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摘 要: 气动模型辅助导航是一种新型的导航方法, 将描述飞行器飞行状态的气动模型信息与现有导航系统信息

相融合, 可以提高导航精度和可靠性, 近年来受到国内外学者的关注, 有望成为飞行器的新型自主导航方法. 通过对

气动模型辅助导航方法研究现状的调研和分析, 阐述了该导航方法的概念与原理; 分析了目前主要的 3种技术方案

—–气动模型/惯性导航融合、气动模型/卫星导航融合、气动模型/惯性/卫星导航融合的各自特点; 对气动模型辅助导

航方法与当前几种主要的辅助导航方法进行综合比较, 分析了该方法的技术优势与应用前景; 结合目前的研究现状,

探讨了气动模型辅助导航方法后续研究的关键技术和发展方向. 气动模型辅助导航方法与飞行器的气动模型特性、

制导、导航和控制流程密切相关, 该方法的研究有助于推动导航、制导与控制 (GNC) 3个方向的各自发展和深度融

合.
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Overview and progress on study of aircraft aerodynamics model aided
navigation method
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Abstract: The aerodynamics model aided navigation method hopefully becomes a new trend in the field of aircraft

navigation. Through the survey and analysis of the method, the concept and the principle are explained. Three

schemes including the aerodynamics model/inertial navigation integrated scheme, the aerodynamics model/satellite

navigation integrated scheme, and the aerodynamics model/inertial/satellite navigation integrated scheme are analyzed. The

aerodynamics model aided navigation method is compared with several other aided navigation methods. The technical

advantages and application prospects are analyzed and the further research directions are discussed. The aerodynamics model

aided navigation method is closely related with the aerodynamics characteristics and the guidance, navigation, control(GNC)

process, so the study of the method helps drive the development and deep integration of GNC.
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0 引引引 言言言

随着现代军用、民用飞行器执行任务多样化、飞

行环境复杂化的发展趋势, 其对导航系统的要求也越

来越高. 目前, 单一的导航方法已无法满足导航系统

的性能需求, 飞行器的导航系统通常采用多种导航方

法相融合的形式, 例如: 惯性/卫星组合导航系统被广

泛应用于各类飞行器中[1]; 惯性/视觉组合导航系统主

要应用于低空及室内飞行器[2]; 惯性/天文组合导航系

统主要应用于高空飞行器[3]. 每一种新型导航方法的

发现与完善, 都在一定程度上提高了当前导航系统的

精度、可靠性、经济性、自主性、适用性中某一项甚至

几项指标, 给相应的导航需求带来新的解决方案, 从

而推动导航技术的发展.

气动模型辅助导航的最初设想是Koifman等[4]

于 1999年提出的, 他们利用描述飞行器飞行状态的

气动模型对导航系统进行辅助导航, 是一种综合了导

航、制导与控制 (GNC)、飞行动力学多学科领域的导

航技术. 自主性用以衡量导航系统的独立性程度, 目
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前在许多军用与民用的导航需求中, 对导航的自主性

均提出了一定的要求. 采用气动模型辅助导航方法,

无需增加外部设备, 具有成本低、自主性强、适用范

围广等优点, 有望成为一种飞行器新型自主导航方法.

近年来, 国外研究者对气动模型辅助导航的理论和方

案进行了较为广泛的研究, 其应用载体包含了固定翼

飞行器、旋翼飞行器以及炮弹等. 按照辅助导航系统

类型区分, 目前研究方案主要分为气动模型/惯性导

航融合、气动模型/卫星导航融合、气动模型/惯性/卫

星导航融合.

近年来, 作者所在研究团队对气动模型辅助导航

方法开展了研究工作, 通过本文对该方法的研究概况

及发展进行概述, 对其后续发展中需要解决的关键问

题进行了探讨.

