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摘要：飞行器参数计算平台是飞行器研制过程中的重要支撑技术之一。为了准确计算风场环境下的飞行器参数，研究了

风场环境下飞行器参数计算平台的建立方法。分析影响飞行参数的各个分系统，建立了飞行器参数计算平台的理论框

架。研究了大气风场，分析其对飞行轨迹的影响。然后，在Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下进行建模，采用ＣＭＥＸＳｆｕｎｃｔｉｏｎ编程实现

了复杂的飞行力学运动方程组。最后，在统一接口参数的基础上，进行子模块的封装，并且将各分系统的子模块通过参

数驱动进行连接，建立飞行器参数计算平台。通过对某滑翔飞行器进行性能验证仿真实验以及对某无控飞行器进行的

风场干扰仿真实验，证明了平台计算稳定，最小计算步长可达到１ｍｓ，并且可以精确地模拟风场，计算风场环境下的飞

行器参数。最后将某无控飞行器仿真轨迹与外场飞行实验结果进行了对比，结果表明射程相对偏差为０．４４％；最大高

度相对偏差为１．８％。参照航天工业标准ＱＪ１９９７９０可以证明，该平台方案建模合理可靠，满足工程应用要求。
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１　引　言

　　在飞行器研制过程中，对于飞行器参数的研

究，首先研究的是作用在飞行器上的各种力和力

矩在运动过程中变化的特性，进而研究在这些力

和力矩作用下飞行器的运动学特性和动力学特

性［１］，因此如何准确计算这些参数是非常重要的

工作。而飞行器研制过程中飞行路径的规划、分

系统方案的验证以及半实物仿真系统实验也都需

要飞行器参数计算平台作为支撑技术，因此计算

平台的建立对于飞行器的研制有着重要意义。风

是影响飞行器姿态和轨迹的重要因素之一［２］，理

论研究和飞行试验都表明，大气参数与标准值的

偏差对飞行器的运动有较大的影响，尤其是风速

矢量的变化，是引起飞行轨迹偏差的重要因素之

一。如何准确模拟出风场，是飞行器参数计算平

台的关键环节之一。

目前的飞行器参数计算平台多采用高级语

言编程计算方法对飞行器进行数学仿真［３］，代码

编写和调试时间较长，无法使用代码自动生成功

能（ＲＴＷ）与半实物系统结合进行半实物仿真实

验。目前对于大气风场的处理多直接采用Ｓｉｍｕ

ｌｉｎｋ工具箱中的标准大气模型ＣＯＥＳＡ（Ｃｏｍｍｉｔ

ｔｅｅｏｎＥｘｔｅｎｓｉｏｎｔｏＳｔａｎｄａｒｄＡｔｍｏｓｐｈｅｒｅ）模拟

大气风场［４］，而大气风场形态各异，形式多样，并

且随着地形、经纬度、高度、温度、空气密度、时间

等因素的变化而不断变化，因此采用标准大气模

型模拟大气风场，其精确性难以保证。

针对以上所述，为提高计算精度，缩短计算时

间，并且为半实物仿真实验等后续工作提供计算平

台，提出了一种基于Ｓｉｍｕｌｉｎｋ的风场环境下飞行器

参数计算平台设计思路。Ｓｉｍｕｌｉｎｋ作为一种可视

化编程工具，其模块化设计思想使其成为仿真动态

系统的常用工具［５］。在Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下搭建模型，

可视化良好并且仿真精度较高，尤为重要的是

Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下搭建模型可以很好地利用代码自

动生成功能，减少后期工作量，缩短代码调试时间。

本文详细介绍了如何进行提取影响飞行轨迹的分

系统模块的数学模型，怎样对风场环境进行分析及

建模，如何对模块进行封装以及搭建计算平台，最

后通过仿真实验以及与外场飞行实验数据的对比，

验证了平台的可靠性和精确性。

２　飞行器参数计算平台理论框架

　　 结合某型飞行器为背景，将飞行器视为刚

体，则飞行器运动可以看成是质心的移动和围绕

质心的转动所合成的运动。作用在飞行器的力决

定了质心的移动，作用在飞行器上相对于质心的

力矩则决定了飞行器围绕质心的转动［６］。根据信

号流的传递关系将飞行器参数计算平台分为飞行

解算模块、结构模块、环境模块、推力模块及空气

动力模块等部分分别进行分析，其信号流程框图

如图１所示。

图１　信号流程框图

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｉｇｎａｌ

２．１　飞行解算模块

飞行解算模块是整个平台的核心模块，主要

用来计算飞行过程中速度、角速度、位置、角度以

及四元数。基于下列三个条件进行建模：（１）飞行

器为刚体，无柔性作用；（２）惯量积为０；（３）在每

个计算步长时间内，飞行器质量不变。模型采用

四元数法代替欧拉角［７］，得到飞行器运动方程

组［８］如下：
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其中：犞（狓１，狔１，狕１）表示速度在载体坐标系的分量，

