PID 控制回路设计 

控制通道 PID 控制回路 

副翼通道 倾斜角 PI 控制器 + 滚转增稳陀螺 + 副翼→方向舵联动控制 + 襟翼控制 

升降舵通道 迎角 PI 控制器 + 速度 PID 控制器 + 俯仰增稳陀螺 + 转弯高度补偿控制 

油门通道 高度 PI 控制器 + 速度 P控制器 + 机动油门 + 平飞油门 + 油门限制器 

方向舵通道 转弯速率 PID 控制器 + 偏航增稳陀螺 + 方向舵→副翼联动控制 

航向通道 航向 PID 控制器 + 转弯速率 / 倾斜角输出限制器 

俯仰通道 速度 PID 控制器 + 高度 PID 控制器 + 平飞迎角 + 迎角输出限制器 

 

无人机侧向控制（转弯控制）有以下两种组合方案：  

� 航向通道 + 方向舵通道（转弯速率控制转弯）； 

� 航向通道 + 副翼通道（倾斜角控制转弯）。  

无人机纵向控制（速度和高度控制）有以下 5种组合方案：  

� 升降舵通道（速度控制）+ 油门通道（高度控制+速度消耦）； 

� 俯仰通道（速度控制迎角输出）→升降舵通道（迎角控制）+ 油门通道（高度

控制+速度消耦）； 

� 俯仰通道（高度控制迎角输出）→升降舵通道（迎角控制）+ 油门通道（速度

控制+高度消耦）； 

� 俯仰通道（平飞迎角输出）→升降舵通道（迎角控制）+ 油门通道（高度控制）； 

� 俯仰通道（速度 + 高度控制迎角输出）→升降舵通道（迎角控制）+ 油门通道

（高度消耦 + 速度消耦）。 

有关参数总结如下： 

� 副翼、升降舵和方向舵控制通道运算速率：30次/s； 

� 俯仰控制通道和航向控制通道运算速率：4 次/s； 

� 油门控制通道运算速率：1 次/s。 
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下面以 AP50 驾驶仪的油门通道和升降舵通道为例，通过所建立的仿真环境，

进行一系列仿真实验分析，获得其控制率设计的具体方法及参数。其他控制通道与

之类似，就不赘述。 

2．油门通道 

油门控制回路由高度 PI控制器和速度 P控制器组成，可以单独使用其中的一个

也可以同时使用两者的和。 

 

图 3-35 AP50油门通道 

单独使用高度 PI控制器时，如果无人机的飞行高度低于设定值，则加大油门；如

果无人机的飞行高度大于设定值，则减小油门。转弯时，使用 FP\THROTTLE\Manv

参数的设置也可以减小或增加油门，即高度消耦。油门限制器可以设置最大、最小

和平飞油门位置。 

单独使用速度 P 控制器时，油门仅对速度偏差做出响应。如果无人机的飞行速

度低于设定值，则加大油门；如果无人机的飞行速度大于设定值，则减小油门。转

弯时，使用 FP\THROTTLE\Manv参数的设置也可以减小或增加油门，即速度消耦。 

1）仿真实验设置 

（1）启动 AP50，通过 MP 和 FP系统设置菜单分别设置参考速度设置为地速，

参考高度为 GPS高度。 
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（2）通过 FP系统菜单对 AP50控制律进行如下配置： 

� 油门通道—高度 PI控制器 + 平飞油门 + 油门限制器； 

� 副翼通道—倾斜角 PI控制器 + 航向 PID 控制器 + 滚转增稳陀螺； 

� 升降舵通道—速度 PID控制器 + 俯仰增稳陀螺； 

� 方向舵通道—转弯速率 PID 控制器 + 偏航增稳陀螺； 
AP50油门-高度 PI控制器参数设置如表 3-2所示。 

表 3-2 AP50 油门-高度 PI 控制器参数设置 

飞行状态 SPK  SIK  maxδ  minδ  

高速（Dash） 2 1 100  –50 

 

SPK = 2，表示 PI控制器比例项系数 PK 的大小，这里 SPK 并没有明确的物理意义。 

SIK = 1，表示失效积分项。 

由 PI控制器原理可知，油门位置 T 应有以下关系： 

 0 P( ) AE( )T k T K k= + ⋅  

其中， ( )T k 为第 k 时刻油门的位置；0T 为高速状态下的平飞油门位置。AE( )k（altitude 

error）为第 k 时刻的高度偏差。 maxδ 为油门最大开度， minδ 为油门最小开度。数值

“100”和“–50”仅是设置表示值，其大小对应一个确定的油门控制信号的脉冲宽度。

在 AP50 GCS输出的数据帧中也有一个值表示油门控制信号的大小，经过测试三者

的对应关系如表 3-3所示。 

表 3-3 AP50 油门控制信号的对应关系 

FP设定值 GCS输出值 实测脉冲宽度/ms 

100（最大值） 228 1.904 794 

80 208 1.826 669 

60 188 1.784 544 

40 168 1.670 419 

20 148 1.592 294 

0   128 1.520 905 

–20   108 1.442 780 

–40   88 1.364 655 

–60   68 1.286 530 

–80   48 1.208 405 

–100（最小值） 28 1.130 280 
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经过测试，升降舵、方向舵和副翼舵机也有以上的对应关系。 

仿真实验主要针对 AP50处于高速（dash）飞行状态下的控制律设计，其它飞行

状态均类似，所以在此仅给出高速状态下的控制律参数，其它均为默认值。 

2）仿真实验 1 

启动 AP50，运行 GPS接收器模拟器软件，设置模拟器输出 GPS导航信息的速

度、高度和航向与 AP50 任务设置值一致，使 AP50 处于高速飞行状态。从第 20 s

开始，设置 GPS导航信息高度为 950 m，并以 1 m/s的速度匀速爬升，速度和航向

保持不变。图 3-36是 AP50输出的油门控制信号脉宽曲线。 

 
图 3-36 油门通道飞行仿真脉宽曲线 

图 3-36显示，脉宽曲线有明显的锯齿现象，其原因：一是 AP50油门控制通道

的解算速率为 1次/s，二是受 AP50控制信号脉宽的最小分辨率所限。可以测得，其

最小的分辨率为 0.006 12 ms。 

从第 0 s 到第 20 s，AP50 处于平飞状态，油门控制信号为平飞设定值，T =  

1.520 9 ms；第 20 s到 173 s，油门控制信号脉宽值随高度的增加匀速减小。根据 P

控制器原理，油门控制信号脉宽满足下式： 

 0 P( ) AE( )T k T K k= + ⋅  

由已测数据采用最小二乘法进行曲线拟合可得到 P 0.000 738 89K ≈ − 。 PK 的大

小取决于设置值 SPK 。 

第 173 s，高度偏差达 100 m，达到 AP50设定的偏差界限（ 100± ），AP50输出

油门控制信号设定最小值，T = 1.325 6 ms，此后一直保持该输出值。该值的大小取决

于设置项 minδ 。 
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3）仿真实验 2 

重新启动 AP50，运行 GPS接收器模拟器软件，设置模拟器输出 GPS导航信息

的速度、高度和航向与 AP50任务设置值一致，使 AP50处于高速飞行状态。从某一

时刻开始，设置 GPS导航信息高度为 880 m，并以 1 m/s的速度匀速爬升，速度和

航向保持不变。图 3-37是 AP50输出的油门控制信号脉宽曲线。 

 
图 3-37 油门通道飞行仿真脉宽曲线 

由上图可知，0 s开始由于高度偏差超过设定的最大限制值，AP50 输出最大控

制信号脉宽，T = 1.904 8 ms；到第 20 s，高度偏差开始小于设定界限值，但 AP50

并没有按 P 控制率输出控制脉宽值，而是保持最大值，直到第 120 s高度偏差降为

零。而后，控制信号脉宽跳变到设定最小值，1 s后按 P控制率输出控制脉宽值，直

到偏差达到设定最大界限值。 

4）仿真实验 3 

重新设置 AP50油门通道高度 PI控制器参数如表 3-4所示。 

表 3-4 AP50 油门通道高度 PI 控制器参数 

飞行状态 SPK  SIK  maxδ  minδ  

高速（dash） 2 20 100 –50 

 

SIK = 20，积分项有效，则由 PI控制器的原理可得： 

 0 P I
0

( ) AE( ) (1/ ) AE( )
k

i

T k T K k K i
=

= + ⋅ + ∑   

启动 AP50，运行 GPS接收器模拟器软件，设置模拟器输出 GPS导航信息的速
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度、高度和航向与 AP50任务设置值一致，使 AP50处于高速飞行状态。从第 4 s开

始，设置 GPS导航信息高度为 1 050 m，速度和航向保持不变。图 3-38是 AP50输

出的油门控制信号脉宽曲线，显示了油门通道高度 PI控制器的作用效果。 

 
图 3-38 油门通道飞行仿真脉宽曲线 

同样，可以用以上的方法针对 AP50油门控制通道速度 P控制器设计仿真实验，

这里不再详述。AP50主要应用于小型无人机，而小型无人机多采用高度偏差控制升

降舵 / 速度偏差控制油门的方法，所以油门通道的速度 P控制器一般不单独使用，在

我们对 AP50的实际应用中也证实了这一点。 

5）实验结论 

通过油门通道的飞行仿真实验，对半实物仿真系统的性能和可靠性进行了初步

检验，同时根据对实验曲线的判断和分析，在 AP50 高速飞行状态下可以得到如下

结论： 

� 在高度偏差范围内（±100 m），油门舵机控制信号符合“高度 PI控制器 + 平

飞油门 + 油门限制器”的控制规律； 

� 当高度偏差超过规定范围（±100 m）时，AP50 将一直输出最大或最小油门

控制信号，直到高度偏差为零； 

� 实验得到了一些具体的参数，如油门设置值与 AP50输出控制脉宽的对应关

系、AP50输出控制脉宽的最小分辨率等。    

3．升降舵通道 

AP50自动驾驶仪升降舵通道由速度 PID 控制器和迎角 PI 控制器组成，控制回
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路结构图如图 3-39所示。如果使用升降舵通道与俯仰通道组成一个串级回路控制无

人机的迎角，必须失效升降舵通道中的速度 PID 控制器；如果不使用俯仰通道，而

直接使用升降舵通道中的速度 PID 控制器控制无人机的速度，则必须失效升降舵通

道中的迎角 PI控制器。 

 
图 3-39 AP50升降舵通道 

单独使用升降舵通道中的速度 PID 控制器控制无人机的速度时，如果无人机的

飞行速度小于设定速度，升降舵下偏；如果无人机的飞行速度大于设定速度，升降

舵上偏。 
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俯仰角速率陀螺，用于无人机的俯仰增稳控制。无人机转弯时，FP\Parameter\ 

Elevator\|Roll|参数值可以使升降舵上偏，补偿高度损失。 

1）实验设置 

（1）启动 AP50，通过 MP 和 FP系统设置菜单分别设置参考速度设置为地速，

参考高度为 GPS高度。 

（2）通过 FP系统菜单对 AP50控制率进行如下配置： 

� 油门通道—高度 PI控制器 + 平飞油门 + 油门限制器； 

� 副翼通道—倾斜角 PI控制器 + 航向 PID 控制器 + 滚转增稳陀螺； 

� 升降舵通道—速度 PID控制器 + 俯仰增稳陀螺； 

� 方向舵通道—转弯速率 PID 控制器 + 偏航增稳陀螺。 

2）仿真实验 1 

AP50升降舵-速度 PID控制器参数设置如表 3-5所示。 

表 3-5 AP50 升降舵-速度 PID 控制器参数设置 

飞行状态 SPK  SIK  SDK  Pgyro |Roll| Const 

高速（Dash） 2 60 20 5 0 0 
 
表 3-5中，|Roll|= 0，表示失效转弯高度补偿； SDK 表示失效微分项；Pgyro是与

升降舵陀螺有关的参数；常数项 Const= 0，表示设置高速状态下升降舵的中立位置

为零；Const值范围为–100～100，表示在高度状态下的平飞升降舵位置。 

由 PID 控制器原理可知，油门位置 T 应有以下关系： 

0 P I D
0

( ) SE( ) (1/ ) SE( ) [SE( ) SE( 1)]
k

i

T k T K k K i K k k
=

= + ⋅ + + − −∑  

其中， 0T 为平飞升降位置，由测试可知，当 Const的值设置为 0时， 0 1.533 7T = ms；

SE( )k 为第 k 时刻的速度偏差。 

启动 AP50，运行 GPS接收器模拟器软件，先设置模拟器输出 GPS导航信息的

速度、高度和航向与 AP50任务设置值一致，使 AP50处于高速飞行状态。从某时刻

开始，设置 GPS导航信息速度为 80 m/s，并以 1 m/s2的加速度不断加速，GPS高度

和航向保持不变。图 3-40是 AP50输出的升降舵控制信号脉宽曲线。 

从图 3-40可以看出，从第 32 s开始，PID 控制器积分项输出饱和受限，积分项

失去作用。经过多次实验得到，积分饱和限制值对应的升降控制脉宽差为 0.195 3 ms。

到第 180 s，升降舵控制信号突然降为最小，由 GCS状态监测可知此时 AP50飞行状

态转为巡航状态。可以作初步的推测，当速度无限制的增加，升降舵偏角超过限制

值（经测试可得对应的脉宽值为 0.351 5 ms），AP50 失效当前的控制律参数，这是 
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图 3-40 升降舵通道飞行仿真脉宽曲线 

一种应急保护措施。由于目前没有依据可查，这种解释需进一步考证。 

3）仿真实验 2 

保持参数设置，启动 AP50，运行 GPS接收器模拟器软件，先设置模拟器输出 GPS

导航信息的速度、高度和航向与 AP50任务设置值一致，使 AP50处于高速飞行状态。 

从某时刻开始，使转台以固定的频率在 AP50俯仰方向上摇摆，图 3-41的上下 

 
图 3-41 升降舵通道飞行仿真脉宽曲线 
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两图分别是转台以频率 0.5 Hz、振幅15o 和频率 1 Hz、振幅10o 按正弦摇摆时测得的

升降舵脉宽曲线。 

通过图 3-41的两条曲线可以清楚地看出升降舵通道陀螺增稳回路的工作方式。

升降舵的输出脉宽应该为： 

gyrogyro pPT K ω= ，
gyroPK 为升降舵陀螺增稳比例系数，其大小与参数 Pgyro的大小相

关。 pω 为 AP50的俯仰角速率。 

4）仿真实验 3 

AP50升降舵-速度 PID控制器参数设置如表 3-6所示。 

表 3-6 AP50 升降舵-速度 PID 控制器参数设置 

飞行状态 SPK  SIK  SDK  Pgyro |Roll| Const 

高速（dash） 2 100 20 5 0 0 

 

启动 AP50，运行 GPS接收器模拟器软件，先设置模拟器输出 GPS导航信息的

速度、高度和航向与 AP50任务设置值一致，使 AP50处于高速飞行状态。从某时刻

开始，设置 GPS导航信息速度以 1 m/s2的加速度不断增加，GPS高度和航向保持不

变，其间，使转台以频率 0.25 Hz、摆幅 15°在 AP50俯仰方向摇摆 3 个周期，测得

的升降舵控制信号脉宽如图 3-42所示。 

 
图 3-42 升降舵通道飞行仿真脉宽曲线 
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5）实验结论 

� 验证了升降舵通道速度 PID 控制器和俯仰增稳陀螺的控制规律，得到了不同

飞行参数下的飞行仿真脉宽曲线； 

� 得到了 PID 控制器积分饱和限制值，升降舵最大偏转角控制脉宽等参数值。 
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第 4 章 温湿压测量技术 

大气温度、湿度、压力是无人机气象探测活动中重要的测量参数。温湿压测量

技术与具体的测量要求、采用的测量工具以及相应的环境特点等因素有关，需要针

对具体情况设计最佳的测量方法。测量要求主要是指测量范围和测量精度的要求，测

量工具主要是指所采用的测量敏感装置，例如采用单项敏感器或采用组件式敏感装

置。特别要重视根据精度要求确定相应的数据处理算法以及测量环境对所用工具、方

法的适应性。对轻小型无人机气象测量多选用组合式微电子敏感器件。 

4.1 温湿压测量要求 

大气中各个高度上的温度、湿度和气压随时间和空间分布的资料，是研究大气

中各种热力和动力过程，以及天气分析和预报的最基础资料。目前，空中温度、湿

度和气压的测量主要是采用气球探空仪、火箭探空仪、下投式探空仪、气象无人机

等。探空仪是最常用的探空设备，气象无人机的测量要求可参照探空仪。 

探空仪的测量单位：气压为百帕（hPa），温度为摄氏度（℃），相对湿度为百分

数（%）。探空仪必须在非常宽的气象条件范围下正常地工作： 

温度从 50℃至－90℃； 

相对湿度从 1%至 100%； 

气压从 1 050 hPa至 5 hPa。 

探空仪对环境的适应性要求较高，必须能在大雨、雷暴和强积冰的条件下连续、

可靠地工作，环境因素会对系统测量的准确度造成影响。 

气象无人机对温度、湿度和气压的测量精度可以参考无线电探空仪系统的要求。

对于无线电探空仪的测量精度，世界气象组织（WMO）对无线电探空仪系统测量精

度的要求如表 4-1所示[1, 2]。 

表 4-1 WMO 对探空仪测量精度的要求 

气象要素 测量范围 准确度要求 

气压 从地面到 5 hPa ±1 hPa 

温度 
从地面到 100 hPa 

100 hPa～5 hPa 

±0.5℃ 

±1.0℃ 

相对湿度 对流层 ±5% 
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4.2 温湿压测量方法 

4.2.1 温度测量 

气象无人机飞行速度在几十到几百米/秒，为保证温度测量精度，温度传感器对

温度的变化必须具有足够快的反应速率，以确保它在飞行过程中因为热滞后造成的

系统偏差小于 0.1 K。常用的温度传感器主要有热敏电阻传感器、热敏电容传感器、双

金属片传感器和热电偶。其典型的反应时间常数见表 4-2。另外温度传感器应该设计

成尽可能不受直接太阳辐射或太阳辐射的后向散射引起的辐射误差影响以及不受红

外辐射的热交换影响。温度传感器也需要具有充分的坚固性以耐受无人机起飞、飞

行、降落过程中的振动和冲击，以及充分的稳定性以保持在规定使用期间内具有准

确的校准性能[3~6]。 

表 4444----2222 常用温度传感器的典型反应时间常数 

温度传感器 
τ/s 

（在 1 000 hPa） 

τ/s 

（在 100 hPa） 

τ/s 

（在 10 hPa） 

杆状热敏电阻 直径 1.3 mm 3 8 21 

珠状热敏电容 直径 1.2 mm 2.5 6 15 

钨丝 直径 0.013 5 mm ＜0.05 ＜0.05 0.1 

双金属片 5～8 12～20 — 

1．热敏电阻 

热敏电阻通常由陶瓷材料制成，其电阻值随温度变化。此种传感器具有高的电

阻值，并随绝对温度降低而电阻增加，电阻 R 和温度 T 之间的关系可近似地表示为 

 exp( / )R A B T= ⋅  （4-1） 

式中，A、B 是常数，对温度变化的灵敏度非常高，但此种传感器对温度的反应远远

偏离于线性，其灵敏度大致随绝对温度的平方而减小。由于热敏电阻的阻值很高，典

型值为几十千欧，所以传感器的自身加热作用可以忽略。而且可以生产体积很小的

热敏电阻，从而能获得很快的反应速率。 

2．热敏电容 

热敏电容通常由陶瓷材料制成，其电容率随温度而变化，所用的陶瓷通常为钛

酸钡-锶，这种铁-电材料的电容率温度系数为 10–2（℃）–1量级。当温度在居里点以

下，温度系数为正；在居里点以上，温度系数为负。最常用的传感器直径约 1.2 mm，
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已设计出的新的传感器直径约 0.1 mm。这种传感器应能获得较高的反应速率，同时