1 气气气动动动模模模型型型辅辅辅助助助导导导航航航的的的基基基本本本原原原理理理

气动模型描述了飞行器控制指令、结构参数、飞

行环境以及运动信息之间的关系[5]. 其中: 控制指令

指的是对飞行器舵面、发动机等执行机构的控制信

息; 结构参数一方面包含了与飞行器所受力、力矩相

关的气动参数, 另一方面包含了与其质量分布、外形

尺寸相关的构造参数; 飞行环境一方面包含了飞行

器的迎角、侧滑角、空速等大气数据, 另一方面包含

了飞行器所在位置的重力场、磁场等物理场信息; 运

动信息包含了飞行器的加速度、速度、角速度、姿态

等, 其与飞行器的导航参数直接相关. 目前, 人们利用

气动模型描述的各物理量之间关系, 已将其成功地应

用于气动参数辨识[6]和大气数据估计[7-8]中. 基于此,

Koifman等[4]提出了利用气动模型辅助导航的概念.

气动模型辅助导航的原理是: 根据飞行器的气动

模型, 将其控制指令、结构参数以及飞行环境作为已

知量, 对飞行器的运动信息进行求解; 根据得到的运

动信息, 对飞行器的导航参数进行解算, 进而与现有

的导航系统进行数据融合, 提高导航性能. 经过多年

研究, 气动模型辅助导航方法已发展了多种实施方案,

不同方案的运算流程有所区别, 其中一种较为完整的

运算流程如图 1所示.
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图 1 气动模型辅助导航方法流程

由图 1可以看出, 该气动模型辅助导航方案的运

算流程可分为以下几步：

1) 根据飞行器的控制指令、飞行环境和结构参

数对其所受的力和力矩进行求解;

2) 根据飞行器的动力学方程和运动学方程, 对飞

行器的运动信息进行求解, 并对导航参数进行解算;

3) 将解算得到的导航参数与其他导航系统的输

出进行信息融合, 输出导航结果并反馈校正信息.

目前, 气动模型辅助导航方法的应用载体主要包

括固定翼飞行器、旋翼飞行器和炮弹. 在应用于不同

类型飞行器时, 由于各类型飞行器的结构参数、控制

指令不同, 其区别主要体现在步骤 1)中力和力矩的求

解方面.

通过上述对气动模型辅助导航方法原理与流程

的分析, 可以看出该方法具有以下特点:

1) 输出导航信息类型丰富. 通过对飞行器运动信

息的求解与推算, 可以得到飞行器的加速度、速度、

位置、角加速度、角速度、姿态, 是一套较为全面的导

航信息.

2) 气动模型辅助导航属于推算式导航方法. 在对

飞行器的姿态和位置进行解算时, 需对求解的速度、

角速度进行积分, 属于推算式导航, 其误差会随时间

累积. 因此, 在利用气动模型辅助导航时, 可与其他导

航系统相结合对其误差进行校正.

2 气气气动动动模模模型型型辅辅辅助助助导导导航航航方方方案案案分分分析析析

近年来, 国外学者对气动模型辅助导航的原理及

方案展开了较为广泛的研究. 目前较为常用的 3种气

动模型辅助导航方案是气动模型/惯性导航融合、气

动模型/卫星导航融合以及气动模型/惯性/卫星导航

融合. 本节分别针对这 3种方案的研究现状进行分析,

并对其各自特点进行讨论.

2.1 气气气动动动模模模型型型/惯惯惯性性性导导导航航航融融融合合合方方方案案案

惯性导航系统采用推算式导航方法, 其导航误差

随时间发散, 需要利用其他导航系统信息进行校正.

虽然气动模型辅助导航同样为推算式导航方法, 但二

者的导航原理与误差源不同, 因此可以通过信息融合

的方式互相校正, 以达到提高导航精度的目的.

Koifman等[4]在 1999年提出气动模型辅助导航

的概念时, 采用的即为气动模型/惯性导航融合方案.

其以固定翼飞行器为研究对象, 阐述了方案原理和

实施流程, 并对气动模型/惯性导航融合滤波器进行

了设计. 图 2为滤波器结构图, 其利用气动模型解算

飞行器的速度、位置、姿态信息, 与惯性导航系统通

过扩展卡尔曼滤波器 (EKF)相融合, 继而输出滤波后

的导航信息并校正惯性导航系统和气动模型的误差.