ω（狓１，狔１，狕１）表示角速度在载体坐标系分量，犉（狓１，狔１，狕１）

表示力（包括气动力，发动机推力和重力的合力）

在载体坐标系分量，犕（狓１，狔１，狕１）表示力矩在载体坐

标系分量，狓，狔，狕表示位置在地理坐标系分量，

犑（狓１，狔１，狕１）表示转动惯量在载体坐标系分量，犿 表

示飞行器质量，狇０，狇１，狇２，狇３ 表示四元数。

２．２　结构模块

此模块用于实时计算飞行器的结构数据，包

括质量、质心和转动转量。为便于计算，将飞行器

分为变质量部分（发动机部分）和恒质量部分两个

部分进行分别考虑。对于变质量部分，采用插值

法来计算出实时的质量变化量，再根据力矩平衡

和平行移轴定理，通过质心和力矩计算公式［９］计

算出飞行器飞行过程中结构数据。

２．３　环境模块

此模块用于计算飞行过程中实时的大气温

度、大气密度、空速和重力加速度，以此作为气动

特性和重力场分析的依据。数学模型基于下列条

件进行建模：（１）标准大气温度为２８８．０５Ｋ；（２）

标准大气密度为１．２２５ｋｇ／ｍ
３；（３）重力加速度

为９．８０６５５ｍ／ｓ２；（４）地球半径为６３５６７６６ｍ，

数学模型描述方程如下［１０］：

犜＝２８８．０５－０．００６５×犺， （４）

ρ＝１．２２５×（犜／２８８．０５）
４．２５６， （５）

犪＝２０．１槡犜 ， （６）

犵＝９．８０６６５／（１＋犺／６３５６７６６）
２， （７）

其中，犺为飞行高度，犜 为大气温度，ρ为大气密

度，犪为空速，犵为重力加速度。数学模型依据标

准大气环境数学模型，根据高度变化，计算出飞行

器飞行过程中所在高度的温度、大气密度、音速和

重力加速度的值，以模拟出飞行过程中的大气环

境。

２．４　推力模块

此模块用于实时计算飞行器的推力和力矩。

通过对发动机试车数据进行插值得出推力值，并

对其进行推力修正，提高计算精度，采用的数学模

型［１１］如下。

犘狓１

犘狔１

犘狕

熿

燀

燄

燅１

＝犘

ｃｏｓ（犪狔犘）×ｃｏｓ（犪狕犘）

ｓｉｎ（犪狔犘）

ｃｏｓ（犪狔犘）×ｓｉｎ（犪狕犘

熿

燀

燄

燅）

， （８）

犕狓犘

犕狔犘

犕

熿

燀

燄

燅狕犘

＝

０ －犱狕犘 犱狔犘

犱狕犘 ０ 犱狓犘

犱狔犘 犱狓犘

熿

燀

燄

燅０

犘狓１

犘狔１

犘狕

熿

燀

燄

燅１

， （９）

其中，犘表示推力；犘（狓１，狔１，狕１）表示推力在载体坐标

系分量；犕（狓犘，狔犘，狕犘）表示推力力矩在载体坐标系的

分量；犪（狔犘，狔犘，狕犘）表示推力偏移，即推力作用线和飞

行器纵轴形成的空间角在载体坐标系分量；

犱（狓犘，狔犘，狕犘）表示推力横移，即推力作用点在载体坐

标系的坐标。

２．５　空气动力模块

空气动力模块依据其他模块计算出的攻角、

侧滑角以及空速等参数对风洞实验所获得的气动

数据进行插值计算，得出空气动力以及力矩系数，

再依据空气动力计算数学模型［１２］计算得到空气

动力和空气动力力矩。空气动力计算数学模型如

下：

犉犪狓

犉犪狔

犉

熿

燀

燄

燅犪狕

＝狇狊

－犆犃

　犆犢

－犆

熿

燀

燄

燅犖

＝狇狊

犉（狏，α，β，δ狓，δ狔，δ狕）

犳（犞，α，β，δ狓）

犳（犞，α，β，δ狔

熿

燀

燄

燅）

，

（１０）
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犕犪狓

犕犪狔

犕

熿

燀

燄

燅犪狕

＝狇狊犾

－犆犾

－犆犿

－犆

熿

燀

燄

燅狀

＝狇狊犾

犳（犞，α，β，ω狓，δ狓）