太阳加热作用的误差应远小于那些较大的传感器。 

3．金属导线电阻器 

这种类型的传感器具有高的校准稳定性和对温度变化的线性反应特征，细金属

丝传感器具有非常快的反应，只要金属丝对太阳辐射的吸收较低，其辐射误差就小。

镍、铂和钨是比较适用的金属，为达到较高的阻值，必须由很细的金属丝制成，因

而这类传感器常常很脆弱，因为钨金属丝吸收太阳辐射较高，在平流层中，太阳加

热作用较大。 

4．热电偶 

直径 0.65 mm的铜-康铜金属丝用作构成热电偶，组成一个快速反应的传感器。

在热电动势和传感器与其参考点之间温度差的联系，是一个早已建立的物理关系。热

电偶参考点装置在无人机内相对稳定的温度环境中，用一温度传感器测量此参考点

温度。为了获得准确的温度值，在传感器和内部参考点之间附加的接点所引起的随

机的电动势必须加以补偿。 

5．双金属片传感器 

双金属片传感器的反应时间常数相对偏慢，而且辐射误差较大，尤其是在气压

低于 20 hPa的条件下，目前大部分已被新的温度传感器所替代。在双金属片传感器

及其支架中，由热滞后引起的温度误差很大（超过 0.3 K），即使在对流层中也不能

忽略，必须对它进行补偿。 

4.2.2 相对湿度测量 

相对湿度传感器的测量依赖于传感器与大气之间水分子的迅速交换。在干燥条

件下（无云、雾或降水）温度高于－10℃，相对湿度传感器之间的一致性很好。但在

很低的温度和气压条件下，要取得相对湿度传感器完满的运作是极端困难的。大多

数相对湿度传感器的校准与温度有关。若以传感器在实验室中室内温度条件下所确

定的准确度来探测整个对流层，则在地面系统处理资料的过程中，对上述相对湿度

的校准与温度的关系，必须进行相应的修正。 

1．薄膜湿敏电容器 

薄膜湿敏电容的工作依赖于聚合物薄层的介电常数随环境水汽压而变化。电容
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器的下电极是在玻璃基片（典型的 4 mm见方，厚 0.2 mm）上真空喷涂一层金属膜，

其上均匀喷涂约 1 µm厚的活性聚合物，再在聚合物上真空喷涂一层薄金属膜形成上

电极并允许水汽渗透进入。传感器的电容是相对湿度的近似线性函数。校准中的温

度相关性小，随后对传感器性能的实验研究表明，只要传感器上的电极不受降水沾

染，其滞后相对较小（小于相对湿度 3%）。这种传感器在潮湿条件下比较稳定，但

在低空穿过厚云层后仍会受到一定程度的污染。通常在飞行中周期性地加热相对湿

度传感器，可清除污染物。 

2．碳湿敏电阻 

碳湿敏电阻传感器由在吸湿性薄膜中散布着的悬胶状微碳粒构成。改型的传感

器由聚苯乙烯条块（厚约 1 mm，长约 60 mm，宽约 18 mm）涂上一薄层含碳粒的吸

湿性膜组成，沿两侧溅射上电极。环境相对湿度的变化导致吸湿性薄膜的尺度改变，

阻值随湿度渐增，相对湿度 90%时的阻值是相对湿度 30%时的 100倍。在数据处理

过程中可应用与温度的关系进行修正。 

这种传感器要求对生产过程进行很好地控制，以便无需对其温度关系单个地确

定。这种湿敏电阻正常情况下应在工厂中室温条件下针对一定相对湿度范围经历多

次循环驯化，以减小传感器的滞后性能。传感器的电阻值在生产中通过刻刮一部分

碳膜可调整至标准值。特殊情况下需更改电阻值时，可叠加合适的标准电阻，这样

传感器可以具有较好的互换性，无需再次校准。传感器之前使用必须保持密封状态，

安装时不能用手触摸吸湿性表面。 

3．肠膜传感器 

湿度从 0%变至 100%，肠膜（牛的腹膜层）条长度改变 5%～7%，当温度高于   

－20℃时使用它，可获得有效的测量结果，而在低于此温度下，该传感器的反应极

缓慢。肠膜传感器暴露在低湿条件下，也表现出明显的滞后。 

4．氯化锂传感器 

氯化锂传感器属于电阻型传感器，在聚苯乙烯长条上喷涂上溶解在醋酸聚乙烯

中的氯化锂电解液膜，沿传感器两长条边沿以类似于碳湿敏电阻传感器的方式溅射

上电极。氯化锂传感器的电阻随相对湿度增加而减小，在室温条件下相对湿度从 15%

变至 100%，电阻值约从 10 MΩ变至 5 kΩ。氯化锂传感器暴露在高相对湿度下时间

较长时，它的性能不稳定，必须把它储存于干燥条件下，在很高和很低湿度下，这

种传感器的反应时间常数非常大。 
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4.2.3 气压测量 

气压传感器必须在非常大的动态范围（从 3～1 000 hPa）内保持其准确度，并

在较低气压下仍具有 0.1 hPa 的分辨率。气压的变化通常通过一个小的电量或机械

的变化来识别。气压传感器及其转换器，通常设计使其灵敏度随气压减小而增加，探

空系统气压传感器的反应时间常数一般非常小，由传感器滞后引起的误差并不明显。 

1．膜盒 

在大多数无线电探空仪中，使用膜盒作为气压传感器。膜盒由金属材料制成，

其弹性系数与温度无关。膜盒位移偏差的测量，既可以通过一个在膜盒与探空仪转

换器之间有机械联动的外部机件来实现，也可以通过一个内部机件来实现。膜盒的

灵敏度主要取决于膜盒的有效表面积及其弹性，设计的膜盒得出的位移偏差既可同

气压成线性比例关系，也可同气压遵从其它函数关系，例如同气压近似成对数的关

系。膜盒校准的长期稳定性常可通过改善其适应性来实现。当膜盒用机械联动机件

联接至转换器上时，通常传感器有约 1～2 hPa 的迟滞效应。在对传感器校准过程中

必须考虑这种迟滞效应。 

2．电容膜盒 

许多现代无线电探空仪设计采用直径更小（直径为 30 mm或更小）的膜盒，按

其位移偏差通过其内部的电容器直接测量气压。用于测量的平板电容器中的两个板，

分别直接固定在膜盒的一侧，电容值 C 可表示成 

 /C εs e=  （4-2） 

式中，s 是每一板的表面积，e 是两板之间的距离，ε是介电常数，由于 e 是膜盒位

移偏差的直接函数，此时电容值 C 是位移偏差的直接电测量。当气压降低时，e 减

小，电容传感器的灵敏度为增加。电容传感器比较复杂，难于生产，但却最适合于

高空测量，因其灵敏度在 10 hPa时比在 1 000 hPa大 10倍，其电容值通常约为 6 pF。 

膜盒电容传感器的校准通常与温度有明显的依赖关系，此时可进行补偿，即加

上温度系数大小相等的外部参照电容器，或在地面系统进行数据处理时，使用工厂

校准得出的校准系数。在数据处理中应用的修正值将取决于在气压传感器附近测定

的内部温度。在实践中为达到所要求的准确度采用这两种补偿方法是必要的。 

3．硅传感器 

随着硅的使用而技术不断发展，现在已能用硅制作可靠的气压传感器。在一厚
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的无导体层中开一个孔，形成一个小空腔，对这个孔覆盖很薄的一层硅，此时空腔

中保持很低的气压。于是这一空腔可用作气压传感器，它所感应的大气压引起覆盖

的薄硅层产生偏差。 

薄硅层的偏差，可用一压性电阻传感器进行测量。此时把应变电阻作为量规扩

散在空腔覆盖层的表面，应变量规的电阻随薄硅层的偏差而变化。将此量规的电阻

耦合作为惠斯通电桥的桥臂，从而得到电阻值随气压呈线性变化。这种类型的传感

器通常在工业中使用，传感器的输出随气压有一个线性关系，而且其校准随时间能

保持稳定性。但是这种应变量规的电阻具有较强的温度依从性，故若不进行温度补

偿，温度改变 1 K 将产生 2 hPa的气压误差。通过把传感器的输出与具有同该应变

量规电阻相似温度依从关系的半导体电阻相连进行对照，即可缩减这种强烈的与温

度的依从关系。但是若使用参照电阻，感应系统的线性特性就会丧失，电阻随气压

变化的关系变得更复杂。此外，对此类传感器进行气压校准时需要采用逐个校准方

式，并对气压传感器在飞行中所经历的温度范围的不同温度同时进行校准，随后在

地面系统进行资料处理过程中可针对传感器中的温度变化进行相应的修正。 

检测硅偏差的第二种方法是采用电容传感器，在这种情况下，薄的硅层跨越空

腔上覆以一薄的金属层，第二金属层用作一参考平面。硅覆盖层的偏差用这两层之

间的电容变化来测量。这种类型的传感器具有远低于应变量规电阻的对温度的依从

关系，能避免在一般大的电容膜盒传感器中，因通过膜盒的温度梯度变化以及在上

升中伴随电子设备因素两者所引起的校准误差。 

4.3 温湿压组合测量技术 

4.3.1 温湿压组合传感器 

温度、湿度、大气压力的测量相互影响，为提高测量效果，降低成本，芬兰 Vaisala

公司生产了温度、湿度和气压集成传感器，用于无线电探空仪。澳大利亚气象无人

机使用了 3套 Vaisala公司 RSS901组件完成测量任务，每次在飞机左右机翼下各布

置 1 套，机舱内 1 套，保障测量数据冗余[7, 8]。 

RSS911组件是 RSS901组件的改进型，主要在 Vaisala公司 RK91火箭探空仪上

使用，RK91火箭探空仪外形及 RSS911组件的安装见图 4-1，表 4-3给出了 RSS911

组件的主要技术指标。 
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图 4-1 安装 RSS911组件的 RK91火箭探空仪 

表 4-3 RSS911 组件的主要技术指标  

温度 

测量范围 ＋60 ℃～－90 ℃ 

 响应时间 
1 000 hPa 0.2 s 

10 hPa 0.5 s 

精度 0.5℃ 

湿度 

测量范围 0～100%RH 

响应时间 
6 m/s, 1 000 hPa, ＋20℃ ＜0.5 s 

6 m/s, 1 000 hPa, －40℃ ＜20 s 

精度 3%RH 

气压 
测量范围 1 080～3 hPa 

精度 1.5 hPa 

 

RSS911组件使用热敏电容、湿敏电容和硅单晶空盒气压表将温度、湿度和气压

转换为电容量。电容变量控制测量振荡器的频率，图 4-2为它的工作原理图。 
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图 4-2 芬兰 RSS911组件工作原理图 

整个线路中共接入 8个容抗性元件，其中 K1、K2 和 K3 为 3 个标准电容，其电

容值应选择在温、湿、压元件电容变化范围的高端、低端，以及中间值附近，其主要

目的是用于误差修正；温度元件两个，T 和 S，T 元件测量气温，S元件测量空盒所处

的温度，以便进行其温度系数的修正；湿度元件两个，U1和 U2；以及气压元件 P。 

RSS911组件采用双湿度元件的理由是为了克服传感器入云时元件被沾湿的影

响。当元件被沾湿后，可以启动加热电路蒸发掉元件表面所凝结的露或霜，此时元

件无法进行正常观测，设置两个元件可以交替地使它们处于加热和测量状态。除了

对湿度电容增加了加热功能外，RSS911组件改用硅单晶空盒替代金属空盒电容。温

度传感器采用温度-电容变换式，结构见图 4-3，RSS911组件的温度传感器在感温电

介质陶瓷中封入两根铂丝作为电容极板，外覆绝缘层、反射金属层和防水层，它的

最大特点是明显减小了探空仪的辐射误差。 

 
图 4-3 RSS911组件温度传感器结构图 
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4.3.2 温湿压组件数据采集系统设计 

RSS911温度、湿度和气压传感器组件采用温度→电容、湿度→电容、压力→电

容变换技术，将温度、湿度和气压变化转换为电容值的变化，采用 C/F 变换技术将

电容值的变化转换为频率变化。RSS911组件数据采集处理电路包括信号调理器、单

片机和电平变换器，原理图见图 4-4。 

 

图 4-4 温湿压组件数据采集处理电路原理图 

信号调理器将 RSS911组件 C/F 变换器输出信号的电平变换到单片机要求的范

围，送入数据采集单片机。GPS接收机选用市售 OEM 板，提供气象数据测量的时

间、位置和高度，其秒脉冲信号作为时统信号，触发数据采集过程；单片机为

PIC16F877或其它型号单片机，完成温度、湿度和气压传感器组件信息和 GPS接收

机信息的采集、处理，并按数据传输模块要求的格式组帧。图 4-5 为机载单片机软

件流程图，单片机在完成初始化工作后，进入数据采集处理循环，在 GPS秒脉冲信

号的触发下依次采集 GPS、温度、湿度、气压数据，测量完成后，按规定格式组帧

发送到地面的数据处理计算机。数据处理计算机计算出无人机飞行区域的温度、湿

度和气压，图 4-6 给出了地面解算处理软件流程图，主要包括系统初始化、数据接

收、数字滤波、模型联立求解、可视化显示等功能。 

4.3.3 温湿压组件测量数据处理与比对 

原始测量数据与真实的温度、湿度和气压之间，不是简单的对应关系。为了保

证测量精度，Vaisala公司使用了复杂的校准方法和解算公式。作者通过对 50余只温 
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图 4-5 机载单片机软件流程图 

 

 

图 4-6 地面解算处理软件流程图 

 
 
湿压组件 1 000 余组测量数据的分析、处理，获得温度、湿度、气压测量的初步解

算模型。再将使用解算模型计算出的测量结果与 Vaisala公司使用 RSS911组件的火

箭探空系统的测量结果进行比对，降低解算误差，提高模型的准确度。图 4-7～4-10

给出部分比对曲线。 

使用多次改进的解算模型测量的数据，与 Vaisala公司的 MW301 自动气象站

的测量数据进行比对，偏差都在精度要求的范围内。国家气象计量站对温湿压组

件数据采集系统进行温湿度计量测试，说明解算方法准确可信。 
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图 4-7 组件 1 温度传感器测量数据比对曲线 

 

图 4-8 组件 1 湿度传感器 1 测量数据比对曲线 
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图 4-9 组件 1 湿度传感器 2 测量数据比对曲线 

 
图 4-10 组件 1 气压传感器测量数据比对曲线 
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4.4 温湿压测量误差 

4.4.1 温度测量误差 

1．太阳辐射的加热作用 

无人机白天飞行时太阳辐射加热会引起温度测量误差。辐射罩和反射涂层可以

减轻太阳辐射的影响，但尚不能完全消除，因此太阳辐射所引起的误差不能忽略。无

线电探空仪系统在资料处理过程中都应用软件修正来补偿太阳辐射加热作用。这些

修正方案通常根据对白天 / 夜间温度的变化，并配合太阳辐射加热作用模式得出

的，修正值表示成上升时的太阳高度角的函数，在低的太阳高度角（小于 10°）下，

加热误差对太阳高度角的变化极端敏感。 

2．地球红外辐射误差 

无人机飞行过程中，地面和无人机飞行高度以下的大气层向上的红外辐射投射

到温度传感器上，引起温度测量误差。红外辐射带来的误差在白天和夜间均影响温

度观测结果，红外辐射随云量和地面温度变化明显。 

3．冰或水沾附在传感器上 

冰或水沾附在温度传感器上，当大气相对湿度达到 100%时，就会引起温度传感

器的蒸发或升华冷却作用。若该传感器易于收集水或冰而不能迅速地排除降水，则

在飞行过程中所取得的温度测量结果将会有较大的误差。而且若沾附在传感器上的

水，在飞行进入较冷空气中冻结时，释放的潜热将使其升温甚至可趋近于 0℃。若传

感器覆以冰层并因运动进入较暖层，则在冰层融化前温度不会升至高于 0℃。 

4.4.2 相对湿度测量误差 

1．传感器反应速率低和滞后 

无人机进行测量时，飞行速度几十米/秒，飞行高度从地面到海拔几千米，飞行

区域的湿度和温度在大的范围内变化，有时在短时间内就有较大变化，湿度传感器

反应速率低将对测量结果产生明显的系统偏差。 

在一次飞行过程中，相对湿度多次上升至高值随后降至低值，此时传感器的滞

后产生的问题要比气压、温度传感器大。传感器的滞后误差一般为相对湿度的百分

之几，但对有些传感器，如肠膜之类，其误差就较大。滞后误差通过对传感器进行

充分的老化可以部分地得到缓解和改善。 
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2．在云中沾湿或积冰 