Koifman等通过仿真验证了气动模型/惯性导航融合

方案的可行性, 仿真结果同时表明飞行航迹、气动参

数的准确性对导航结果有较大影响.
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图 2 文献 [4]的气动模型/惯性导航滤波器结构

由第 1节的分析可知, 气动模型可输出多种导航

参数. 文献 [4]设计的气动模型/惯性导航融合滤波方

案采用了速度、位置、姿态信息. Bryson等[9]将该方

案与基于角速度、加速度信息的滤波方案 (滤波器结

构如图 3所示)进行了对比. 通过分析, Bryson等指出,

两种方案相对于纯惯性导航系统均可提高精度, 但在

考虑气动模型误差时, 基于速度、位置、姿态信息的

滤波方案优于基于角速度、加速度信息的滤波方案.
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图 3 文献 [9]的气动模型/惯性导航滤波器结构

在文献 [4]和文献 [9]的滤波方案中, 均将气动

模型作为独立的模块进行处理和解算. Vasconcelos

等[10]提出了一种嵌入式的气动模型/惯性导航融合滤

波方案, 图 4为其滤波器结构图. 在该方案中将气动

模型的解算嵌入到滤波器中. 通过分析, Vasconcelos

等指出, 嵌入式方案的导航精度与传统方案基本相同,

但可以在一定程度上降低计算量.
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图 4 文献 [10]的气动模型/惯性导航滤波器结构

由上述分析可以看出, 气动模型/惯性导航融合

采用速度、位置、姿态信息的滤波方案可以获得较高

的精度, 而文献 [10]的嵌入式方案可以进一步降低计

算量.

在气动模型/惯性导航融合方案中, 气动模型作

为独立的导航参数提供源, 其误差特性对系统精度有

着重要的影响. 然而, 文献 [4, 9-10]的研究仅限于滤

波器设计的本身, 采用的气动模型较为简单, 未对其

误差特性进行充分考虑, 结论具有一定的局限性.

除了对气动模型/惯性导航融合方案的理论研究

外, 近年来在气动模型/惯性导航融合方法的工程应用

方面也有了一定进展. 2011年, Bristeau等[11]公布了

AR.Drone四旋翼飞行器中采用的一种基于气动模

型辅助的速度估计方法. AR.Drone是一款由 Parrot公

司生产的面向民用市场的四旋翼飞行器, 速度测量

精度对于其功能开发是一项重要的性能指标[12]. 在

AR.Drone中安装了摄像头, 可以采用视觉导航对其

速度进行估计. 然而视觉导航的速度估计精度和使用

范围有限, 因此该公司在对AR.Drone进行精确建模

的基础上[13-14], 采用了气动模型/惯性导航融合方案

对其速度进行估计, 并将该估计结果与视觉导航得到

的速度信息再次融合. 实验结果表明, 通过该方案得

到的速度信息在精度与更新频率方面均优于视觉导

航, 可以满足AR.Drone在室内、室外连续飞行的导航

需求.

美国陆军研究实验室 Fresconi和 Fairfax等[15-17]

在对多款炮弹进行建模分析的基础上, 将气动模型/

惯性导航融合方案应用于炮弹定位中[18-19], 取得了良

好的效果. 图 5给出了炮弹飞行过程中几种导航方法

的定位精度对比情况, 可以看出, 气动模型/惯性导航

融合精度与惯性/ GPS (Global positioning system)组合

导航系统基本一致.
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图 5 炮弹飞行过程中各导航系统的定位误差对比曲线

根据上述分析, 可以对气动模型/惯性导航融合

方案的特点及发展现状总结如下:

1) 气动模型/惯性导航融合方案的导航精度优于

纯惯性导航方案, 且该方案具有较好的自主性.

2) 由于气动模型辅助导航与惯性导航均为推算

式导航方法, 二者融合后的导航误差将随时间发散.

可见, 该方案不适用于长时间导航环境. 一方面, 可用

于飞行时间较短的飞行器 (如炮弹), 或作为卫星导航

系统短时失效时的补充; 另一方面, 可采用其他导航

系统对其进行校正 (如AR.Drone中采用的视觉导航

系统).