犳（犞，α，β，ω狔，δ狔）

犳（犞，α，β，ω狕，δ狕

熿

燀

燄

燅）

，

（１１）

其中，犉（犪狓，犪狔，犪狕）表示空气动力；犕（犪狓，犪狔，犪狕）表示空气

动力矩；狇表示动压；狊表示翼面参考面积；犾表示

翼展；犆犃，犆犢，犆犖，犆犾，犆犿，犆狀 表示空气动力系数和

空气动力力矩系数。

３　风场环境下的计算平台

３．１　风场环境

大气压力不均匀是产生风的根源，而大气风

场形态各异，形式多样，并且随着地形、经纬度、高

度、温度、空气密度、时间等因素的变化而不断变

化，再加上诸多的随机因素，因此建立准确的风场

数学模型非常复杂［１３］。针对常规飞行器的飞行

范围，尤其是摩擦层中风场的特点，在风场统计特

性的基础上，为计算方便，提出了常规风场和实地

风场相结合的思想。对于常规风场的建模采取德

莱顿紊流风，离散阵风以及切变风三种风场综合

考虑，根据数学模型搭建出风场模块，在不同的情

况下分别考虑不同类型的风场模型。对于实地风

场的计算，根据当地历年准定常风的风廓线建立

数据库，再根据飞行前飞行地点相关部门提供的

气象数据进行插值计算，计算出实地风场。

风是影响飞行轨迹的重要影响因素之一。大

气风场对飞行轨迹的影响，将其处理为风场干扰

了飞行器的攻角、侧滑角和速度，进而改变了空气

动力和空气动力矩，从而影响飞行轨迹。考虑风

的干扰时的，计算飞行器的空气动力和空气动力

矩，采用相对速度、相对侧滑角以及相对攻角的方

法来进行计算。数学模型［１４］如下：

犞狑＝ （犞狓－犠狓）
２＋（犞狔－犠狔）

２＋（犞狕－犠狕）槡
２ ，

（１２）

　　　　β狑＝犳（γ，，φ，狏狑，θ狑）， （１３）

　　　　α狑＝犳（γ，，φ，狏狑，θ狑，β狑）， （１４）

其中，犞（狓，狔，狕）为速度在载体坐标系的分量，犠（狓，狔，狕）

为风速在载体坐标系的分量，γ，，φ，狏狑，θ狑 为飞

行角度参数，α狑，β狑 即为相对攻角和相对侧滑角。

３．２　风场环境建模

将风场环境的模型分为两部分分别进行建

模，首先是准确的计算出风速，将飞行器的高度、

飞行器的飞行角度以及空速输入至模拟风场模块

中来计算风速在载体坐标系的分量；其次，根据上

文所给出的数学模型，通过输入飞行器的速度、飞

行器的角度以及模拟风场模块计算出的风速来计

算出相对速度、相对侧滑角以及相对攻角。直接

将上述参数输入至前文所述的空气动力模块中代

替理想状态下的速度、攻角和侧滑角来计算空气

动力和空气动力矩，参与整个计算平台的仿真计

算。风场模块结构如图２所示。

图２　风场模块结构框图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｗｉｎｄｍｏｄｅｌ

３．３　风场环境下的计算平台的实现

飞行器参数计算平台的数学模型中不仅存在

线形环节，还存在非线形环节、连续环节和离散化

环节等诸多环节，是个比较复杂的混合系统。对

于复杂的飞行器动力学数学模型，通常运用Ｃ语

言或者 Ｍａｔｌａｂ的 Ｍ 文件来进行编程，但是Ｃ语

言编程烦琐，程序调试难度大，而 Ｍ 文件编程的

执行效率非常慢。为克服上述两种方法的缺点，

并且在后续的半实物仿真实验可以使用ＲＴＷ 工

具直接进行代码转换，选用ＣＭＥＸＳｆｕｎｃｔｉｏｎ进

行建模［１５］，通过编译后嵌入Ｓｆｕｎｃｔｉｏｎ模块中。

而对于需要通过数据插值的部分，采用ＬｏｏｋＵｐ

Ｔａｂｌｅ模型进行处理。若模块比较复杂，内部模

型较多，则可以使用Ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ子系统技术对其