湿度传感器通过低云或雾时，元件被沾湿或形成冻结将使元件在较长时段内失

效，飞出云层后，虽然湿度下降，但湿度传感器仍处于瘫痪状态，无法反应湿度变

化。为消除沾湿或积冰对传感器的影响，Vaisala公司采用双湿度传感器轮流加热的

方法，消除污染状态。 

4.4.3 气压测量误差 

1．气压传感器的相对测量误差 

目前使用的气压传感器在各个飞行高度能保持相同的灵敏度，在低空和高空保

持相同的绝对精度，但在低气压测量时具有较高的相对误差。例如在地面附近 1 000 hPa

处的气压测量相对误差仅为 0.05%；在 500 hPa高处为 0.1%；50 hPa处可达到 1%。较

高的相对误差对计算气压高度和风速测量带来较大的影响。 

2．温度影响 

不论是电容膜盒传感器还是硅压阻传感器，当传感器所处环境温度发生变化或

者传感器和电子线路出现温度梯度时，气压测量会有较大的误差。一般采用靠近气

压传感器安装一个温度传感器，感受其周围温度变化，并对气压传感器的测量结果

进行温度补偿，减轻其影响。 
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第 5 章 测 风 技 术 

风场测量是气象无人机的关键技术之一。根据机载设备的特点和应用需求，无

人机风场测量方法、测量误差源分析与补偿以及有效的数据处理方法都是很重要的

研究内容。本章总结几种适合于微小型无人机的测风方法，针对几种测风方法的不足，

提出一种新的水平飞行测风法，并对这种测风法的误差源进行分析和补偿，给出自

适应滤波算法和粒子滤波算法两种风场数据处理方法，并利用仿真数据和试验数据

对这两种方法进行比较分析。 

5.1 无人机测风方法 

飞机质心处的风速矢量 WV 、飞机对地的固有速度矢量（即航速，又称地速） kV

与飞机对空气的相对速度矢量（即空速） aV 构成矢量三角形关系[1]，即 

 W k a= −V V V  （5-1） 

式（5-1）即为机载测风的基本原理。机载测风分为空速的测量和三维风速的解算两

步。如图 5-1 所示，根据测量得到的静压、动压和静温应用流体力学原理解算出空

速，再联合飞机的飞行参数即可解算出风速。 

 
图 5-1 三维风速测量原理图 

利用微小型无人机进行风场测量具有成本低、灵活方便等诸多优点，但对机载

设备的体积和重量也提出了较高的要求，机载设备需尽可能少，且易于安装和维护。

因此在机载测风的基本原理上衍生出几种适合微小型无人机的测风方法。 

5.1.1 解析测风法 

解析测风法[2]是使飞机以一定的半径在空气中作匀速圆周运动，根据飞机相对
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地面的运动是圆周运动与大气运动的合运动建立飞机的运动方程，利用解析方法求

解风场参数。当垂直方向的速度不为零时，探测就是垂直探测，当垂直方向的速度

为零或近似为零时，所完成的探测就是水平探测。 

5.1.2 水平空速归零法 

水平空速归零测风法[3]是使飞机在水平面上盘旋飞行，盘旋飞行一圈，相对空

气而言，飞机回到了同一点，水平空速矢量之和为零，平均水平风速等于飞机平均

水平地速。判断飞机盘旋飞行一圈的标志是航向传感器输出值相等。 

5.1.3 机动飞行法 

通过飞机最前端的静压导管和皮托管测量的静压和动压解算出空速，通过200 m

以上距离的 S 形飞行，确定无人机对空速度与对地速度的矢量差，求得空气的流速

和流向。Aerosond无人机采用的即是这种方法[4]。 

解析测风法和水平空速归零测风法的飞机飞行方式相同，即都采用了小半径盘

旋飞行。不同之处在于前者取飞机飞行一圈的始末点计算风速，后者取连续 N 个点

计算风速。解析测风法不用方向传感器，探测设备更加简单，同时也减少了误差来

源，但其运算量比较大。这两种方法对飞机控制系统的控制精度要求都较高，实时

性也存在问题，不适合长航程和大范围风场的测量。机动飞行法采用机动飞行方式，

每个机动过程所需的时间约为 10~30 s，风场的分辨率约为 300 m，无法进行连续测

量。为此，提出一种工程中实用的测风方法——水平飞行测风法。 

5.2 水平飞行测风法 

5.2.1 解算模型 

由图 5-1 可知，要得到三维风速，除了需要空速值、航速矢量外，还需测量无

人机的姿态角和气动角 5 个参数，即偏航角、俯仰角、滚动角、攻角和侧滑角。通

常，由于气流的扰动，攻角和侧滑角的系统误差比较大，且其校正又涉及到空速管

与飞机纵向轴线的对准校正、角速率影响的校正、空速管弯曲的校正以及升流和侧

流影响的校正，需要测量 3 个姿态角速率以及空速管在不同加速度载荷下的弯曲率

等参数[5, 6]。以上各量的测量需要复杂的系统和解算过程，一方面在一定程度上增加

了研制经费和时间，另一方面因测量参数的增加又增加了输入误差源。而且对于多
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数工程应用，只需知道水平风场。因此，TF-1无人机气象探测系统采用的是无人机

保持水平飞行状态的风参数解算方法。 

当无人机保持水平飞行时，俯仰角、攻角以及侧滑角都很小，对测风精度的影

响可以忽略不计[7]。同时，航速、空速和风速 3矢量均在水平面内。图 5-2所示的即

为水平面内航速、空速和风速的矢量三角形关系。图中， kV 是航速； aV 为空速，当

攻角和侧滑角忽略不计时，空速的方向与飞机纵向轴线重合； WV 是风速；ψ 是偏航

角，又称为航向角；χ 是航迹角；δ 是由侧风所造成的偏流角，定义为航向与航迹之

间的差角，即从航迹切线至飞机纵轴的夹角，顺时针为正； WD 是风向角，定义为

正北方向至水平风速的夹角，顺时针为正；A 是水平风速矢量 WV 与水平航速矢量 kV

的夹角。 

 
图 5-2 水平面内风速矢量三角形示意图 

根据图 5-2中的边角关系和余弦公式可得风速风向的计算公式为 

 2 2
W a k a k2 cosV V V V V δ= + −  5-2） 

 W sgnD Aχ δ= π + −  （5-3） 

式中， WD 中有π 这一项，是由于气象上和数学上定义的风差别引起的。其中： 

 δ ψ χ= −  （5-4） 

 
1,    ( 0);

sgn
1,    ( 0)

δδ
δ

+= − <

≥
 （5-5） 

 2 2 2
W k a W karccos [ ( ) /(2 ) ]A V V V V V= + −  （5-6） 

利用航速 kV 和航迹角 χ 可得航速的东向分量 ku 和北向分量 kv 为 

 k k

k k

sin ,
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u V

v V

χ
χ
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 =

 （5-7） 
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因此，水平风速还可用东向分量u 和北向分量 v 表示成 

 k a

k a

sin ,

cos

u u V

v v V

ψ
ψ

= −
 = −

 （5-8） 

则风速也可表示为 

 2 2
WV u v= +  （5-9） 

风向角 WD 则可表示为 

 W
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 （5-10） 

无人机的航速矢量可由GPS接收机直接测量，姿态角可由角度传感器直接测量，

空速则通过空速管、压力传感器和温度传感器间接测量得到。则风速风向可根据式

（5-2）和式（5-3）解算得到，也可根据水平风速的两个分量由式（5-9）和式（5-10）

解算得到。可见，测量水平风速只需要知道航速、空速、偏航角（或偏流角）3 个

参量，比测量三维风速减少了 4 个参数。这种测风方法是以无人机保持水平飞行为

前提的，当飞机机动飞行时，俯仰角、滚动角、攻角以及侧滑角的影响不能忽略，用

这种方法测量的风速误差较大。机动飞行时的典型特点是滚动角比较大，因此可以

设置一个滚动角门限，当滚动角超过这一门限时将对应的风场数据剔除，或者采用

适当的数据处理算法用估计值将其替代。 

与其他测风方法相比，该方法具有以下优点[8]。 

1）与 Aerosonde按一定航线机动飞行测风相比，水平飞行安全性好，风场测量

效率高。Aerosonde机动飞行 300 m左右才能测量一组风参数，而应用上述方法测量

的风场分辨率只与数据采样频率有关，分辨率一般可达到 30 m。 

2）与解析测风法和水平空速归零法相比，该方法测风可得到数值解，实时性和

可靠性好，能进行长航程和大范围的风场测量。 

3）与三维风场的测量相比，该方法不需安装攻角和侧滑角等传感器，所需测量

参数少、成本低、校正周期短，适合工程应用。 

4）与传统的小球测风、风廓线仪测风相比，一架无人机飞行一次便可测量数百
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甚至上千千米范围的风场，甚至可以进入极寒等人类不易到达的地区探空。因此，

该方法适合大范围连续风场的测量，实施方便。 

5）与探空火箭测风相比，无人机成本低、灵活机动性好。 

5.2.2 误差源分析 

由以上讨论可知，风场参数是由航速、平台姿态角、静温、静压、动压等测量

参数间接计算得到的。测量这些参数的传感器存在一定的系统误差，测量过程中也

存在随机误差，这些误差都将传递给风速和风向。图 5-3给出了风参数的输入误差源。 

 
图 5-3 风参数的输入误差源 

由图 5-3 可以看出，风参数的输入误差包括航速误差、航迹角误差、偏航角误

差、静压误差、动压误差以及静温误差。无人机的航速和航迹角利用 GPS接收机测

量，精度通常比较高。高精度的温度传感器直接测量的是总温，但在无人机的巡航

速度较低时，静温与测量的总温近似相等。动压通过测量总压和静压之差得到，而

且通常情况下，只要空速管的总压孔位置选择恰当，总压误差非常小，可以忽略不

计。因此，就提高测风系统的测量精度而言，静压误差和偏航角误差是风参数测量

的主要误差源。 

1．静压误差源分析    

无人机上的空速管是一根空气压力信息的探测管，其由空气压力受感器和安装支杆

构成，用来探测相对于无人机气流的全压和静压信息，以确定无人机的飞行参数（速度、

气压高度、马赫数等），因此，空速管探测空气压力信息的精度直接关系到对这些飞行

参数的测量精度。空速误差是风速风向误差的主要来源，而空速误差对动压误差比

较敏感。动压是利用差压传感器测量气流的全压和静压之差得到的，静压利用绝压

传感器测量气流的静压得到。工程实践表明，空速管对气流全压的测量精度通常较

高。静压误差按照误差影响机理的不同，可分位置误差和测量仪器误差两类。仪器

误差的来源主要有两个：一是气流在管内传播时摩擦和反射所引起的衰减和滞后，当
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飞行高度较低、马赫数较小、加速度较小时，这种误差很小，可以忽略不计；另一

个来源是压力传感器自身的误差，包括泄漏误差、滞后误差、温度误差、摩擦误差、

加速度误差、震动误差和零漂误差等。泄漏误差主要是由仪表壳体、导管、连接接

头的气密性以及管路系统内外压力差所引起的。滞后误差仅在压力变化时产生，当

压力恢复平衡后会消失，滞后误差的大小与管路长度、管路总容积、导管直径、导

管内表面质量以及管路的弯曲程度有关。仪器误差可以采用压力校准或标定等手段

使其达到规定的精度要求。因此对于静压误差，主要考虑静压位置误差。 

无人机在空气中飞行，空气因受机体的扰动作用，在其周围形成了一个绕流场，

空速管探测到的静压实际上是无人机绕流场中的静压，与空气未被机体扰动的大气

静压是不相同的，它们之间的差值即是空速管的静压探测误差。空速管越长，被探

测处的空气受机体扰动的程度就越小，则探测到的静压便越接近真实的大气静压。

这种随空速管在流场中的位置有关的探测误差称为位置误差（position error）。由此

可见，空速管的位置误差就是其静压孔处的扰动压力值。静压位置误差一般用扰动

压力系数 PC 表示 

 s s

c c
P

P P P
C

q q
∞∆ −

= =  （5-11） 

式中， sP 是空速管探测到的气流静压； P∞ 是未受扰动的气流静压； c t sq P P= − 是动

压，即为总压与静压之差。因为 s cP q∆ ≈ −∆ ，则 

 s c

c c
P

P q
C

q q

∆ ∆
= ≈ −  （5-12） 

静压位置误差从其形成机理上而言是不可避免的。根据大量已有的分析和试验

结果，位置误差的影响因素主要包括无人机的外形、空速管的安装位置、马赫数、

攻角、静压装置本身的外形和尺寸等，这些也是测风设备在研制过程中应注意的几

个问题[9, 10]。 

1）无人机的外形。不同外形的无人机对其附近流场的扰动也不同。无人机的头

部越尖，机身的最大直径越大，静压误差越小。 

2）空速管在无人机上的安装位置。空速管可以安装在机头，也可以翼尖和垂  

尾。静压孔应选择在流场扰动最小且近似恒定的位置。静压孔位置的选择除了可通

过分析计算确定以外，也可通过风洞吹风和飞行试验确定。对于机头安装方式，位

置误差与静压孔距机头的距离成反比，距离越大，误差越小。 

3）马赫数。对于确定外形的无人机和静压管，位置误差主要是马赫数的函数。

由于马赫数在 0.1 以内的静压误差实验数据几乎没有，这个范围内静压误差与马赫

数的关系尚未明确；当马赫数大于 0.1 时，静压误差随马赫数的增大而增大；马赫

数超过 1 以后，误差急剧下降，飞机压力场对静压测量不再有影响，剩余的误差只
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是静压装置本身的测量误差。 

4）攻角。随着攻角的增大，机身外形的影响减小。 

5）皮托－静压管自身的外形。包括管的直径、静压孔在轴向和周向的位置、孔

的大小和形状等。 

① 静压管直径。静压管的直径不同导致静压孔到飞机纵轴的距离不同，离头部

较近的位置存在静压梯度，其他位置管的直径对静压误差的影响不大。 

② 静压孔在管轴线方向的位置。静压孔到皮托－静压管头部的距离越大，静压

误差越小；到环状凸缘的距离越大，静压误差也越小。 

③ 静压孔在管周向的位置。实际飞行中，来流方向通常与皮托－静压管的纵向

轴线不平行，管周围的气流因此而受到扰动。管柱底部的静压误差为正，上部为负，

离底部 30°左右的地方误差几乎为零。因此，设计的静压孔通常沿空速管周向对称分

布以便使正负误差相互抵消。 

④ 静压孔的大小和形状。静压误差随静压孔的增大而增大。另外，孔的形状也

影响周围的气流，静压孔的微小变形可能对静压误差产生较大的影响。 

除此以外，还存在由于飞机外形制造公差、静压装置本身的制造公差、静压装

置的安装误差以及使用过程中静压装置的变形而引起的静压重复性误差。但当空速

管的安装位置和外形确定后，位置误差主要与马赫数有关，误差校正的关键就是确

定位置误差与马赫数的函数关系。 

2．偏航角误差源分析    

TF-1无人机的偏航角利用电子罗盘进行测量，其所采用的电子罗盘是一种由微

处理器控制的磁通门电子罗盘，由一个可分离的环状磁通门感受元件和一块小电路

板组成。磁通门感受元件是一个环状芯体，自由地漂浮在惰性液体中以保证感受元

件与水平面平行，缠绕在放置环状芯体和惰性液体的圆柱形外壳上的线圈可提供地

球磁场的水平分量，通过一定的运算法则即可输出较精确的相对于地磁北极的磁方

位信息。电子罗盘安装位置的选取至关重要：首先，要保证罗盘与平台系统纵向轴

线平行并且前向方向相同；其次，要选择一个有最小磁干扰的安装位置，要尽可能

地远离铁、钢、磁铁、发动机、电池和其他磁物质，至少要保持 0.3 m的距离。 

由电子罗盘的测量原理和特点可知，除了传感器的安装误差、仪器误差和随机

测量误差外，偏航角的误差来源主要有两个：一是电子罗盘受无人机平台上软硬铁

环境的影响带来的测量误差，即为罗差或自差；二是磁偏角带来的偏航角误差。 
罗差的产生是由于无人机平台上的软硬铁磁场环境对电子罗盘所在位置地磁场的

干扰造成的。由软硬铁磁场造成的罗差不容忽略，有时罗差可达到几十度。因此，如

何降低或消除外界干扰磁场对罗盘输出精度的影响是在工程应用中必须解决的问题。 
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磁偏角是由于地理北极与地磁场北极不一致造成的。地球磁场跟地球引力场一

样，是一个地球物理场。地磁场是一个向量场，所以需要 3 个独立的分量[11]，如图

5-4所示。O为观测点，ONE为地平面，ON 指向地理北极，也即真北方向。F 为地

磁场向量，其模称为地磁场总强度；H 为地磁场向量的水平分量，其指向为磁北方

向；Z 为地磁场向量的垂直分量；X 为地磁场向量的北向分量；Y 为地磁场向量的

东向分量； I 为磁倾角，是地磁场向量 F 与水平面的夹角； D 为磁偏角，是地磁场

水平分量 H 与正北方向的夹角，即为地磁场磁力线在水平面上的投影与地理正北方

向之间形成的夹角。在北半球，如果磁力线方向偏向正北方向以东称为东偏，磁偏

角为正，偏向正北方向以西称为西偏，磁偏角为负。地磁场随时间和空间变化，从

而磁偏角也随时间和空间变化。 

 
图 5-4 地磁场矢量示意图 

电子罗盘安装在无人机平台上，与机体纵向轴线平行并且前向方向相同。电子

罗盘测得的方位角实际上是无人机纵轴以磁北方向为基准的磁航向角 Mψ ，如图 5-5

所示，这个磁航向角再加上一个“修正量”，才能得到无人机纵轴以真北方向为基准

的真航向角，即偏航角ψ 。这个“修正量”即为上述的磁偏角 D 。在我国领域内，磁

偏角大小在 12° 以内[12]，因此，加入磁偏角修正是必须考虑的问题。 

5.2.3 误差影响仿真分析 

由 5.2.2节分析可知，静压位置误差和偏航角误差从形成机理上而言，是测风系

统不可避免的系统误差，必须给予修正。通过仿真研究这些误差对风参数测量的影

响，可以为其补偿和修正提供理论依据[13]。 



无人机气象探测技术 

136 

 
图 5-5 电子罗盘角度测量关系图 

1．误差模型的建立    

设间接测量量 y 和直接测量量 1x , … , nx 满足函数关系 

 1( , , )ny f x x= L  （5-13） 

则系统误差传递公式为 

 
1 1

n n

i i
i ii

y
y x D

x= =

∂∆ = ∆ =
∂∑ ∑  （5-14） 

式中， y∆ 为间接测量量的系统误差； ( 1, , )
i

y
i n

x

∂ =
∂

L 为误差传递系数； ( 1, , )ix i n∆ = L

为各直接测量量的系统误差； ( 1, , )i i
i

y
D x i n

x

∂= ∆ =
∂

L 为分项误差（局部误差），即由 ix

的系统误差引起的 y 系统误差分量。 

1）空速误差模型 

将空速的计算公式 

 