3) 目前, 对该方案的理论研究主要集中于滤波器
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设计方面, 一些关键问题 (如模型精确辨识技术、误差

特性分析)尚未得到解决, 后续需要进行重点研究.

2.2 气气气动动动模模模型型型/卫卫卫星星星导导导航航航融融融合合合方方方案案案

卫星导航系统可以直接输出位置、速度信息, 在

军用、民用领域得到了广泛应用. 采用多天线载波相

位干涉方法, 可将多天线配置的卫星导航系统用于载

体姿态测量. 然而, 由于其采用了多天线配置方案, 系

统的成本和复杂度较高. 利用气动模型辅助, 单天线

配置的卫星导航系统即可测量载体姿态, 降低了系统

的成本和复杂度.

Kornfeld等[20]于 1998年提出了基于气动模型辅

助的单天线GPS测姿方案. 其利用GPS提供的速度

矢量和重力加速度矢量, 在假设无风且迎角为零的情

况下, 根据飞行器的动力学约束, 对飞行器的横滚角、

俯仰角、航向角进行了求解. 该方案流程如图 6所示,

其中气动模型的辅助主要体现在基于动力学约束的

姿态求解模块.
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图 6 基于气动模型辅助的单天线GPS测姿方案流程

在 2003年, 韩国首尔大学的Lee和Cho等[21-22]对

该方案进行了发展与完善, 并在固定翼无人飞行器中

进行了实验验证. 实验结果表明, 在无惯性导航系统

辅助的情况下, 气动模型辅助的单天线GPS测姿方案

可以满足固定翼无人飞行器在起飞、滑行、降落阶段

对姿态精度的需求. Tenn等[23]则将该测姿方案应用

于小型无人直升机, 通过实验证明在平稳飞行状态下

其姿态误差在 2∘ 以内.

在上述研究的测姿方案中, 并未使用飞行器完

整的气动模型, 而仅将其用于约束飞行器的动力学方

程. 由于该方案在推导过程中对气动模型的简化, 致

使其求解的姿态并非飞行器的真实姿态, 通常被称为

伪姿态[24], 其中横滚角为飞行器的偏转角, 俯仰角和

航向角分别为纵向航迹角和水平航迹角. 文献 [25]指

出, 在已知风速矢量、迎角、侧滑角的条件下, 可以完

成伪姿态到真实姿态的转换. 在平稳飞行状态下, 伪

姿态与真实姿态的差别较小; 但在机动飞行或风速较

大的飞行环境中, 二者之间的差别会增大[26].

Park等[27]采用较为完整的气动模型对文献 [20]

的方案进行了改进, 其流程如图 7所示. 改进方案将

气动模型解算的速度、角速度、姿态信息与GPS解算

的速度、加速度、姿态信息进行卡尔曼滤波, 从而对

载体姿态进行估计. 虽然完整气动模型的引入提高了

机动飞行环境下的姿态估计精度, 但由于其解算原理

与传统方案相同, 求解的仍为伪姿态.
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图 7 文献 [27]的气动模型辅助单天线GPS测姿方案流程

Lievens等[28]提出了一种基于气动模型/ GPS融

合的单天线GPS测姿方案, 该方案区别于文献 [20]方

案的解算思路, 可以对飞行器的真实姿态进行估计,

方案流程如图 8所示. 其利用气动模型特性构建滤波

器状态方程, 将GPS的输出与通过经验公式预估计的

横滚角、俯仰角、风速等信息作为量测量, 并通过无

迹卡尔曼滤波器 (UKF)进行信息融合, 最终得到滤波

后的姿态信息. 文献 [28]通过仿真与飞行数据事后复

现的形式, 将该方案在Cessna Citation I无人固定翼飞

行器中进行了验证, 实验结果表明该方案可以对飞行

器姿态进行较好的估计.
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图 8 文献 [28]的气动模型/卫星导航融合方案流程

由此可见, 飞行器在小机动、低风速环境飞行时,

可采用基于气动模型约束的GPS测姿方案, 该方案结

构简单, 较易实现. 而在大机动、高风速环境飞行时,

上述方案得到的伪姿态信息与真实姿态差别较大, 因

此需要采用文献 [28]的气动模型/ GPS融合方案, 对

飞行器姿态进行较为准确的估计.