进行封装组合为功能相对完整的子系统模块。

为了增强平台的可扩展性和通用性，建立子模

块时采用统一接口和子系统封装技术。每条信号

传输线上传输的信号不是单一的，而是多路的，通

过Ｍｕｘ和Ｄｅｍｕｘ这两个模块来进行多路信号的

合成与分解。随着系统复杂程度的提高，各分系统

设计师可以根据规定的接口进行分系统建模，分系

统模块与现有的飞行器参数计算平台可以直接相
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连进行仿真实验，用以验证分系统的设计。整个飞

行器参数计算平台总体结构如图３所示，各分系统

被封装为单一模块，使得平台层次清晰。

图３　飞行器参数计算平台结构框图

Ｆｉｇ．３　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

４　仿真实验

　　 仿真实验包括下列三个实验：

（１）以某型滑翔飞行器为背景，验证计算平台

的计算能力，计算飞行时间内飞行器的射程，高

度，航向，速度以及攻角。

（２）以风场干扰下某型无控飞行器为背景，验

证计算平台的风场计算情况，研究风场对飞行参

数的影响。

（３）以某型无控飞行器为背景，验证计算平台

的可靠性，计算其飞行轨迹并与外场飞行实验数

据进行对比。

４．１　某型滑翔飞行器仿真实验

结合某型滑翔飞行器进行仿真实验，仿真条

件如下：质量为５００ｋｇ，长度为２．１２ｍ，投掷速度

（ａ）高度射程曲线

（ａ）Ｈｅｉｇｈｔ狏狊ｒａｎｇｅ

（ｂ）航向射程曲线

（ｂ）Ｃｏｕｒｓｅ狏狊ｒａｎｇｅ

（ｃ）速度时间曲线

（ｃ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙ狏狊ｔｉｍｅ

（ｄ）攻角时间曲线

（ｄ）Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ狏狊ｔｉｍｅ

图４　仿真曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓ

为３００ｍ／ｓ，投掷高度为６５００ｍ，采用水平投掷

方式。飞行器初始位置位于地面坐标系零点处，

初始速度为３００ｍ／ｓ，投掷后，飞行器滑翔时间

３７．４ｓ，滑翔距离为１０６６４ｍ，最大速度为４２３

ｍ／ｓ，无风情况下航向偏差较小。

仿真实验结果如图４所示。
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通过上述仿真实验，证明飞行器参数计算平

台具有良好的通用性，只要输入飞行器的具体设

计参数以及发射数据，就可以有效地对其进行仿

真实验，最小仿真步长可以达到１ｍｓ，可计算的

飞行参数包括速度、位置、角速度、飞行角度以及

各种动力系数等，可以为飞行路径规划以及分系

统的设计提供所需数据。

４．２　某型无控飞行器风场干扰仿真实验

结合某型无控飞行器进行仿真实验，仿真条

件如下：质量为１００ｋｇ，长度２ｍ。计算风场环境

如下：（１）在无风情况下和在三维常值风且风速均

为５ｍ／ｓ情况下的飞行曲线，对比曲线如图５所

示；（２）在德莱顿紊流风，离散阵风以及切变风影

响下的飞行曲线，对比曲线如图６所示，仿真数据

如表１所示。

（ａ）高度射程对比曲线

（ａ）Ｈｅｉｇｈｔ狏狊ｒａｎｇｅ

（ｂ）航向射程对比曲线

（ｂ）Ｃｏｕｒｓｅ狏狊ｒａｎｇｅ

图５　无风环境和常值风环境下仿真对比曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｉｄｅａｌａｎｄｗｉｎｄｉｎｆｌｕｅｎｃｅ