1

c
a

s

2
1 1

1

k

kqk
V RT

k P

− 
  = + −  −    

 （5-15） 

按幂级数展开得 

 

2 2

c c c
a 2
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     − −  = − +    −       

      
   = − +            

 （5-16） 
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式中， 1.4k ≈ ，为绝热指数，量纲为 1；R 为气体常数；T 为静温。 

当马赫数（Ma）小于 0.1时，根据柏努利方程可得 c

s

0.003 5
q

P
< ，因此可以忽略

二阶小量，根据下式建立空速误差模型， 

 c
a

s

2
q

V RT
P

=  （5-17） 

由动压误差、静压误差和静温误差引起的空速局部误差分别为 

 a1 c
s a

RT
V q

PV
∆ = ∆  （5-18） 

 a
a2 s

s2

V
V P

P
∆ = ∆  （5-19） 

 a
a3 2

V
V T

T
∆ = ∆  （5-20） 

将式（5-18）～（5-20）中的误差传递系数取作正值，同时取动压误差、静压误

差和静温误差的绝对值代入式（5-14），可得空速的最大绝对误差为 

 a a
a c s

s a s

| | | | | |
2 2

V VRT
V q P T

PV P T
∆ = ∆ + ∆ + ∆  （5-21） 

为方便起见，下文中以 cq∆ 、 sP∆ 和 T∆ 分别表示 c| |q∆ 、 s| |P∆ 和 | |T∆ 。 

2）风参数误差模型 

由式（5-2）可得空速误差、航速误差和偏流角误差引起的风速局部误差分别为 

 a k
W1 a

W

cosV V
V V

V

δ−
∆ = ∆  （5-22） 

 k a
W2 k

W

cosV V
V V

V

δ−
∆ = ∆  （5-23） 

 a k
W3

W

sinV V
V

V

δ δ∆ = ∆  （5-24） 

式中， δ ψ χ∆ = ∆ − ∆ ，航迹角误差通常较小，可以忽略不计。为计算方便，可将式

（5-24）改写为由偏航角误差引起的风速局部误差 

 a k
W3

W

sinV V
V

V

δ ψ∆ = ∆  （5-25） 

同样，将式（5-22）、式（5-23）和式（5-25）中的误差传递系数取作正值，同

时取空速误差、航速误差和偏航角误差的绝对值代入式（5-14），可得风速的最大绝

对误差为 
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 a k k a a k
W a k

W W W

| cos | | cos | sin
| | | | | |

V V V V V V
V V V

V V V

δ δ δ ψ− −
∆ = ∆ + ∆ + ∆  （5-26） 

同理，根据式（5-22）～（5-24）可得空速误差、航速误差、航迹角误差和偏航

角误差引起的风向局部误差分别为 

 k
W1 a2

W

sinV
D V

V

δ
∆ = − ∆  （5-27） 

 a
W2 k2

W

sinV
D V

V

δ
∆ = ∆  （5-28） 

 
2

k a k
W3 2

W

cosV V V
D

V

δ χ−
∆ = ∆  （5-29） 

 
2

a a k
W4 2

W

cosV V V
D

V

δ ψ−
∆ = ∆  （5-30） 

同样，航迹角误差通常较小，可以忽略不计。为计算方便，则风向的最大绝对

误差为 

 
2

a a a kk
W a k2 2 2

W W W

sin | cos |sin
| | | | | |

V V V VV
V V V

V V V

δ δδ ψ−
∆ = ∆ + ∆ + ∆  （5-31） 

为方便，下文中以 aV∆ 、 kV∆ 和 ψ∆ 分别表示 a| |V∆ 、 k| |V∆ 和 | |ψ∆ 。 

2．静压位置误差影响仿真分析 

根据国际标准大气假定，气温和气压的垂直分布与实际大气的平均状态接近。

重力加速度取常值 9.806 2 m/s2，海平面上的气压为 101 320 Pa，气温为 15℃，对流

层高度为 11 000 m，对流层内高度每增加 1 000 m气温降低 6.5℃。由此可建立大气

温度模型为 

 0

6.5

1000
T T H= −  （5-32） 

等温大气的压力模型为 

 0
s 0

0

exp
g H

P P
RT

 
= − 

 
 （5-33） 

式中， 0P 、 0T 和 0g 分别是海平面上的静压、静温和重力加速度；H 是海拔高度；T

和 sP 分别是海拔高度 H 上的静温和静压。 

由式（5-17）得动压的计算公式为 

 2s
c a2

P
q V

RT
=  （5-34） 
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当无人机以 25 m/s的速度在测试高度飞行时，由式（5-32）～（5-34）可得动

压约为 347 Pa。根据大量风洞试验和飞行试验数据， sP∆ 和 cq 之比通常大于 3%，此

处静压误差 sP∆ 和 cq∆ 取为 10.4 Pa。 

温度传感器直接测量的是总温。总温是当压缩空气的速度提高到运动物体的速

度时，空气全受阻时的取样温度。静温和总温存在下列关系[6] 

 t t
2

21 1 0.21
2

T T
T

k MaMa ξξ
= =− ++

 （5-35） 

式中， tT 是总温；ξ 是与传感器及其安装有关的恢复因子，且0 1ξ< < ，可由飞行

试验确定；在飞行速度和测试高度范围内 Ma 小于 0.1。如果静温T 直接取温度传感

器的测量值 tT ，由式（5-35）可知由这种近似引起的误差可忽略不计。温度传感器

的精度较高，误差一般小于 0.5℃，因此取静温误差 T∆ =0.5℃。 

假设无人机以一定的速度在某一测试高度水平飞行，将动压误差、静压误差和

静温误差代入式（5-18）～（5-21），得到如图 5-6所示的空速误差曲线。 

 
图 5-6 空速最大误差和不同输入误差引起的空速误差 

由图 5-6可知： 

1）动压误差引起的空速误差比静压误差和静温误差引起的空速误差大得多，而

且动压误差引起的空速误差随空速的增大而减小，静压误差和静温误差引起的空速

误差随空速的增大而增大； 



无人机气象探测技术 

140 

2）空速最大绝对误差随空速的增大而减小，因此适当提高无人机的飞行速度是

提高空速测量精度的有效途径； 

3）空速误差主要来源于动压误差，而动压误差的主要来源是静压位置误差，因

此位置误差是空速误差的主要来源，必须进行校正。 

假设无人机以一定的速度水平飞行，将动压误差、静压误差和静温误差代入式

（5-21），并根据式（5-32）和式（5-33），得到如图 5-7 所示的不同测试高度下的空

速误差曲线。 

 

图 5-7 不同测试高度下的空速误差曲线 

由图 5-7可知：当无人机以相同的空速在测试高度范围内飞行时，高度越低，空

速误差越小。因此在较低的高度上测风时，空速精度较高，风场的精度也较高。 

假设无人机在通常的测试高度上以一定的速度水平飞行，将动压误差、静压误

差和静温误差代入式（5-21），并根据式（5-12）、式（5-32）～（5-34），得到不同扰

动压力系数 PC 下的空速误差曲线，如图 5-8所示。 

由图 5-8可知：空速误差随着静压位置误差扰动压力系数 PC 的增大而增大。通

过控制扰动压力系数 PC 的大小就可以控制空速在要求的精度范围内。经验表明， PC

与高度无关。因此通过风洞试验获取 PC 的特性进行空速补偿是一条有效途径。 
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图 5-8 不同 PC 下的空速误差曲线 

 

3．偏航角误差影响仿真分析 

通常航速的测量精度较高，取 kV∆ = 0.02 m/s。空速系统校正后，空速的精度 

一般能达到 0.6 m/s，因此取 aV∆ =0.6 m/s。假设无人机以一定的速度水平飞行，将

航速误差、空速误差和偏航角误差分别代入式（5-22）、式（5-23）、式（5-25）～

式（5-28）、式（5-30）和式（5-31），当偏流角分别为 0°、5°、10°和 15°，偏航角误

差分别为 1°、2°、3°、4°和 5°时，得到不同输入误差引起的风速风向误差曲线和风速

风向最大绝对误差曲线，如图 5-9和图 5-10所示。 
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图 5-9 不同输入误差引起的风速误差曲线（左侧）和风速最大绝对误差曲线（右侧） 

（a）δ=0°；（b）δ=5°；（c）δ=10°；（d）δ=15° 
注：曲线 1、2、3、4和 5分别表示偏航角误差分别为 1°、2°、3°、4°和 5°。 
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图 5-10 不同输入误差引起的风向误差曲线（左侧）和风向最大绝对误差曲线（右侧） 

（a）δ=0°；（b）δ=5°；（c）δ=10°；（d）δ=15° 
注：曲线 1、2、3、4和 5分别表示偏航角误差分别为 1°、2°、3°、4°和 5°。 

由图 5-9得到以下结论。 

1）当偏流角为零时，偏航角误差引起的风速误差为零。说明当无人机顺风或逆

风飞行时，风速精度主要取决于空速测量系统的精度。 

2）当偏流角不为零时，空速误差和偏航角误差引起的风速误差比航速误差引起

的风速误差大得多。因此，风速误差主要是由空速误差和偏航角误差引起的。 

3）空速误差引起的风速误差随风速的增大而增大，但趋近于某一极限值；偏航

角误差引起的风速误差随风速的增大而减小，也趋近于某一极限值。 

4）空速误差引起的风速误差受偏流角大小的影响较小；而偏航角误差引起的风

速误差受偏流角大小的影响较大，偏流角越大，相同的偏航角误差引起的风速误差

越大。 

5）当偏流角不为零但比较小时，风速误差有一最大值，之后迅速减小并趋近于

某一极限值。而且偏航角误差越大，减小的速度越快。 

6）当偏流角不为零但比较大时，当偏航角误差小于某值时，风速误差随风速的

增大而迅速增大并趋近于某一极限值；当偏航角误差大于此值时，风速误差有一最

大值，之后迅速减小并趋近于某一极限值。而且偏航角误差越大，减小的速度越快。 

由图 5-10得到以下结论。 

1）风向误差主要取决于偏航角误差引起的风向误差。 

2）空速误差引起的风向误差随风速的增大而迅速减小，但趋近于某一极限值；

航速误差引起的风向误差较小，可忽略不计；偏航角误差引起的风向误差有一最大

值，之后迅速减小并趋近于某一极限值。 
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3）空速误差引起的风向误差受偏流角大小的影响较小；而偏航角误差引起的风

向误差受偏流角大小的影响较大，偏流角越大，相同的偏航角误差引起的风向误差

越小。 

4）当偏流角不为零时，当偏航角误差小于某值时，风向误差随风速的增大而迅

速减小并趋近于某一极限值；当偏航角误差大于此值时，风向误差有一最大值，之

后迅速减小并趋近于某一极限值。 

5.2.4 误差校正 

1．静压位置误差校正    

静压的测量精度主要取决于位置误差大小，位置误差不可避免，必须对其进行

补偿和校正。如何提高对气流静压的探测精度一直是备受关注的问题。比较典型的

静压位置误差校正方法有以下几种。 

1）拖曳锥（trailing cone）法[14, 15]。即在飞机尾部用绳索拖曳一个锥形的精度较

高的压力传感器，当绳索足够长时该传感器周围的气流几乎不受机身的扰动，可以

将它测得的压力视为真实的大气静压，作为校正的基准。拖曳锥测量的静压精度比

较高，经其校准后静压误差一般在 20 Pa以内。但拖曳锥法要求飞机质量必须达到

6.8～7.7 t，速度大于 70 m/s，不适合微小型无人机。 

2）飞越高塔（tower flyby）法[14]。使飞机绕一个周围比较空旷的高塔匀速水平

飞行，依据流体静力学方程，只需测量高塔处的静温和静压以及飞机相对于塔的高

度即可推算出飞机处的大气压力，用来校正飞机上的静压装置。当飞机以不同的速

度多次绕塔飞行，即可得到静压误差随马赫数变化的校正曲线。该方法是除拖拽锥

法以外校正精度较高的一种方法，但一次飞行只能获取少量的校正数据。高塔处的

静压和静温通常能够较准确的测量，该方法的校正精度主要取决于飞机与塔相对高

度的精度，因此对测高的精度要求较高。 

3）雷达跟踪（radar tracking）法[13]。该方法的校正原理与飞越高塔法相同，不

同的是可以以地面上任意一个不受干扰的点作为压力推算的起始点，直接利用雷达

测量飞机相对于地面参考点的高度，飞机可以在需要校正的马赫数内加减速飞行一

次即可完成校正。该方法的校正精度除了受测高误差的影响以外，水平压力梯度通

常也不可忽视。 

4）步测机（pacer aircraft）法[14]。使需要校准的飞机与一架已校准的飞机并排

飞行一定范围的马赫数，直接比较二者的测量值即可校准。该方法实施简单，但校

准后精度不会优于步测机的精度。且并排飞行时，两架飞机对气流的干扰比较严重。 

5）速度航线（speed course）法[16]。使飞机按照给定的直线以相同的空速往返
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匀速水平飞行，根据风速、航速和空速的矢量三角形关系，往返航速的均值就等于

飞行的空速。这种利用航速计算的空速即可用来校正通过静压等参数计算的空速，也

即校正了静压。显然，在有风的情况下使飞机按照给定的直线匀速水平飞行，并且

往返保持相同的空速，对飞机控制系统的性能要求较高。 

6）状态重构（state reconstruction）法[17]。该方法综合考虑飞机测量的气象参数、

探空气球测量的大气数据、气象图以及飞机的状态参数（位置、速度和姿态），运用

卡尔曼滤波算法估计每个时刻的静压。由于考虑了测量噪声，该方法能够将仪器误

差与静压位置误差分离，有效提高校准精度，这是前面几种方法都无法做到的。但

状态方程中系统噪声的统计特性通常难以确定，给其工程应用带来了一定的难度。 

7）理论计算法[18,19]。理论计算法是在一定的假设条件下，把复杂的位置误差计

算问题归结为计算旋成体顺流扰动的压力场，得出较精确的机头空速管位置误差，

从而达到消除位置误差的目的。但理论的计算值并不是实际值，理论计算值可作为

应用的初始给定值，应用的效果如何，还必须进行试飞加以检验。如满足要求，初

始给定值是合适的，否则就需要调整，再次试飞检验，直到合格为止。这就增加了

工程应用的复杂性。 

8）风洞吹风试验法[20,21]。风洞技术的不断提高，为准确测定机身周围流场的压

力系数提供了可靠的手段。其方法是将选定的空速管和机头模型，在风洞内作吹风

试验，得出不同马赫数及攻角时静压源误差的变化规律。但风洞吹风试验获取的静

压源误差曲线，是通过一定比例缩小的模型吹风获得的，与飞机的真实情况有差异，

需通过多次反复试飞验证。但 TF-1无人机气象探测系统所使用的小型无人机机身长

仅为 1 000 mm，机身最大直径仅为 210 mm，如果风洞选择合适，可以直接对空速

管和机身进行吹风试验，从而获取较精确的静压位置误差特性，实施方便，便于数

据采集，是进行静压位置误差校正的首选方法。 

根据 TF-1无人机的结构特点和应用要求，选取单回流式极低速标准气象风洞进

行试验。此风洞可提供 0~60 m/s的标准风速，风洞试验段的横截面形状为正方形，

横截面大小为 0.8 m×0.8 m，且其流场品质满足《高速风洞和低速风洞流场品质规范

（GJB1199—91）》的要求。其工作流程如图 5-11所示。风洞的风速可直接通过控制

台的终端应用程序进行调整，控制台发出的风速调整指令通过控制柜调节电动机转 

 
图 5-11 风洞工作流程图 
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速，同时电动机的转速信息通过编码器反馈到控制台，从而可观测电动机的实际转

速便于进一步调整风速。标准空速管安装在风洞试验段，输出端与微差压计相连，可

测量试验段的气流动压。温湿压传感器测量试验段的温度、湿度和气压。进行风洞

试验时，模型在风洞中的位置应以位于试验段流场均匀区为原则，同时模型及支架

的最大迎风面积与风洞试验段横截面面积之比应不大于 25%。 

TF-1无人机机头、支架及附件的最大迎风面积与风洞试验段横截面面积之比小

于 10%，满足风洞对模型大小的要求。无人机机头通过腹部支杆支撑在试验段底壁，

并将数据线引出与计算机相连，可实时记录无人机空速管测量的静压、动压及空速。

为了提高校正精度，空速管静压孔的位置与标准空速管静压孔的位置要尽量在同一

截面内。图 5-12所示为风洞试验安装示意图，图 5-13所示为风洞试验照片。 

 
图 5-12 风洞试验安装示意图（侧视图） 

 
图 5-13 风洞试验照片 
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当无人机没有安装攻角和侧滑角传感器时，一般根据常用的飞机攻角和侧滑角

的扰动压力系数对各种攻角和侧滑角下测量的静压位置误差进行修正。无人机保持

水平飞行时，攻角和侧滑角较小。因此可以利用零攻角和零侧滑角的扰动压力系数

补偿各种攻角和侧滑角下测量的位置误差。即吹风试验时，无人机机头的中心轴线

应与气流方向一致。 

亚音速时，马赫数、动压和静压的关系遵循柏努利方程 

 

1

c

s

2
1 1

1

k

kq
Ma

k P

− 
  = + −  −    

 （5-36） 

控制风洞风速的大小，将标准空速管测量的动压以及无人机空速管测量的动压

代入式（5-12）即可得到扰动压力系数 PC ，将无人机空速管测量的静压和动压代入

式（5-36）即可得到马赫数 Ma，从而可以测出不同 Ma 对应的位置误差，得到位置

误差校正函数。图 5-14和图 5-15给出了位置误差风洞试验结果和经过校正后的位置

误差。由图5-15可知，用零攻角和零侧滑角的扰动压力系数补偿位置误差时，当 0α = °，

 0β = °时，原位置误差最大为 0.078，校正后位置误差最大为 0.001；当 0α = °， 10β = °

时，原位置误差最大为 0.055，校正后位置误差最大为 0.024；当 6α = °， 0β = °时，

原位置误差最大为 0.065，校正后位置误差最大为 0.022。用常用攻角和侧滑角的扰

动压力系数进行位置误差补偿，虽然在非常用角度时仍然会有误差，但其数值比未

补偿前已大大减小。 

 
图 5-14 位置误差的风洞试验曲线 
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图 5-15 校正前后的位置误差对比 