根据上述分析, 可以对气动模型/卫星导航融合

方案的特点及发展现状总结如下:

1) 通过气动模型辅助, 单天线配置卫星导航系统

可实现测姿功能. 相对于多天线配置的卫星导航测姿

系统, 降低了系统的成本和复杂度.

2) 在稳定飞行状态下, 文献 [20]的气动模型辅助

单天线GPS测姿方案可对姿态进行较好的估计, 并得
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到了一定的实验验证. 但在机动飞行或风速较大的环

境中, 该方案得到的姿态误差较大.

3) 文献 [28]的气动模型/卫星导航融合方案克服

了文献 [20]的方案对飞行环境的敏感, 但该方案采用

了许多飞行经验公式, 还需进一步优化与验证.

2.3 气气气动动动模模模型型型/惯惯惯性性性/卫卫卫星星星导导导航航航融融融合合合方方方案案案

惯性/卫星组合导航系统已广泛地应用于飞行器

导航中. 由于卫星导航系统易受外界自然或人为因素

的干扰, 当其不可使用时, 系统处于纯惯性状态, 精度

将随时间发散. 采用气动模型/惯性/卫星导航融合方

案, 可在卫星导航系统失效时转为气动模型/惯性融

合模式, 降低系统误差的发散速度, 增加系统可靠性.

Eck[29]于 2001年提出了气动模型/惯性/ GPS融

合方案. 该方案的基本思路如图 9所示: 当GPS可用

时, 采用惯性/ GPS组合导航模式, 并对气动模型进行

校正; 当GPS不可用时, 采用气动模型/惯性组合导航

模式. Eck将该方案在瑞士联邦理工学院自主研制的

无人直升机上进行了实验. 实验结果表明, 当GPS可

用时, 该方案能有效辨识气动模型参数; 当GPS失效

时, 气动模型/惯性组合导航模式相对纯惯性导航模

式可以获得更高的导航精度.

!"#$/INS

%&'(

INS/GPS

%&'(

!"#$
)*

+,-./0 GPS

12

312

图 9 文献 [29]的气动模型/惯性/GPS融合方案框架

Vissière等[30-31]提出了一种应用于小型无人直升

机的气动模型/惯性/GPS/气压高度计融合方案. 该方

案的目的在于提高低成本导航系统的可靠性 (实验中

采用的所有导航传感器总价不超过 3 000美元), 当惯

性传感器、GPS、气压高度计中任一器件短时失效时,

剩余系统在气动模型的辅助下能继续输出可靠的姿

态、速度、位置等导航信息, 保障安全飞行. Vissière在

Goliath无人直升机中对该方案进行了验证, 结果证实

了方案的可行性.

由于GPS信号易受干扰, GPS的完好性监测是

保障其导航应用的重要技术. GPS的完好性监测通常

利用GPS内部冗余信息或其他导航传感器信息进行,

其中惯性传感器是常用的外部参考源. 然而高精度

的惯性传感器价格昂贵, 对此, Bruggemann等[32-34] 提

出了利用低成本MEMS惯性传感器结合气动模型来

对GPS完好性进行监测的方案. 方案流程如图 10所

示, 惯性传感器、GPS以及气动模型通过EKF进行信

息融合, 并采用故障标准解分离法对GPS的完好性进

行监测, 系统输出载体位置信息、GPS完好性信息以

及GPS的校正信息. Bruggemann等通过实验证实, 气

动模型/惯性辅助的GPS完好性监测方案性能略优于

惯性辅助的GPS完好性监测方案.
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图 10 文献 [32-34]的气动模型/惯性辅助
GPS完好性监测方案结构

根据上述分析, 可以对气动模型/惯性/卫星导航

融合方案的特点及发展现状总结如下:

1) 气动模型/惯性/卫星导航融合方案主要用于

提高系统的可靠性. 一方面, 在卫星导航系统失效时

可以提高系统导航精度; 另一方面, 气动模型/惯性导

航数据融合后可作为信息参考源, 用于卫星导航系统

完好性监测.