2．偏航角误差校正 

如前所述，除了角度传感器的安装误差和仪器误差外，偏航角误差主要来自罗

差和磁偏角。这两种误差的形成机理不同，应分别进行补偿和修正。 

1）罗差补偿 

TF-1无人机平台上的铁磁介质对地磁场的干扰会使电子罗盘所在位置的磁场发

生变化，从而产生罗差。罗差不容忽略，为此，电子罗盘提供了自动校准功能。其

自动校准功能可以利用电子罗盘专用软件包中的应用程序完成，也可以通过计算

机串口向电子罗盘发送命令，然后根据提示进行相关操作来完成。它提供了 3 种

校准方法：八点校准法、三点校准法和圆校准法。这 3 种方法的前提都是罗盘要

安装在载体上，并且罗盘要处于水平状态（在其倾斜角容限范围内），远离可能的

磁干扰。 

八点校准法：选取任一航向作为起点，然后在航向角 360°范围内，根据程序的

提示将罗盘逐次定位到角距为 45°的 8 个点，定位偏差可以在±15°之内。当校准完

成时，程序将显示积分值（score）和磁环境数（magnetic environment count）。积分

值表示校准过程的质量，它是一个从 0 到 9 范围内的整数，表 4-1 给出了积分值与

罗盘校准后的精度对应关系。磁环境数表示磁环境质量的优劣，它也是一个从 0 到

9 范围内的整数，0 表示磁环境质量最差，9表示磁环境质量最优。如果此数小于 5，

就需要调整罗盘的安装位置。 

三点校准法：采用三点校准法校准时，需要有一个精确的外部参考航向。选取

任一航向作为起点，在航向角 360°范围内，根据程序的提示将罗盘逐次定位到 
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表 5-1 积分值与罗盘校准后的精度对应关系 

积分值 罗盘校准后的精度 积分值 罗盘校准后的精度 

9 ± 0.5°或优于 ± 0.5° 4 ± 16°或优于 ± 16° 

8 ± 1°或优于 ± 1° 3 ± 32°或优于 ± 32° 

7 ± 2°或优于 ± 2° 2 ± 64°或优于 ± 64° 

6 ± 4°或优于 ± 4° 1 ± 128°或优于 ± 128° 

5 ± 8°或优于 ± 8° 0 ± 256°或优于 ± 256° 

 

角距为 120°的 3 个点，定位偏差在 ±10°之内即可。当罗盘定位到每一点时，需输

入从外部参考源读出的精确航向。三点校准后的罗盘精度完全依赖 3 个参考方向的

精度。 

圆校准法：采用圆校准法校准时，应至少花费一到两分钟的时间缓慢连续旋转

载体一周。罗盘内部单元收集到足够的数据后自动计算校准系数。当校准完成后，程

序也将显示积分值（score）和磁环境数（magnetic environment count）。这两个指数

的意义与八点校准法相同。 

以上 3种方法的最佳校准结果可使罗盘精度达到±0.5°（在倾斜角容限范围内）。

八点校准法的操作比较方便，并可根据积分值和磁环境数判断校准和磁环境的质量；

三点校准法的操作也比较方便，只需将罗盘定位到 3 个航向，但校准后的精度完全

依靠外部参考航向，这对外部参考源提出了更高的精度要求；圆校准法虽然也可判

断校准和磁环境的质量，但对操作过程要求高。因此，根据 TF-1无人机平台系统的

特点，选用八点校准法进行罗盘的自动校准。 

但当八点校准法的积分值小于或等于 7 时，需重新校准罗盘以达到偏航角的精

度要求。如果经过多次校准，积分值仍然不能满足系统要求时，先用另一罗盘替换

此罗盘进行校准，以确认罗盘是否出现故障；如果替换罗盘后，仍出现上述现象，而

且罗盘的安装位置又无法更改时，需人工进行罗差补偿，以提高偏航角的测量精度。

下面讨论罗差补偿方法。 

综合载体上的干扰磁场，存在罗差方程[22]： 

 C C C Csin cos sin(2 ) cos(2 )A B C D Eψ ψ ψ ψ ψ∆ = + + + +  （5-37） 

 M C ψ ψ ψ= + ∆  （5-38） 

式中， Mψ 为载体的实际磁航向； Cψ 为罗盘输出的航向值； ψ∆ 为罗差；A ，B ，C ，

D ， E 为罗差补偿系数； A 为圆周罗差，由软铁磁场产生； C Csin cosB Cψ ψ+ 为半

圆罗差，主要由硬铁磁场产生； C Csin(2 ) cos(2 )D Eψ ψ+ 为象限罗差，由软铁磁场产

生。另外，罗盘的安装误差可归于圆周罗差中。 
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由罗差原理分析及罗差方程式（5-37）可知，进行磁航向补偿要针对具体的系

统环境测出罗差公式中的误差补偿系数 A ， B ，C ， D ， E 。补偿步骤如下。 

STEP 1 将待校准罗盘安装在无人机上，然后将无人机机体固定在特制的旋转

装置上（此装置不含有任何铁磁材料），并使无人机的姿态处于水平状态，以保证罗

盘的姿态在倾斜角容限范围内。将作为外部参考源的独立罗盘也安装在旋转装置上，

初始指向需与待校准罗盘相同，与无人机机体需保持至少 0.3 m 的距离，并进行自

动校准以消除或减小机体的磁干扰。另外，整个系统要尽量远离可能的磁干扰。 
STEP 2 采用八位置误差测量方法。通过 RS 232接口将两个罗盘分别与计算

机相连，在航向角 360°范围内，取角距相同的 8个实验点进行磁航向误差测试，以

获得 8组数据。 
STEP 3 利用最小二乘拟和估计方法求解罗差补偿系数 A ，B ，C ，D ，E ，

得到罗差补偿系数后，便可由式（5-38）进行磁航向补偿计算，得到较精确的磁航

向角。 
按照上述步骤进行了多次罗差补偿试验。图 5-16为某次罗差补偿试验结果，未

经补偿的磁航向误差可达 10°，补偿后的磁航向误差为 1.1°，误差降幅达 89%。这

种罗差补偿方法具有很好的工程应用性和针对性，操作过程也比较简单，且可离线

计算和实时计算。 

 
图 5-16 补偿前后的罗差对比 

2）磁偏角修正 

如前所述，电子罗盘的测量值（即磁航向）与无人机所处位置处的磁偏角之和

即是无人机的偏航角。磁偏角是时间和空间的函数。因此，磁偏角修正的根本就是

根据时间和无人机的空间位置实时加入磁偏角修正值。 
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磁偏角模型和磁偏角地磁图是描述磁偏角时空变化规律的两种方法，也是航空、

航海、定向等重大理论问题和实际应用问题的基本资料。目前，世界上已经建立了

200 多个固定的地磁观测台站，还有上千个流动观测设备昼夜不停地对地球磁场进

行观测，不断获取地球磁场数据。国际地磁学与高空大气物理学协会（International 

Association for Geomagnetism and Aeronomy，IAGA）对这些数据进行综合分析，从

1968 年以来每 5 年提出一个国际地磁参考场（international geomagnetic reference 

field，IGRF）。世界各国也根据这些数据建立了全球或区域地磁场模型，并定期出版

世界或国家地磁图[23,24]。地磁场模型和地磁图能够全面描述地磁场，具有权威性。我

国学者已经给出了 1950—2000年中 6 个年代的中国地磁参考场模型[25]，每 10年向

外发布一次中国地磁图。 

通过磁偏角地磁图确定某地的磁偏角可以减少人工实地测量的繁杂性，降低成

本，提高工作效率，是较理想的磁偏角确定方法。为满足实时查取的要求，可通过

人工查取地磁图采集数据建立数据库[26]，但这种方法过程较繁琐，需要读取大量的

点值，有时还存在查取错误。因此，我们根据某磁偏角的球冠谐模型等值线图建立

了基于二维拉格朗日插值多项式的磁偏角数学模型，以自动计算磁偏角[27]。 
图 5-17所示的为某磁偏角的球冠谐模型等值线图，比例尺为 1:600万。地图采

用的是双标准纬线等角圆锥投影，中央经线为东经 106°，标准纬线为北纬 25°和北

纬 45°。此图是根据全国 1 119个地磁测点通化数据、34个国内地磁台和 3 个国外 

 
图 5-17 磁偏角的球冠谐模型等值线图 
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地磁台观测数据建立的。磁偏角地磁图由磁偏角等值线和磁偏角等变线组成，它表

示地磁图测制时刻地面点的磁偏角以及以后此点磁偏角的长期变化即年变率情况。如

果能够对图中磁偏角等值线和等变线进行数学建模，则可以方便快速地计算出地球

表面上任意一点任意时刻的磁偏角。 

以地磁图中任意一个经纬格网为研究对象，可以把经纬格网近似看作为矩形。

这样就可以以矩形内任意一点为坐标原点建立直角坐标系，利用拉格朗日插值多项

式进行建模。为了计算方便，这里以经纬格网的左下角顶点为坐标原点，沿纬线和

经线的增长方向为直角坐标系的横坐标和纵坐标，如图 5-18所示。在此坐标系统下，

读取每个经纬格网上数点的经纬度和磁偏角值，利用二维拉格朗日插值多项式建立

数学模型即可得到此经纬格网上任意一点在地磁图测制时刻的磁偏角。 

 
图 5-18 直角坐标系的建立 

为了读取方便，读取经纬格网上 9 个点（如图 5-18所示）的地理坐标和磁偏角

值。同样，对于磁偏角年变率也可以采用同样的方法建立年变率数学模型，但因为

磁偏角年变率比较缓慢，从表 5-2 可以看出，利用这 9 个点的磁偏角年变率均值作

为整个经纬格网覆盖地区的年变率即可。这样，对我国境内或所关注地区的每一经

纬格网建立了磁偏角数学模型及其年变率模型后，就可以利用下式自动计算地面某

点 ( , )ϕ λ 计算时刻的磁偏角： 

 
0 0( , ) ( , ) ( , ) ( )t tD D D t tϕ λ ϕ λ ϕ λ= + ⋅ −&  （5-39） 

式中，ϕ 、λ 为地面点的经度和纬度； ( , )tD ϕ λ 为地面点 ( , )ϕ λ 计算时刻的磁偏角；

0
( , )tD ϕ λ 为地磁图测制时刻该点的磁偏角； ( , )D ϕ λ& 为地磁图测制后该点处的磁偏角

年变率； t 为计算时刻； 0t 为地磁图测绘时刻。 

在建立模型之前，需要根据所关注区域覆盖的每一经纬格网进行磁偏角及其年

变率的数字采集。目前有 3 种数据采集方法[23]：人工直读法、数字化仪法和扫描数

字化法。上述模型建立方法所采集的数据点相对较少，可直接采用人工直读法，这

样无需考虑地磁图的投影方式，也降低了采集成本，当纸质地图有磨损时，人工直

读法的精度和效率都比较高。 
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表 5-2 某地区部分经纬格网的磁偏角年变率 

经纬格网

编号 

磁偏角年变率/( ' ) 平均 

值/( ' ) 
均方 

差/( ' ) 点 1 点 2 点 3 点 4 点 5 点 6 点 7 点 8 点 9 

1 −3.92 −4.78 −5.58 −6.16 −6.82 −6.03 −5.07 −4.50 −5.40 −5.4 0.90 

2 −5.58 −6.25 −6.78 −7.27 −7.85 −7.44 −6.82 −6.16 −6.83 −6.6 0.70 

3 −6.78 −7.12 −7.26 −7.58 −8.00 −8.00 −7.85 −7.27 −7.53 −7.2 0.42 

4 −7.26 −7.18 −6.94 −7.19 −7.50 −7.75 −8.00 −7.58 −7.45 −7.5 0.32 

5 −6.94 −6.65 −6.30 −6.43 −6.50 −7.00 −7.50 −7.19 −6.85 −6.6 0.39 

 

在程序实现时，对于采集的数据需采用合适的数据结构进行组织。我们对每一

经纬格网加以编号，用矩阵存储数据，如图 5-19所示。第一组矩阵存储每一经纬格

网的左下角点 1 和右上角点 5 的地理坐标，用于判断所计算地面点的格网编号；第

二组矩阵存储每一经纬格网中按一定顺序排列的九个点在测制时刻的磁偏角，作为

二维拉格朗日插值的节点；第三组矩阵存储每一经纬格网的磁偏角年变率，此年变

率是格网中 9 个点年变率的平均值。在这些数据矩阵建立之后，就可以根据地面某

点的经纬度查询地理坐标矩阵而获取经纬格网编号，从而获取磁偏角矩阵和年变率

矩阵中相应的数值，最终获取此点计算时刻的磁偏角。值得注意的是，地磁场是不

断缓慢变化的，中国地磁图会定期出版，因此为了保证磁偏角计算的准确性，相应

的数据矩阵须随之更新。 
 

经纬格网编号 点 1 点 5  点 1 点 2  点 9   

1 11ϕ  11λ  15ϕ  15λ   11D  12D   19D   19D&  

2 21ϕ  21λ  25ϕ  25λ   21D  22D  … 29D   29D&  

3 31ϕ  31λ  35ϕ  35λ   31D  32D   39D   39D&  

… …  …  … 

 地理坐标矩阵  磁偏角矩阵 年变率矩阵 

图 5-19 数据矩阵 

磁偏角地磁图是根据众多地磁测点和地磁台站的大量观测数据绘制的，精度较

高。IAGA 所建立的地磁模型 IGRF的精度是 30′± ，美国建立的世界地磁模型（world 

magnetic model，WMM）的精度优于 30′± ，我国地磁图的精度也在这个水平[23]。我

们根据任务需要对我国境内某地区划分成 10个经纬格网进行了数据采集，建立了相

应的磁偏角数学模型，可解算得到磁偏角。图 5-20给出的是某些地点的磁偏角解算

值与地磁图中读取值比较的偏差曲线。 
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图 5-20 地磁图数据与模型解算值的偏差曲线 

由图 5-20 可知，磁偏角数学模型的解算值与地磁图中的数据差值最大不超过

0.04°。磁偏角地磁图的分辨率为 0.17°，考虑到读取误差 0.085°和地磁图本身的精度

0.5°，可得到此模型的综合精度为 0.63°，具有较好的精度。实践证明，磁偏角数学

模型结构简单，便于实时解算和更新维护，是进行磁偏角修正行之有效的方法。 

5.3 风场数据处理方法 

在长时间、大范围的风场测量过程中，无人机可能遇到随机风，传感器和数据

传输也可能出现偏差和误码，这些都可能造成测量数据中包含某些较大错误的观测

值，工程中常称为异常值或野值。它们或者在量级上与正常观测值相差很大，或者

虽然量级上没有显著差别，但其误差超过了该传感器的正常误差范围。另一方面，

风是一种大范围分布的空气运动，其不稳定性和随机性较大，可能造成测量中的随

机误差也比较大。因此，适合工程应用的高精度风场数据处理方法是无人机测风中

一项极重要的研究内容，对提高测风精度具有重要意义。 

本节针对风场的不稳定性、较大的随机误差以及可能出现的野值，建立了一个

阶次较低的线性风场模型，通过设置连续野值个数门限，将 Sage-Husa自适应滤波算

法、抗野值算法以及强跟踪滤波算法合理融合在一起，提出了一种抗野值抑制发散

的自适应滤波算法。通过飞行试验的验证，该方法具有一定的抗野能力和滤波精度。

针对还存在的一些不足，本节探索建立了风参数的一阶时变自回归状态空间模型，运

用粒子滤波算法进行风速估计，并利用模拟数据和试验数据对其进行分析验证。 
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5.3.1 自适应滤波算法 

1．简化的 Sage-Husa 自适应滤波算法 

Sage-Husa自适应滤波算法通过时变噪声统计估值器，根据测量值及滤波值在线

估计系统噪声和测量噪声的统计特性，实时跟踪噪声的变化，修正滤波器的参数，以

达到降低模型误差、抑制滤波发散、提高滤波精度的目的。 

设线性离散系统的数学模型如下： 

 , 1 1 1,k k k k k

k k k k

− − −= +
= +

X X W

Z H X V

ΦΦΦΦ
 

（5-40）
 

式中， kX 为被估计的状态变量； kZ 为测量向量； , 1k k −ΦΦΦΦ 为状态转移矩阵； kH 为测

量矩阵； 1k −W 和 kV 为互不相关的带时变均值的白噪声序列，其均值和方差分别为：

E[ ]i i=W q ， ,cov[ , ]i j i i jδ=W W Q ，E[ ]i i=V r ， ,cov[ , ]i j i i jδ=V V R ，cov[ , ]i i =W V 0 ，其

中， ,i jδ 为 Kronecker函数，E表示数学期望。 

针对此线性系统的 Sage-Husa自适应滤波算法可描述为： 

 | 1 , 1 1 1
ˆ ˆ ˆ

k k k k k k− − − −= +X X qΦΦΦΦ  （5-41） 

 T
| 1 , 1 1 , 1 1

ˆ
k k k k k k k k− − − − −= +P P QΦ ΦΦ ΦΦ ΦΦ Φ  （5-42） 

 | 1 1
ˆ ˆ

k k k k k k− −= −Z X rε − Ηε − Ηε − Ηε − Η  （5-43） 

 T T 1
| 1 | 1

ˆ[ ]k k k k k k k k k
−

− −= +K P H H P H R  （5-44） 

 | 1
ˆ ˆ

k k k k k−= +X X K εεεε  （5-45） 

 | 1[ ]k k k k k −= −P I K H P  （5-46） 

式中， ˆ
kq ， ˆ

kQ ， k̂r ， ˆ
kR 由时变噪声统计估值器递推获得： 

 1 , 1 1
ˆ ˆˆ ˆ(1 ) ( )k k k k k k k kd d− − −= − + −q q X XΦΦΦΦ  （5-47） 

 T T T
1 , 1 1 , 1

ˆ ˆ(1 ) ( )k k k k k k k k k k k k k kd d− − − −= − + + −Q Q K K P Pε ε Φ Φε ε Φ Φε ε Φ Φε ε Φ Φ  （5-48） 

 1 | 1
ˆˆ ˆ(1 ) [ ]k k k k k k k kd d− −= − + −r r Z H X  （5-49） 

 T T
1 | 1

ˆ ˆ(1 ) [ ]k k k k k k k k k kd d− −= − + −R R H P Hε εε εε εε ε  （5-50） 

式中，
1

1

1k k

b
d

b +

−=
−

，b 为遗忘因子，且0 1b< < ，一般取 0.95～0.99。 

该算法在实际应用中仍存在问题：一是系统噪声和测量噪声难以同时精确给出；

二是对于高阶状态阵仍会出现滤波发散，稳定性和收敛性不能完全保证；三是滤波
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复杂性加大，实时性变差，工程实现也较困难。通过大量试验分析发现，无人机测

量风场时噪声均值 q ，r 都很小，在此均设为零，而且系统干扰存在某种稳定性，

测量噪声的统计特性是未知的，它随应用环境的条件而变化，应给予特别关注。因

此，设Q 为定值，对测量噪声方差 R 进行在线估计，以得到系统状态变量即风场参

数的精确估计值。因此得到如下简化的 Sage-Husa自适应滤波算法[28,29]： 

 

| 1 , 1 1

T
| 1 , 1 1 , 1 1

| 1

T T
1 | 1

T T 1
| 1 | 1

| 1

| 1

ˆ ˆ ,

,

ˆ ,

ˆ ˆ(1 ) [ ],

ˆ[ ] ,

ˆ ˆ ,

[ ]

k k k k k

k k k k k k k k

k k k k k

k k k k k k k k k k

k k k k k k k k k

k k k k k

k k k k k

d d

− − −

− − − − −

−

− −

−
− −

−

−

 =


= +


=
 = − + −
 = +
 = +
 = −


X X

P P Q

Z X

R R H P H

K P H H P H R

X X K

P I K H P

ΦΦΦΦ
Φ ΦΦ ΦΦ ΦΦ Φ

ε − Ηε − Ηε − Ηε − Η

ε εε εε εε ε

εεεε

 （5-51） 

2．强跟踪 Kalman 滤波算法 

为保证滤波器可靠收敛，可以考虑通过牺牲一定的精度换取滤波的稳定性，如

增大系统噪声和测量噪声方差阵，这样就将许多未建模的误差包含进去，使算法变

得简单可靠。强跟踪滤波算法就是依据这种思想，将状态估计误差验前协方差阵乘

以加权系数 ( )⋅ΛΛΛΛ ，如式（5-52）所示。这种方法具有很强的突变状态跟踪能力，并

在滤波器达到稳态时保持这种能力，对噪声统计特性的敏感性也比较低[30, 31]： 

 T
| 1 , 1 1 , 1 1

ˆ
k k k k k k k k k− − − − −= +P P QΛ Φ ΦΛ Φ ΦΛ Φ ΦΛ Φ Φ  （5-52） 

式中， 

 1, 2, ,diag ( , , , )k k k n kξ ξ ξ= LΛΛΛΛ  （5-53） 

 ,

,   1;

1,         1
i k i k

i k
i k

α η α η
ξ

α η
>= 

 ≤
 （5-54） 

 
T

1

T T
, 1 1 , 1

1

tr [ ]

[ ]

k k k k k
k n

i k k k k k k k
i

η
α

−

− − −
=

− −
=
∑

V R H Q H

P H HΦ ΦΦ ΦΦ ΦΦ Φ
 （5-55） 

 

T
1 1

T T
1

, 0;

E[ ]
, 1,0 1

1
k k k k k k

k

k
ρ ρ

ρ
−

 =
= ≈ + < +

≥ ≤
V V

ε εε εε εε ε
ε εε εε εε ε ε εε εε εε ε  （5-56） 
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3．抗野值修正算法 

带有野值的样本数据常常会使 Kalman 滤波器对系统的状态预报进行错误的修

正，使得滤波结果发生偏移，甚至发散。因此，在 Kalman滤波中加入抗野值处理是

非常必要的。以往的解决方法大都采用判别方法，如3δ 判别法等。但这些方法存在

两点不足：一是判别尺度的选择没有固定的原则[32–34]；二是判别出野值后该时刻的

信息如何处理也没有统一的准则。如果用估计值替代，其结果无法从观测之中得到

新的信息，也就无法对估计状态进行修正，降低了滤波精度。特别是当成片野值出

现时，效果更差，甚至可能造成滤波发散。 

为了保证滤波精度，要求当测量数据不包含野值时，滤波器能够充分利用有效

的新息，并能对测量噪声进行在线估计；当测量数据中含少量野值时，能够克服其

不利影响，或者能将其影响控制在某预先给定的界限内，以确保滤波估计值尽可能

接近系统真实状态。由此构造了自适应滤波算法的抗野值修正算法如下[35]： 

 
| 1 | 1

T 1
| 1 | 1

ˆ ˆ ˆ( )[ ]

ˆ ˆ[ ] [ ]

k k k k k k k k k k

k k k k k k k k k k

τ

τ
− −

−
− −

 = + −


= − −

X X K Y Z H X

Z H X G Z H X
 （5-57） 

式中， ( )k ⋅Y 为适当选取的按段光滑的函数，称为压缩影响函数； kG 为权矩阵。当系

统方程（5-40）的基本随机序列 0 0 1 0 1{ , , , , , , }X W W V VL L 服从正态分布且互不相关时，

如果选取权矩阵序列 T
| 1k k k k k k−= +G H P H R ，则使滤波误差均方差最小的Y 函数为 

 

2

2

1,               ;

( )

,    

k
k

k

k k
k k

k
kk k

D

D D

τ
λ

τ
τ

λτ λ



= 




Y

≤

≥

 （5-58） 

式中， kλ 为 T
k k kK G K 矩阵的最大特征值； kD 为选取的门限常数序列。 kD 的合理取

值为 ( )k kD c nαλ= ， ( )c nα 为以 2( )nχ 分布置信度为1 α− 的上分位点，通常α 取 0.05

或 0.025；n为量测数据 kZ 的维数。在具体的工程应用中，门限 kD 也可凭经验选取。 

4．自适应滤波算法及分析 

无论出现野值还是滤波发散，误差协方差阵都将无界，这时实际的估计误差往往

比理论预计的误差大很多倍。实际的估计误差即新息为 kεεεε ，理论预计误差的信息可通

过新息序列协方差阵 T[ ]k kΕ ε εε εε εε ε 来描述，即 T T
| 1[ ] ,k k k k k k k−Ε = +H P H Rε εε εε εε ε  因此可用判别式 

 T T
| 1( )k k k k k k kλ − +H P H R≤ε εε εε εε ε  （5-59） 

作为判断测量值是否为野值或滤波是否收敛的依据。式中，λ 为大于 1 的常数（可

取 3或 4）。此判别式实际上与野值的判别条件 2 /k k kDτ λ≥ 是等价的。 
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当式（5-59）成立时，测量值 kZ 为正常测量值，滤波器处于正常工作状态，这时

可用简化的 Sage-Husa自适应滤波算法进行状态最优值估计。反之，说明测量值 kZ 为

野值或滤波发散，此时如果仅采用强跟踪滤波算法，滤波的最优条件将被破坏，导致

滤波精度降低；如果仅采用抗野值修正算法处理，又无法保证滤波的稳定性和准确性。

实际上，当传感器和数据传输暂时性失效或无人机遇到风切变和暴风时，成片野值的

个数是有限的。因此，我们设置了一个连续野值个数门限，当连续野值的个数小于门

限值时，将当前测量值视为野值，采用抗野值修正算法处理，即进行状态估计时利用

压缩影响函数 kY 抑制由野值带来的异常新息，使状态估计保持正常；否则，认为滤波

发散，采用强跟踪滤波算法处理，即利用加权系数 ( )⋅ΛΛΛΛ 调整 | 1k k −P ，从而抑制滤波发散，

增强滤波器的跟踪能力。则抗野值抑制发散的自适应滤波算法流程可用图5-21描述[36]。 

 
图 5-21 抗野值抑制发散的自适应 Kalman滤波算法流程图 
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我们采用风的短期预报模型[37]： 

 W W Wk k k
Z X V= +  （5-60） 

作为描述风场的模型状态方程，式中， Wk
X 为测量风速； Wk

V 是风速测量噪声。运

用上述滤波算法对大量试验数据进行了滤波处理，结果表明该算法具有一定的抗野

值能力和滤波精度，如图 5-22所示为某次典型试验数据滤波估计效果图。然而它也

存在一些不足。由于该算法的系统噪声方差为定值，这会降低滤波算法跟踪风场变

化的能力，如图 5-23a所示。该滤波算法能有效识别大部分野值，由于野值个数门

限的无法合适预设，以及该方法无法识别急剧升高的测量噪声，致使某些野值无法

识别，如图 5-23b 所示。因此，我们试图改进状态空间模型，探索新的滤波算法，

以求精度更高的数据处理方法。 

 
图 5-22 自适应滤波算法的风速估计图 

5.3.2 粒子滤波算法 

粒子滤波算法（particle filter）属于序贯蒙特卡罗算法的范畴，它是一种次优贝

叶斯估计方法。由于其特别适合处理非线性、非高斯问题，越来越受到众多学者的

关注。其基本思想是由加权的离散随机采样点表示所需要随机变量的后验概率密度，

根据这些离散随机采样点和权重可以计算随机变量的各种估计值。当采样点数很大

时，这些样本点能完全表征后验概率密度。粒子滤波算法也称为序贯蒙特卡罗方法

（sequential Monte Carlo）、浓缩算法（condensation algorithm）、Bootstrap滤波算法以

及取样-再取样算法（sampling importance resampling）等。 

序贯重要性采样（sequential importance sampling，SIS）算法是目前大多数粒子 
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图 5-23 自适应滤波算法风速估计值 

滤波算法的基础。早在 20世纪 50年代，Hammersley和 Morton（1954），及 Rosenbluth

（1955）就提出了 SIS算法，刚刚提出不久就在物理和统计学领域的文章中被引用达

50余次；到了 20世纪 60年代后期，Handschin和 Mayne（1969）将 SIS法应用于

控制领域；20 世纪 70 年代，各个领域的学者继续沿着 SIS的思路进行研究，著名

的有 Akashi和 Kumamoto（1977）， Handschin（1970），Zaritskii、Svetnik和 Shimelevich
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（1975）。然而，SIS算法存在着随时间退化的问题。在 1993年，Gordon对 SIS作了

重大改进，率先提出了重采样（resampling）的概念，有效地克服了退化问题。在

这以后，一系列改进的 SIS 算法相继出现。1997 年，Clifford，Fearnhead和 

Carpenter对这一类 SIS算法进行了概括总结，首次提出粒子滤波算法（particle filter）

的概念。 

由于粒子滤波算法具有灵活、易于实现、并行化、应用前景广阔及有效处理非

线性、非高斯问题等特点，在最近 10年得到了广泛关注和发展。同时伴随着计算能

力的超指数增长以及应用统计学、概率论等一些学科的不断进步，粒子滤波算法的

有效性开始被计算机学科的基础和应用研究人员所认可，并在计算机视觉、故障诊

断、语音信号处理、多目标跟踪等许多领域得到了广泛的应用，并提出了许多改进

算法。 

1．基本原理 

定义定义定义定义：状态向量{ , }t t ∈x N ， n
t ∈ R xx 是一个不可观测的马尔可夫过程，其初始

概率密度为 0( )p x 、转移概率密度为 t 1( | )t tp −x x ，nx 为状态向量维数。{ , }t t ∈y N ，
n

t ∈ R yy 为测量向量，在给定状态序列 { , }t t ∈x N 时条件独立，其似然概率密度为

s( | )t tp y x ，ny 为测量向量的维数。这即是一个状态空间模型，又称为不可观测马尔

可夫模型或隐藏马尔可夫模型，一般用转移概率密度和似然概率密度描述： 

 t 1( | )t tp −x x ， 0t≥  （5-61） 

 s( | )t tp y x ， 0t≥  （5-62） 

记 0: 0{ , , }t t=x x xL ， 0: 0{ , , }t t=y y yL 。滤波操作的目的就是在量测序列的基础上

估计出系统状态的后验概率密度 p 0: 0:( | )t tp x y 以及系统状态变量的任意函数的数学

期望： 

 0: 0: p 0: 0: 0:E( ( )) ( ) ( | )dt t t t t t tf f p= ∫x x x y x  （5-63） 

后验概率密度 p 0: 0:( | )t tp x y 的递推表达式为 

 s 1 1 t 1
p 0: 1 0: 1 p 0: 0:

t 1 0:

( | ) ( | )
( | ) ( | )

( | )
t t t t

t t t t
t t

p p
p p

p
+ + +

+ +
+

=
y x x x

x y x y
y y

 （5-64） 

因此，利用后验概率密度就可以对系统状态进行优化，如最大后验概率估计、后

验均值估计等。但式（5-64）中的分母难以用解析方法计算，因此出现了许多近似

方法，粒子滤波算法就是有效的一种近似方法。 

粒子滤波算法的基本思想来源于蒙特卡罗仿真。在蒙特卡罗仿真中，如果随机

样本 0:{ , 1, , }i
t i N=x L 是从后验概率密度 p 0: 0:( | )t tp x y 中采样的 N 个独立同分布序列，
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可用如下经验概率密度近似后验概率密度： 

 p 0: 0: 0: 0:
1

1
ˆ ( | ) ( )

N
i

t t t t
i

p
N

δ
=

= −∑x y x x  （5-65） 

式中， ( )δ � 为 Dirac函数。由此，任意形如式（5-63）的数学期望的估计值为 

 0: 0:
1

1
Ê( ( )) ( )

N
i

t t t t
i

f f
N =

= ∑x x  （5-66） 

根据大数定律，当 N 足够大时， 0:Ê( ( ))t tf x 依概率收敛于 0:E( ( ))t tf x 。 

因此，蒙特卡罗仿真为式（5-63）和式（5-64）的计算问题提供了一种解决机制。

然而后验概率密度通常无法直接得到，无法采样随机样本 0:{ , 1, , }i
t i N=x L ，如何得到

后验概率密度是解决问题的关键。通过学者们多年的研究，提出了贝叶斯重要性采

样（Bayesian importance sampling，BIS）算法。即从一个已知的、容易采样的重要

性密度 i 0: 0:( | )t tp x y 中采样，通过对重要性密度采样的粒子点加权来近似后验概率密

度。式（5-63）可变形为 

 i 0:

i 0:

( | ) 0: 0:

0:
( | ) 0:

E ( ( ) ( ))
E( ( ))

E ( ( ))
t

t

p t t t t

t t
p t t

f
f

ω
ω

= �

�

y

y

x x
x

x
 （5-67） 

式中，
i 0:( | )E ( ( ))

tp f
�

�y 表示函数 ( )f � 在概率密度为 i 0:( | )tp y� 时的数学期望； 0:( )t tω x 是

粒子的非归一化权重，且 

 s 0: 0: 0:
0:

i 0: 0:

( | ) ( )
( )

( | )
t t t

t t
t t

p p

p
ω =

y x x
x

x y
 （5-68） 

式（5-67）可近似为 

 

0: 0:
1

0:

0:
1

0: 0:
1

1
( ) ( )

Ê( ( ))
1

( )

( ) ( )

N
i i

t t t t
i

t t N
i

t t
i

N
i i

t t t t
i

f
N

f

N

f

ω

ω

ω

=

=

=

=

=

∑

∑

∑ %

x x
x

x

x x

 （5-69） 

式中， 0:( )i
t tω x% 是 0:( )i

t tω x 的归一化权重，且 

 0:
0:

0:
1

( )
( )

( )

i
i t t

t t N
i

t t
i

ωω
ω

=

=
∑

x
x

x
%  （5-70） 

当满足以下两个条件[38]时，式（5-69）渐进收敛于数学期望： 

1）随机样本{ }0: , 1, ,i
t i N=x L 是从重要性密度中采样的独立同分布序列； 

2） 0:( )t tω x 和 0: 0:( ) ( )t t t tf ωx x 在重要性密度下的数学期望存在并有限。 
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同样，后验概率密度的估计值为 

 p 0: 0: 0: 0: 0:
1

ˆ ( | ) ( ) ( )
N

i i
t t t t t t

i

p ω δ
=

= −∑x y x x x%  （5-71） 

为了实现后验概率密度的递推估计，将重要性密度 i 0: 0:( | )t tp x y 改写为 

 i 0: 0: i 0: 1 0: 1 r 0: 1 0:( | ) ( | ) ( | , )t t t t t t tp p p− − −=x y x y x x y  （5-72） 

其中， r 0: 1 0:( | )t t tp −x x , y 称为参考分布。同时，假设当前状态和未来测量状态相互独

立，状态向量{ , N}t t ∈x 服从马尔可夫过程，并且量测之间条件独立，则可推导权重

的递推表达式为 

 

s 0: 0: 0:

i 0: 1 0: 1 r 0: 1 1:

s 1: 0: 0:
1

s 1: 1 0: 1 0: 1 r 0: 1 0:

s t 1
1

r 0: 1 0:

( | ) ( )

( | ) ( | , )

( | ) ( ) 1

( | ) ( ) ( | , )

( | ) ( | )

( | , )

t t t
t

t t t t t

t t t
t

t t t t t t

t t t t
t

t t t

p p

p p

p p

p p p

p p

p

ω

ω

ω

− − −

−
− − − −

−
−

−

=

= ⋅

=

y x x

x y x x y

y x x

y x x x x y

y x x x

x x y

 （5-73） 

式（5-73）提供了在给定参考分布 r 0: 1 0:( | , )t t tp −x x y 时递推计算权重的机制，是 BIS算

法的序贯形式，即 SIS算法，它是粒子滤波算法的基础。 

通常，只需估计后验概率密度 p 0:( | )t tp x y ，此时最有效的参考分布应为

r 0: 1 0: r 1( | , ) ( | , )t t t t t tp p− −=x x y x x y ，参考分布只依赖于 1t−x 和 ty 。此时权重的递推表

达式为 

 s t 1
1

r 1

( | ) ( | )