2) 目前对该方案的研究主要集中在方案构架设

计方面. 在后续的研究中, 要将研究重点由 “ 功能”转

向 “ 性能”, 结合气动模型的误差特性对融合方案和

故障诊断方法进行改进.

3 气气气动动动模模模型型型辅辅辅助助助导导导航航航方方方法法法的的的技技技术术术优优优势势势分分分析析析

上述对气动模型辅助导航方法的原理、方案以

及发展进行了阐述与分析, 可以看出该导航方法具有

以下技术优势:

1) 自主性强. 采用气动模型辅助导航方法, 无需

与外界发生任何光、电、磁的信息联系, 不易受自然

或人为因素的干扰.

2) 输出的导航参数类型丰富. 根据飞行器的气动

模型, 可以得到加速度、速度、位置、角加速度、角速

度、姿态等导航信息, 类型全面, 便于与其他导航系统

进行融合.

3) 无需增加外部设备, 成本低. 气动模型辅助导

航方法的核心是飞行器的气动模型, 可通过风洞实验

或飞行数据辨识的方法得到, 而在应用该导航方法时

不用增加硬件设备.

4) 适用范围广. 气动模型辅助导航方法没有成

本、体积、载重、耗能的要求, 因此可适用于各类飞行
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器. 目前已在固定翼飞行器、旋翼飞行器、炮弹中得

到了应用, 以后有潜力拓展应用到更多类型的飞行器

中.

为了对气动模型辅助导航方法的特点有更清晰

的认识, 将其与天文导航[35]、视觉导航[36]、无线电导

航[37]以及地磁导航[38] 这 4种常用的辅助导航方法进

行对比. 对比的性能指标包括: 自主性, 衡量抵抗外界

环境干扰的能力; 经济性, 衡量导航方法的成本; 精确

性, 衡量导航结果的精度; 适用性, 衡量导航方法的应

用范围; 可用性, 衡量提供导航参数的丰富性. 几种导

航方法的对比结果如表 1所示.

表 1 几种辅助导航方法的性能对比

导航系统 自主性 经济性 精确性 适用性 可用性

天文导航 ★ ★ ★ ★★ ★ ★ ★ ★★ ★★

视觉导航 ★★ ★ ★ ★ ★ ★ ★ ★★ ★ ★ ★

无线电导航 ★★ ★ ★ ★ ★ ★ ★ ★ ★ ★ ★ ★ ★

地磁导航 ★ ★ ★ ★★ ★★ ★ ★ ★ ★★

气动模型辅助导航 ★ ★ ★★ ★ ★ ★★ ★★ ★ ★ ★ ★ ★ ★★

注 好: ★ ★ ★★ 较好: ★ ★ ★ 一般: ★★ 较差: ★

从表 1中可以看出, 气动模型辅助导航方法在自

主性、经济性、适用性、可用性 4个方面处于优势. 由

于其为推算式导航方式, 其导航误差随时间发散, 导

航精度一般.

4 气气气动动动模模模型型型辅辅辅助助助导导导航航航方方方法法法发发发展展展前前前景景景分分分析析析

自从Koifman等提出气动模型辅助导航方法以

来, 气动模型辅助导航的概念、原理和方案已得到了

较大的发展与延伸, 其中部分研究结果已得到了实验

验证. 然而总体来说, 气动模型辅助导航方法的研究

尚处于起步阶段, 其相关理论方法和技术手段有待进

一步发展, 应用领域也有待进一步拓展.

作者所在南京航空航天大学导航研究中心

(NRC)自 2010年开始关注气动模型辅助导航方法的

研究, 对该方法在固定翼飞行器和旋翼飞行器中的应

用进行了探索, 对其导航方案、误差特性、验证方法

等问题进行了研究. 针对GPS失效时四旋翼飞行器的

传统导航方案 (惯性/磁传感器/气压高度计融合方案)

测速、定位误差迅速发散的问题, 提出了一种气动模

型/惯性/磁传感器/气压高度计融合方案[39]. 并对研究

团队自主研制的四旋翼飞行器[40]气动模型辅助导航

方案进行了实验验证.

飞行实验在一块约 140 m× 90 m的长方形草地

进行, 实验场景如图 11所示. 控制四旋翼飞行器按照

长方形航迹飞行, 实验时间约为 5 min, 其定位结果如

图 12所示. 以GPS为参考, 对传统方案与气动模型辅

助导航方案的测速、定位精度进行评价. 表 2为实验

中两种方案测速、定位误差的均值统计结果. 可以看

出, 相对于传统方案, 气动模型辅助导航方案的测速

精度提高了一个数量级, 定位精度提高了两个数量级,

显著提高了导航精度.

图 11 四旋翼飞行器室外飞行实验场景
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图 12 四旋翼飞行器室外飞行实验中

几种导航方案的定位结果对比

表 2 四旋翼飞行器两种导航方案的测速、定位误差统计

误差类型 传统方案 气动模型辅助导航方案

东向速度误差RMS / (m/s) 9.5 2.5×10−1

北向速度误差RMS / (m/s) 5.8 1.9×10−1

水平速度误差RMS / (m/s) 6.8 2.1×10−1

经度误差RMS / m 6.3×102 4.1

纬度误差RMS / m 3.9×102 2.4

水平位置误差RMS /m 5.8×102 4.2

经过对气动模型辅助导航方法研究进展的跟踪

与分析, 以及自身对其的研究, 作者所在团队认为该

方法在后续发展中需要重点关注如下关键问题:

1) 面向不同类型飞行器的气动模型辅助导航方

案研究. 气动模型辅助导航方案与飞行器的气动模型

特性密切相关, 由于不同类型飞行器的气动模型之间

存在较大差异, 其相应的气动模型辅助导航方案并不

相同. 为拓展气动模型辅助导航方法的应用领域, 需

结合不同飞行器的气动模型特性研究其相应的气动

模型辅助导航方案.

2) 气动模型辅助导航方法的误差特性分析. 在气

动模型辅助导航方法中, 气动模型误差特性是融合方

案设计以及系统导航精度评估的重要参考依据, 然而

此方面的研究目前尚未见报道. 因此, 需结合具体的

气动模型辅助导航方案, 对其误差特性进行研究.

3) 气动模型辅助导航的融合方案研究. 在目前常

用的融合方案中, 气动模型与其他导航系统通过EKF

滤波器进行信息融合时, 并未充分考虑气动模型时

变、非线性强、参数耦合性强的特点. 在后续研究中,
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需结合气动模型特点, 重点关注滤波器的构建以及气

动模型的在线校正.

另外, 根据气动模型辅助导航方法的特点以及目

前的研究现状, 可以预计该方法在以下领域具有较好

的应用前景:

1) 小型无人飞行器. 该类飞行器通常要求导航系

统具有成本低、体积小、重量轻的特点, 这与气动模

型辅助导航方法的技术优势较为符合. 采用气动模型

辅助导航方法可以有效提高小型无人飞行器的导航

精度和可靠性.

2) 容错导航. 根据飞行器的气动模型可解算出类

型丰富的导航参数, 其可以作为独立的导航信息源,

结合现有的导航系统用于导航系统的故障诊断、监测

与隔离.

3) 辅助GPS测姿. 相对于多天线配置的卫星导

航测姿系统, 基于气动模型辅助的单天线GPS测姿方

案降低了系统成本与复杂度, 具有较强的实用价值.

5 结结结 论论论

气动模型辅助导航是一种应用于飞行器的新型

导航方法, 具有成本低、自主性强、适用范围广、输出

导航参数类型丰富等技术优势. 近年来, 国外研究者

对该导航方法的原理与方案进行了较为广泛的研究,

探讨了其在固定翼飞行器、旋翼飞行器以及炮弹中的

应用, 并对其中部分研究成果进行了实验验证. 本文

对气动模型辅助导航方法的研究及发展概况进行了

阐述与分析, 并讨论了其在后续发展中亟待解决的问

题.

作为一种新型的导航方法, 气动模型辅助导航具

有良好的发展前景. 同时, 气动模型辅助导航方法是

一种涉及了飞行动力学、导航、控制多学科领域的前

沿技术, 对促进GNC三个方向的发展与深度融合具

有积极意义.
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