( | , )
t t t t

t t
t t t

p p

p
ω ω −

−
−

=
y x x x

x x y
 （5-74） 

后验概率密度的估计值为 

 p 0:
1

( | ) ( ) ( )
N

i i
t t t t t t

i

p ω δ
=

= −∑x y x x x%  （5-75） 

SIS 算法是一种序贯蒙特卡罗方法[39]，是粒子滤波算法最基本、应用最广泛的

算法。但 SIS算法有一个无法避免的退化（degeneracy）现象[40]。经过几步迭代后，

除了一个粒子以外，所有的粒子只具有微小的权值。退化现象意味着大量的计算工

作都被用来更新那些对 p 0:( | )t tP x y 的估计几乎为零的粒子上。退化现象的一个恰当

的衡量是有效采样尺度 effN ，它也是评价粒子滤波算法可靠性的重要指标。有效采

样尺度定义为 

 eff *1 var( )i
t

N
N

ω
=

+
 （5-76） 

式中， *
p 0: r 1( | ) / ( | , )i i i i

t t t t t kp pω −= x y x x y 为真实权重（true weight）。在实际应用中， effN
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难以精确计算，常用其估计形式 effN̂ 代替： 

 eff
2

1

1ˆ

( )
N

i
t

i

N
ω

=

=
∑ %

 （5-77） 

由式（5-76）可得 effN N≤ ，小的 effN 意味着严重的退化现象。解决退化现象的首

要方法是增加粒子数目 N ，但这通常是不实际的。因此，减小退化的方法主要包括

两个方面： 

1）选择较好的参考分布 

设计粒子滤波算法时，参考分布的选取是最重要和最困难的工作。当参考分布

r 1 t 1( | , ) ( | , )i i
t t t t t tp p− −=x x y x x y 时，权重的方差最小，使最优的参考分布。但是该最

优分布存在两个主要的缺陷[40]，限制了其使用。 

通常的做法是选择参考密度 r 1 t 1( | , ) ( | )i i
t t t t tp p− −=x x y x x ，该方法直观、易于实

现。则式（5-74）变形为 

 1 s( | )t t t tpω ω −= y x  （5-78） 

2）加入重采样（resampling） 

重采样的基本思想是消除小权重粒子而集中大权重粒子，消除的粒子空缺由大

权重粒子填补。其方法是对后验概率密度的离散近似表示式（5-75）再进行一次采

样，生成一个新的粒子集，该粒子集构成后验概率密度离散近似的一个经验分布。目

前较常用重采样算法有：residual resampling[41,42]、multinomial resampling[43]、systematic 

resampling[42]。其中，systematic resampling（SR）算法的蒙特卡罗方差最小，耗时少，

易于实现，其伪码描述如图 5-24所示。重采样在一定程度上减少了退化，但却带来

了粒子枯竭问题，已经提出不同的方法来解决此问题，如：MCMC[44]、resample- 

move[45]和 regularization算法[46]等。在 SIS算法的基础上，学者们提出了各种粒子滤

波算法，如采样-重要性重采样（sampling importance resampling，SIR）、辅助粒子滤

波（auxiliary particle filter，APF）、规则粒子滤波（regularized particle filter，RPF）、

无味粒子滤波（unscented particle filter，UPF）等。这些算法针对特定的问题，较 SIS

算法在性能上都有所改善。 

SIS算法是至今为止所设计的大多数粒子滤波算法的基础。SIR算法和 APF算法

是 SIS算法的特例，也是较常用的粒子滤波算法，且算法简单、易实现、适用性强。 

2.SIR 算法 

Gordon等人在 1993年提出了 SIR算法[43]，它可以看作是 SIS算法的特殊形式。

在 SIS算法中，参考分布 r 1( | , )t t tp −x x y 选择为转移概率密度 t 1( | )t tp −x x ，并且在每

一步进行重采样，此时即为 SIR算法。 
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Systematic resampling 算法算法算法算法        

·初始化： 1 0c =  

·FOR 2i =  to N  

 — 1
i

i i tc c ω−= + %  

·END FOR 

·从 c  底部开始： 1i =  

·随机生成开始点： 1
1 ~ [0, ]u U N −  

·FOR 1j =  to N  

 — 1
1 ( 1)ju u j N −= + − �  

 —WHILE j iu c>  

   1i i= +  

 —END WHILE 

 —粒子替换： j i
t t=x x  

 —权重重置： 1j
t Nω −=%  

·END FOR 
图 5-24 Systematic resampling算法的伪码描述 

将转移概率密度 t 1( | )t tp −x x 带入权重公式（5-74）中，可得 

 s t 1
1 1 s

r 1

( | ) ( | )
( | )

( | , )
t t t t

t t t t t
t t t

p p
p

p
ω ω ω−

− −
−

= =
y x x x

y x
x x y

 （5-79） 

因重采样后粒子权重 1 1i
t Nω − =% ， 1, ,i N= L ，则最终的权重公式为 

 s( | )t t tpω ∝ y x  （5-80） 

因此，只需知道转移概率密度和似然分布，即可实现 SIR 算法。其伪码描述如

图 5-25所示。 
 

SIR 算法算法算法算法    
    

1） 0t =  

·采样样本： 0 0~ ( )i px x ， 1, ,i N= L  

·初始化权重： 0 1/i Nω = ， 1, ,i N= L  

2）FOR 1t =  to T  

·FOR 1i =  to N  

— 采样样本： t 1~ ( | )i i
t t tp −x x x  

— 递推权重： s( | )i i
t t tpω = y x  

— 归一化权重： �

1

i
i

t
t N

j
t

j

ωω
ω

=

=
∑

 

·END FOR 

·利用 SR算法重采样样本： i
tx ， 1, ,i N= L  

·状态更新：
1

ˆ
N

i i
t t t

i

ω
=

=∑x x%  

END FOR 
图 5-25 SIR算法的伪码描述 
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3．APF 算法 

Pitt 和 Shephard在 1999年提出了 APF算法[47]。与 SIR算法相同，APF算法的

参考分布 r 1( | , )t t tp −x x y 仍选择为转移概率密度 t 1( | )t tp −x x 。APF算法中，在每一步，

首先根据 1{ , 1, , }i
t i N− =x L 得到 { , 1, , }i

t i N=x L 的估计值 { , 1, , }i
t i N= Lµµµµ ，再根据式

（5-79）计算权重{ , 1, , }i
t i Nω = L 并归一化，然后根据归一化权重对 1{ , 1, , }i

t i N− =x L 进

行重采样，利用重采样后形成的 1{ , 1, , }i
t i N− =x L 采样新的粒子{ , 1, , }i

t i N=x L 。APF

算法最终的权重公式为 

 s

s

( | )

( | )
t t

t
t t

p

p
ω ∝

y x

y µµµµ
 （5-81） 

APF算法的伪码描述如图 5-26所示。 
 

 APF 算法  

 
1） 0t =  

·采样样本： 0 0~ ( )i px x ， 1, ,i N= L  

·初始化权重： 0 1/i Nω = ， 1, ,i N= L  

2）FOR 1t =  to T  

·计算 1[ | ]i i
t t tE −= x xµµµµ   

OR 采样 t 1~ ( | )i i
t t tp −x xµµµµ ， 1, ,i N= L  

·FOR 1i =  to N  

— 递推权重： 1 s( | )i i i
t t t tpω ω −= y µµµµ  

— 归一化权重： �

1

i
i

t
t N

j
t

j

ωω
ω

=

=
∑

 

·END FOR 

·利用 SR算法重采样样本： 1
i
t−x ， 1, ,i N= L  

·FOR 1i =  to N  

— 采样样本： t 1~ ( | )i i
t t tp −x x x  

— 递推权重： s

s

( | )

( | )

i
i t t
t i

t t

p

p
ω = y x

y µµµµ
 

— 归一化权重： �

1

i
i

t
t N

j
t

j

ωω
ω

=

=
∑

 

·END FOR 

·状态更新：
1

ˆ
N

i i
t t t

i

ω
=

=∑x x%  

 END FOR 
图 5-26 APF算法的伪码描述 
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4．算法准备 

利用粒子滤波算法估计风速时，需要建立状态空间模型。自然风的影响因素很

多，包括压力、温度、湿度、地形等。风是一种大范围分布的空气运动，其不稳定

性和随机性较大，所以从风的起因上建模是非常困难的。5.3.1节采用风场的短期预

报模型，该模型是线性离散方程，阶次低，需要确定的参数少，但其无法反映真实

风场的变化规律，实用性低。本节在线性状态空间模型的基础上增加模型递推系数，

建立如下一阶时变自回归（time-varying autoregression，TVAR）模型： 

 1t t t tV a V w−= +  （5-82） 

 t t ty V v= +  （5-83） 

式中， 1tV − 和 tV 分别为第 t 和第 1t − 个采样时刻的风速； ta 是第 t 个采样时刻的 AR

系数，服从马尔可夫过程，其方差为 2
aσ ； tw 为系统噪声，其方差 2

twσ 随时间变化；

ty 为风速解算值； tv 为测量噪声，其方差 2

tvσ 也随时间变化。 

将 tw 和 tv 设置为对数标准的高斯随机游走过程，即 

 ln( )
t tw wφ σ=  （5-84） 

 ln( )
t tv vφ σ=  （5-85） 

 
1 1

2 2
t ( | , ) ( , )

t t w t ww w wp φ φφ φ σ φ σ
− −

= N  （5-86） 

 
1 1

2 2
t ( | , ) ( , )

t t v t vv v vp φ φφ φ σ φ σ
− −

= N  （5-87） 

同时，设置 ta 满足下式： 

 2 2
t 1 1( | , ) ( , )t t a t ap a a aσ σ− −= N  （5-88） 

由式（5-86）、式（5-87）和式（5-88）可以看出，当 2

wφσ 、 2

vφσ 和 2
aσ 取不同的

组合时，该模型可以变化为不同的形式：当 2 2 2 0
w v aφ φσ σ σ= = = 时，该模型即为 5.3.1

节中的时不变线性状态空间模型；当 2 0
wφσ ≠ ， 2 0

vφσ ≠ 时，在线估计系统噪声和测量

噪声方差，这时的滤波算法既有很好的抗野值能力，又有很强的跟踪能力。这也说

明该模型具有很大的灵活性，可以根据需要做出不同的更改以适应不同的风场。因

此，与传统线性动态模型相比，该动态状态空间模型更能体现出真实风场的杂乱变

化，具有更大的灵活性和随机性。 

根据上文建立的动态状态空间模型，利用粒子滤波算法估计风速时的不可观测

向量 tx 为 ( , , , )
t tt t t w vV a φ φ=x ，测量向量 ty 为 ( )t ty=y 。并且在整个仿真及应用过程

中， 2

wφσ 、 2

vφσ 和 2
aσ 设置为固定值。参考分布和权重公式的确定如下。 

1）参考分布的确定 

在SIR和APF算法中，参考分布 r 1( | , )t t tp y−x x 均选择为转移概率密度 t 1( | )t tp −x x 。
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则根据上文的 TVAR 模型，转移概率密度采取以下形式： 

 
1

2~ ( , )
t t ww w φφ φ σ

−
N ，

1

2~ ( , )
t t vv v φφ φ σ

−
N ， 2

1~ ( , )t t aa a σ−N  （5-89） 

 2
1( , )

tt t t wV a V σ−� N  （5-90） 

然而采用上述方法在步骤（5-89）后可能会导致对 AR 参数的不稳定认识[48]，

因此在执行了步骤（5-90）后，将会产生大量的摆动值，导致滤波器偏离正确值。

一个很简单的解决办法是从 tV 的条件密度函数 c 1( | , , , , )
t tt t t t w vp V y a σ σ−x 中采样，这种

方法考虑了新的量测值，从而将大大提高采样的有效性和算法的稳定性。因此，式

（5-90）可用下式代替： 

 ˆ( , )t t tV V ψ� N  （5-91） 

其中： 

 2 2 2 2 2 2
1

ˆ , / / , /( )
t t t t t tt t t t t v t t w t w v w vV y a Vθ ψ θ σ σ ψ σ σ σ σ−=     = +     = +  （5-92） 

则参考分布为 

 1 1

2 2
r 1 t

2
t 1 c 1

( | , ) ( | , ) ( | , )

                         ( | , ) ( | , , , , )
t t w t t v

t t

t t t w w v v

t t a t t t t w v

p y p f

p a a p V y a

φ φφ φ σ φ φ σ
σ σ σ
− −−

− −

= ⋅x x

x
 （5-93） 

2）权重公式的确定 

在 SIR算法中，最终权重的计算公式为 

 
s

2 2
s 1

2 2
1

( | )

( | , , , )

ˆ ˆ2 ( | , ) ( | , )
t t

t t

t t t

t t t w v

t t t v t t t w

p y

p y V a

p y V p V a V

ω
σ σ

ψ σ σ
−

−

∝
∝

∝ π

x

N N

 （5-94） 

式中， 2( | , )p a µ σ
N

表示均值为 µ 、方差为 2σ 的高斯分布在 a处的概率密度。 

在 APF算法中，最终权重的计算公式为： 

 

s

s

2 2
s 1

2 2
s 1

( | )

( | )

( | , , , )
   

ˆ ˆ ˆ( | , , , )
t t

t t

t t
t

t t

t t t w v

t t t w v

p y

p y

p y V a

p y V a

ω

σ σ
σ σ

−

−

∝

∝

x

µµµµ
 （5-95） 

式中， ˆta 、 2ˆ
twσ 和 2ˆ

tvσ 是根据 1t−x 得到的 ta 、 2

twσ 和 2

tvσ 预测值。由于这些参数的噪声

方差变化缓慢，这里选取 ˆta 、 2ˆ
twσ 和 2ˆ

tvσ 的值分别为： 1ˆt ta a −= 、
1

2 2ˆ
t tw wσ σ

−
= 和

1

2 2ˆ
t tv vσ σ

−
= 。 

5．案例分析 

本节利用模拟数据和试验数据比较自适应滤波算法、SIR算法和 APF算法 3 种

方法的风速估计效果，以选择一种具有良好的抗野能力、跟踪能力以及强鲁棒性的
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风场数据工程处理方法。 

1）模拟数据案例 

利用模拟数据检验和比较各滤波算法的效果，必须较真实地模拟出自然风。自

然风可大致分解为定常风、紊流、风切变和突风 4个分量： 

定常风：指空间某点在某时刻风的主要部分，是风的期望值，即均值风，它不

是绝对不变的，而是变化较缓慢，是风场的低频分量，“定常”是相对于气流很不

稳定的紊流而言的； 

紊流：指叠加在定常风上的连续随机脉动，紊流现象须用随机过程的理论和方

法来描述，在数据处理时，把此项放到测量噪声中考虑； 

风切变：指定常风随空间的突然变化； 

突风：突风是指一种离散的或确定的风速变化，是一种强的大气扰动。 

由上述 4 个自然风分量的定义可知，风切变和突风都可以看成是定常风和紊流

上叠加的一种强的大气扰动，可以把它们当作野值考虑。因此风场模拟的重点是定

常风和紊流的模拟。这里给出一种定常风和紊流模型。 

定常风模型[49]： 

 WWV υ=
�

 （5-96） 

式中， WV 代表定常风； Wυ 为零均值高斯白噪声序列，方差为Qυ ，其大小决定了定

常风变化的缓慢程度。 

紊流模型[50]： 

 W W W( ) ( ) ( )W x aW x h r xσ= − +  （5-97） 

将上式转换到时间域为 

 W W W( ) ( ) ( )W t aW t t r tσ= − ∆ +  （5-98） 

式中， h 和 t∆ 为采样步长； W ( )W x h− 和 W ( )W x 分别为点 x h− 和 x 处的紊流速度；

W ( )W t t− ∆ 和 W ( )W t 分别为 t t− ∆ 和 t 时刻的紊流速度； a为衰减系数； Wσ 为白噪声

均方差； ( )r � 为均值为 0、方差为 1 的白噪声。设紊流的紊流强度和紊流尺度分别为

σ 和 L ，则有 

 (1 0.5 / )exp( / ) (1 0.5 / )exp( / )k ka h L h L V t L V t L= − − = − ∆ − ∆  （5-99） 

 2
W 1 aσ σ= −  （5-100） 

由式（5-99）和式（5-100）可知，模型的参数不仅与紊流强度和紊流尺度有关，还

与无人机的航速和有效载荷的采样频率有关。 

设置上述风场模型参数如下： 

W W[ (0),  ,  (0),  ,  ,  ,   ] [ 10,  0.01, 0, 30, 1, 150, 1.7585 ]kV Q W V t Lυ σ∆ =  
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在模拟风速时，加入服从高斯分布的量测噪声，并在多处加入连续野值。 

自适应滤波算法中，参数及滤波初始条件的设置如下： 

0 0 0[ , , , , , ] [0.01,2,0,0,5,100]Q R q r n P =  

SIR和 APF算法的参数设置如下： 

0 0

2 2 2 2 2 2 2 2
0[ ,  ,  ,  ,  ,   ] [ 1,  0.005 ,  0.01,  3,  0.01 , 0.05  ]

w va w va φ φσ σ σ σ σ =  

在算法中，加入 a ， 2
wσ 和 2

vσ 的门限，当各估计值超出门限时，对各值重新进行初

始化。 

在上述设置下进行了多次仿真试验[51, 52]。图 5-27是 3 种滤波算法的某次风速估

计值比较图。表 5-3 给出了估计误差的均值和标准差以及两种粒子滤波算法的有效

采样尺度。从图 5-27和表 5-3可知： 

（1）自适应滤波算法的抗野能力较弱。在模拟的风速中，加入了 5 处连续野值，

前两处连续野值的个数分别小于和等于自适应滤波算法中的野值门限，这两处的野

值被剔除；后 3 处连续野值的个数大于或远大于野值门限，自适应滤波算法未能有

效地将其剔除。由此可见，野值门限是自适应滤波算法抗野能力弱的原因之一，然

而野值门限无法事先确定，这使自适应滤波算法的使用具有局限性； 

（2）3 种方法都能跟踪风场变化，但 APF算法的误差均值和标准差均小于其它

两种算法，因此，APF算法的滤波精度最高； 

（3）APF算法的平均有效采样尺度比 SIR算法小，说明 APF算法的可靠性优于

SIR算法。因此，下面利用试验数据重点对自适应滤波算法和 APF算法进行比较分析。 

2）试验数据案例 

此时，自适应滤波算法中，量测噪声方差初值设置为 0 5R = 。APF 算法的参数

设置如下： 

0 0

2 2 2 2 2 2 2 2
0[ ,  ,  ,  ,  ,   ] [ 1,  0.005 ,  0.01,  5,  0.01 , 0.05  ]

w va w va φ φσ σ σ σ σ =  

仍采用自适应滤波算法中所使用的试验数据进行滤波效果对比，如图 5-28所示。

图 5-29是图 5-28的局部放大图，由图 5-29a可知，APF算法较自适应滤波算法具有

更好的风场跟踪能力；由图 5-29b可知，APF算法具有更强的抗野值能力。APF算

法能有效地解决自适应滤波算法存在的跟踪和抗野值问题。 

表 5-3 滤波算法统计结果 

滤波算法 误差均值/(m/s) 误差标准差/(m/s) 平均有效采样尺度 

Kalman 0.3 3.8 – 

SIR 0.3 0.65 77.39 

APF 0.08 0.55 81.43 
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图 5-27 3种滤波算法的风速估计值比较图 

 
图 5-28 自适应滤波算法与 APF算法风速估计值比较图 
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图 5-29 风速估计值局部比较图 
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第 6 章 系统试验及应用 

测试与飞行试验是验证气象无人机性能，改进其设计的重要手段。气象无人机

具有经济、机动、灵活的特点，使用范围广，既可对热带气旋和其他危险天气进行

系统性监测，也适用于军事侦察及其他领域，其应用越来越广泛。 

6.1 系统静态测试 

系统静态测试指静态时对机载气象测量设备进行的测试，也称为静态测试。 

6.1.1 测试内容 

静态测试主要是对无人机机载探测仪器进行的测试，包括气压误差测试、气温

误差测试、湿度误差测试和风速误差测试等。 

静态测试的技术方法：采用地面自动站温、湿、压传感器计量鉴定的仪器对

无人机机载温度、湿度和气压测量误差进行测试；采用风洞对风速测量误差进行

测试。 

6.1.2 气温误差测试 

1．标准装置 

1）推荐采用计量一级铂电阻温度计或一级标准水银温度表。 

2）标准器在测试前一周内，应以水三相点法或冰点法确定 0℃点的误差并证明

合格。测试后也应进行同样的校准。 

3）测试设备应为温度一级测试设备，其温度场的波动度和均匀度对测量结果的

附加误差应不超过被试传感器技术指标规定允许误差的 1/10。测试前应对测试设备

进行检查。 

2．技术要求 

1）测试点的选择和稳定时间及录取数据应在整个测量范围内合理分布，测量上
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限值，自动站所在台站可能出现的极端下限值和 0℃必须作为测试点。规定测试点

与实际测试点的偏差应不超过 0.1℃。 

2）测试时，标准器和被试传感器都应全浸于温度槽的液体中。被试仪器为电测

器件应首先确定液体浸润对其测量结果的影响，并采取必要的防护措施。 

3）若需确定被试传感器 0℃的漂移量，应采用水三相点法。如果必须采用冰点

槽，应用标准温度计测量槽内温度，所用冰应用蒸馏水制作，且要刨成雪花状。第

一次读数必须在温度稳定 30 min 后进行。 

4）测试中，标准温度计和被试传感器所经受的温度突变都不应大于 30℃，否

则应采取预处理或过渡措施。 

3．测试的方法和程序 

1）首先进行 0℃点的测试，然后根据具体情况逐点升温或降温，最后必须重复

测试 0℃点。 

2）可采用循环测试法也可采用定点测试法进行测试，但标准温度计的传感器或

敏感部分必须始终置于测试设备恒温槽介质中。 

3）采用定点测试法时，被试传感器每次读数前的温度改变量应大于 5℃和小于

10℃。 

6.1.3 湿度误差测试 

1．标准装置 

标准装置通常为分流法或双压法标准湿度发生装置。 

2．方法和要求 

1）选取测试点，确定样本大小和录取数据的具体方法。 

2）测试通常采用多循环试验法，根据敏感元件的特性可从测量范围上限值的高

湿测试点开始逐点下降，也可从测量设备可能达到的低湿点逐点上升，然后按照相

反顺序逐点回到初始测试点。规定测试点与实际测试点的偏差应不超过±3% RH。从

一个测试点到另一个测试点的湿度变化速率不应超过 5% RH/min。 

3）若被试传感器的敏感元件带有防护罩，应按照实际使用的状态进行测试。在

确定测试点的稳定时间时，其时间常数应包括由于防护罩的作用而增加的时间。 

图 6-1 给出标准测试设备及布置示意图。 
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图 6-1 国家气象计量站对 TF-1 无人机气象探测系统进行温湿度计量测试 
（左上角为内部传感器布置图） 

6.1.4 气压误差测试 

1．标准装置 

推荐由以下 3 种标准器或标准装置组成的测量系统： 

1）由气动活塞压力计、石英巴登管压力控制仪和控制器、气源设备组成的系统； 

2）由振筒气压仪、气压箱和气源设备组成的系统； 

3）由石英振梁数字压力仪、气压箱和气源设备组成的系统。 

2．技术要求 

1）静态测试应在专用气压室内进行，测试时应保持室内温度稳定、均匀，减少

空气的流动和扰动，避免阳光直射到被试仪器和标准装置上，气压室附近应避免对

测量结果有影响的振动源。 

2）必要时，压力控制系统与传感器之间可串入稳定器，以控制压力变化率不致

过大，并使增压或降压时压力变化均匀、无脉动。 

3）静态测试前，被试气压传感器应与标准器在自然大气压力条件下进行比较读

数，比较读数应不少于 10 次，间隔 10～15 min，静态测试后还应进一次比较读数，

两次比较读数的方法应相同。若发现静态测试前、后的系统误差变量超过被试传感

器技术指标规定的允许误差限半宽的 1/3，应查明原因。 

3．测试方法和程序 

1）选取测试点和确定样本大小。1 013 hPa 和被试仪器气压所适应的 200 hPa 测
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量范围的上限和下限必须选取。测试点的实际气压值与规定值的偏差不应超过

± 0.5 hPa。 

2）将被试传感器放入气压箱或与标准装置的气路连接，检查气压测试系统连接

后的密封性是否符合要求。 

3）测试点的稳定时间应不少于 1 min。每个循环，在每个测试点至少应有两次

升、降不同趋势的测试数据。 

4）在整个测试过程中，压力改变的变化速率，应根椐被试传感器的迟滞特性确

定，但不应超过 20 hPa/min。当测试时的压力变化速率选定后，每两个测试点间的

变化速率应相同。 

5）所有测试点完成后，对于由弹性材料制作的压力传感器，应进行弹性恢复特

性的试验。先进行测量范围上限压力条件，然后进行下限压力条件的试验。其方法是：

改变压力至规定条件并稳定 1～2 h，然后迅速放气至自然大气压力，立即录取标准

器和被试传感器的读数，以后每 10～15 min 一次，直至差值稳定。 

6.1.5 风速误差测试 

1．标准装置 

风速误差测试一般在气象风洞完成。测试设备采用一等标准皮托管和精密微差

压计。计算风速所用温度的误差应不超过±0.2℃，气压误差应不超过±0.5 hPa、湿

度误差应不超过±5% RH。 

2．风速静态测量的技术要求和方法 

1）标准皮托管应安装在被试传感器的前上方，其总压孔对准气流的来向，距风

洞顶部的距离为 250～300 mm，且在风洞体的纵向轴线上，其静压孔位置距被测试

传感器感应部分边沿的水平距离为 150～200 mm。 

2）根据受试仪器的输出特性和整个测量范围合理选取测试点，确定样本大小和

测试方法。 

3）通常采用多循环测试法，从最小风速测试点开始，逐点增大至最大测试点，

然后再逐点下降至最小测试点。同一循环应连续做完。 

4）对于风速的瞬间值，应在风速稳定 2 min 后录取数据。每次都应录取微差压

计的读数和当时的室内温度、气压和湿度值。 

5）如果被试仪器配有输出装置并有平均风速值的输出，可以适当延长每次测试

的时间，以录取被试传感器平均风速的测量数据。在测量平均风速时，风洞内的风

速应保持不变，被试仪器应按照规定间隔时间采样。 
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6.2 系统飞行试验 

1998 年，Aerosonde 无人机有限公司分别在澳大利亚、加拿大、北大西洋、南

中国海等地进行了气象探测无人机的试验飞行。同年 8 月，美国因西图集团公司和

华盛顿大学进行了 Laima 气象探测无人机的首次跨大西洋飞行，从纽芬兰到苏格兰

连续飞行 26 h，距离长达 3 200 km，进一步验证了该型无人机长距离飞行的可行性。

2000 年 10 月，在澳大利亚西部又进行了新式发动机的试验飞行，无人机成功地爬

升到 5 500 m 的高度，进行一系列的探空作业。2005 年，美国空军飞行试验评估中

心从多方面评估了气象无人机的探测能力。2004—2006 年，沈阳航天新光集团有限

公司和装备指挥技术学院对 TF-1 无人机气象探测系统进行了多次飞行试验，测试了

飞行平台和气象探测载荷的性能。 

6.2.1 系统飞行试验内容 

飞行试验的目的是充分测试气象无人机的各项实际飞行性能和探测能力。对飞

行性能的测试可以参照 GJB2347—95（无人机通用规范）、GJB3728—99（无人机地

面试验要求）、GJB3060—97（无人机电气系统通用规范）、GJB4108—2000（军用小

型无人机系统部队试验规程）和无人机平台技术指标组织实施[1, 2]。本节主要讨论气

象测量载荷的飞行试验。 

飞行试验包括常规气象条件下的性能测试和复杂天气适应性试验。 

常规气象条件下的性能测试包括垂直探测能力和水平探测能力测试两部分，在

晴天、多云或阴天天气条件下（非复杂气象条件）进行，应尽量安排在探空站附近。 

复杂天气适应性试验主要检验无人机在复杂天气中的飞行和探测能力，根据无

人机的用途，一般安排穿越云层试验、穿越台风试验等。 

6.2.2 气象探测对比试验 

气象探测对比试验内容主要包括气温测量误差、湿度测量误差、气压测量误差

和风速测量误差。 

气象探测对比试验一般采用将气象无人机的测量结果与气球探空仪的测量结果

进行比对。比对试验应在稳定天气进行，无人机采用定速盘旋爬升方式飞行，在无

人机飞行时释放探空气球。在保证安全的前提下，无人机与探空气球尽可能近，其

探测结果要与同时释放的气球探空仪的数据具有良好的相关性。 

低空气象探测试验可选择与系留飞艇测量数据进行对比。系留飞艇可长时间悬
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浮，测量若干高度上的温度、湿度、气压和风参数，气象无人机采用定速飞行方式，

与系留飞艇测量数据长时间比对。 

6.2.3 TF-1 飞行试验 

TF-1 无人机气象探测系统先后完成了原理验证飞行试验、校对飞行试验、100～

1 500 km 飞行试验、海上气象探测飞行试验、5 000 m 升限飞行试验和长航程考核飞

行试验。典型飞行试验航迹图如图 6-2 所示。图 6-3 和图 6-4 给出典型飞行试验前安

装传感器准备和试验中监测飞行状态和数据的情况[3, 4]。 

在项目研制过程中，共进行各类实验或试验达上千次，尤其是气象探测飞行试

验数十次，累计探测飞行时间数百小时，获得了大量的原始试验数据，为无人机气

象探测系统的成功研制提供了必要的数据基础和技术验证。 

 
图 6-2 典型飞行试验航迹图（2005 年 10 月 17 日飞行试验） 

 
图 6-3 典型飞行试验图片（起飞前准备） 
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图 6-4 典型飞行试验图片（飞行中监测） 

主要飞行试验的气象测量参数曲线图如下： 

图 6-5 为 2005 年 8 月 22 日气象测量参数随时间的变化曲线； 

 
图 6-5 2005 年 8 月 22 日气象测量参数随时间的变化曲线 
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图 6-6 为 2005 年 10 月 19 日气象测量参数随海拔高度的变化曲线； 

图 6-7 为 2005 年 10 月 21 日与系留飞艇测量温湿压参数的比照（无人机与系留

飞艇无准确的位置对应关系）； 
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图 6-6 2005 年 10 月 19 日气象测量参数随海拔高度的变化曲线 
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图 6-7 2005 年 10 月 21 日与系留飞艇测量温湿压参数的比照 

（无人机与系留飞艇无准确的位置对应关系） 

图 6-8 为 2005 年 11 月 7 日与风廓线仪测量风参数的比照。 

图 6-5～图 6-8 的试验结果显示： 

（1）图 6-5a, b, c 表明两个温湿压组件测量值较吻合，可以互为备份； 

 
图 6-8 2005 年 11 月 7 日与风廓线仪测量风参数的比照  

（无人机与风廓线仪无准确的时间对应关系） 
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（2）图 6-6 表明温湿压测量异常值极少，曲线较平滑，温度、压力随海拔高度

的变化规律是正确的； 

（3）由图 6-7 的温湿压比照可以看出无人机气象探测系统温湿压测量值的变化

趋势与系留飞艇温湿压测量值的变化趋势比较吻合； 

（4）由图 6-8 的风参数比照可以看出无人机气象探测系统风参数测量值的变化

趋势与风廓线仪风参数测量值的变化趋势比较吻合。 

6.3 气象无人机应用 

气象无人机问世以来，为了验证其性能，并为发展和操作使用积累经验，世界

各地气象业务和研究部门进行了大量的业务飞行；美国、澳大利亚、日本、韩国及

中国台湾的气象、业务和研究部门，根据各自的需要，进行了大量的气象探测和试

验飞行。 

6.3.1 气象无人机在民用领域的应用 

国外利用气象无人机搭载臭氧传感器、视频冰粒传感器、手持式粒子计数器、

数码相机、红外大气辐射仪等气象传感器开展野外海洋大气试验研究。美国能源部、

国家科学基金会和科罗拉多大学于 1999—2005 年期间多次进行北极地区气象、冰和

生物调查，监测北极地区的大气和海冰表面状况，共飞行 1 000 多小时，经受了北极

最恶劣的气候条件的考验。美国国家气象局 1999 年在夏威夷进行信风效应研究，美

国国家航空航天局 2001 年进行云和中尺度试验及火山灰研究。 

Aerosonde 无人机有限公司与日本气象厅合作。利用气象无人机在日本南部开展

锋面降水系统研究，利用同化梅雨锋面的详细观测资料，验证和改进了非流体静力

模型。 

中国台湾地区也引进了 8 架 Aerosonde 无人机用于气象研究。其中，2000—2004

年期间共进行了 15 次台风探测飞行，见表 6-1。图 6-9 为 2004 年 6 月 9 日探测康森

台风自恒春机场起飞的照片。 

为了调查东太平洋热带气旋生成源地，2005 年 6—9 月，美国国家航空航天局

与哥斯达黎加合作，开展热带云系生成过程研究（尤其是对飓风生成情况），完善热

带气旋生成模式。美国海洋大气局大西洋气象实验室用气象无人机对奥费利娅

（Ophelia）飓风进行了长时间的观测飞行。 
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表 6-1 中国台湾地区 Aerosonde 无人机 2000—2004 年期间台风探测飞行统计 

次数 日期 地点 飞行时数 / h 台风名称 

1 2000, 10/24-10/26 宜兰 10  雅吉（Yagi） 

2 2001, 06/22-06/24 屏东 3 奇比（Chebi） 

3 2001, 07/03-07/05 屏东 1 尤特（Utor） 

4 2001, 07/11-07/12 宜兰 1 潭美（Trima） 

5 2001, 09/24-09/26 宜兰 5 利奇马（Lekima） 

6 2001, 10/15-10/16 宜兰 5 海燕（Haiyan） 

7 2002, 07/02-07/03 屏东 1 雷马逊（Rammasun） 

8 2003, 04/22-04/25 屏东 0 柯吉拉（Kujira） 

9 2003, 06/04-06/05 宜兰 0 南卡（Nangka） 

10 2003, 07/22-07/24 屏东 0 尹布都（Imbudo） 

11 2004, 05/15-05/17 恒春 3 妮妲（Nida） 

12 2004, 06/07-06/09 恒春 3 康森（Conson） 

13 2005, 07/17-07/19 恒春 12 海棠（Haitang） 

14 2005, 09/09-09/10 恒春 3 卡努（Kahnun） 

15 2005, 10/01-10/03 恒春 10 龙王（Longwang） 
 

 

图 6-9 2004 年 6 月 9 日 Aerosonde 自恒春机场起飞探测康森台风 

6.3.2 气象无人机军事应用 

在海湾战争、科索沃战争和伊拉克战争中，美军都曾使用安装气象传感器的小

型气象无人机获取作战所需的战区气象情报[5, 6]。 
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2003 年，澳大利亚国防军开始部署气象无人飞机，配备昼夜观测用的传感器和

通信设备，用来在边远地区和沿海一带进行天气侦察，向地面军事人员和总部提供

图像资料。 

2005 年，美国空军飞行试验评估中心从多方面评估了气象无人机作为远距离气

象传感器的能力。首先，使用携带标准气象仪器（测量气温、湿度、气压、风速）

和红外大气辐射仪的气象无人机，在结冰天气条件下进行大气边界层结构和通量研

究，采集臭氧和一氧化碳等化学样品，用于研究化学输送模式、空气污染的化学性

质和动态特性，以增强对资料稀少和资料空白区域天气形势的了解，改进作战空间

的天气预报，特别是更加准确地预测热带气旋和武器系统性能。其次，测试用超高

频／铱星通信同时控制多架气象无人机的能力。进—步评估气象侦察飞机和气象传

感器的性能，以及通过将观测资料同化到数值天气模式数据库来提高天气预报准确

度的能力。用气象无人机调查热带气旋，并将其获取的资料传送给美国空军气象局

和联合台风警报中心，供发布台风警报用。气象无人机作为一种气象观测系统，具

有在夜间执行天气侦察任务的能力，为重要天气事件的检测赢得了更多的时间，能

通过全球卫星通信向气象主管部门近实时地提供气象资料。第三，利用搭载白昼和

夜间探测系统的气象无人机进行海洋观察试验。再利用卫星通信传输观测数据评估

气象无人机发现、识别、跟踪多种目标的能力。 

无人机气象探测系统是军民通用的中、低空气象探测设备。对于沙漠、山区、海

洋等用传统手段难以获取相应气象数据的地区，在大区域、长时间测量气象参数时，

使用无人机气象探测将更节约、更经济。随着科学技术的发展，气象无人机的结构

将更加合理、有效载荷将更灵活、续航时间和航程将更长、飞行高度将更高，全球

控制、导航和气象信息传送能力将进一步提高。总之，低成本、多功能、长航时、

模块化、通用化、智能化将是气象无人机今后发展的方向。无人机气象探测在军事

和民用领域将发挥越来越重要的作用。 
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