（ａ）高度射程对比曲线

（ａ）Ｈｅｉｇｈｔ狏狊ｒａｎｇｅ

（ｂ）航向射程对比曲线

（ｂ）Ｃｏｕｒｓｅ狏狊ｒａｎｇｅ

图６　德莱顿紊流风、离散阵风、切变风以及无风环

境下的飞行曲线对比

Ｆｉｇ．６　ＦｌｉｇｈｔｐａｔｈｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒＤｒｙｄｅｎｗｉｎｄ，ｄｉｓ

ｃｒｅｔｅｇｕｓｔｗｉｎｄ，ｓｈｅａｒｉｎｇｗｉｎｄａｎｄｉｄｅａｌｉｎ

ｆｌｕｅｎｃｅ

由以上仿真实验可以分析得出：三维常值风

对飞行轨迹有着一定的影响，尤其是对航向影响

明显；德莱顿紊流风对高度影响较大，离散阵风对

射程和高度影响均较为明显，切变风对射程以及

航向影响均较大。

表１　德莱顿紊流风、离散阵风以及

切变风影响下的飞行参数

Ｔａｂ．１　Ｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｗｉｎｄｉｎｆｌｕｅｎｃｅ

风场类型 最大射程（ｍ）最大高度（ｍ）最大航向（ｍ）

无风干扰 １２４５３ ５８３６ １．６

德莱顿紊流风 １２３２２ ５８８３ １５．１

离散阵风 １２３９２ ５８８６ ３６．５

切变风 １２４００ ５８４３ ５１．３
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４．３　某型无控飞行器仿真实验与外场飞行实验

对比

结合某型无控飞行器为背景，仿真条件为：飞

行器质量为１０１ｋｇ，长度１．７ｍ，仿真设置纬度和

温度以及气象条件均与外场飞行实验一致。图７

为仿真实验数据与外场飞行实验数据对比曲线，

表２为无控飞行器仿真数据与实验数据对比表。

图７　无控飞行器仿真数据与实验数据对比曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎ

　　对以上对比曲线以及对比数据进行误差分析

可以看出误差来自下列两个方面：（１）计算平台采

用的气象数据是由外场实验单位气象部门于实验

表２　无控飞行器仿真数据与实验数据对比

Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｄａｔａｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

最大射程 最大高度 最大航向

仿真数据 １１９７７ｍ ５３９１ｍ １４１ｍ

实验数据 １１９２５ｍ ５４９５ｍ １４８ｍ

相对偏差 ０．４４％ １．８％ ４．７％

前两小时提供的气象数据，这与飞行实验时气象

数据存在一定偏差；（２）推力模块计算采用的是发

动机试车数据，与飞行实验所采用发动机的真实

推力存在一定误差。对比仿真计算数据及外场实

验数据，参照航天工业标准ＱＪ１９９７９０，可以认为

飞行器参数计算平台精度满足应用要求，可以用

于工程实践中计算飞行参数以及验证分系统的性

能。

５　结　论

　　 本文提出了一种基于Ｓｉｍｕｌｉｎｋ的风场环境

下飞行器参数计算平台设计方案。首先研究影响

飞行轨迹的各分系统，分析其数学模型并且在

Ｓｉｍｕｌｉｎｋ下利用相应的硬件驱动模块进行建模，

将模块通过信号参数驱动，封装为完整的飞行器

参数计算平台。该方案使得整个平台系统层次分

明，模块结构简单，并且具有通用性，可以通过修

改参数来对多种型号的飞行器进行仿真。随着分

系统技术的成熟，对分系统进行建模，可以将其模

块加载到飞行器参数计算平台中，以验证分系统

的设计方案。最后平台通过对某型滑翔飞行器和

某型无控飞行器进行仿真实验，并且对比其外场

飞行实验数据，得出对比结果如下：射程相对偏差

为０．４４％；最大高度相对偏差为１．８％；最大航向

相对偏差为４．７％。参照ＱＪ１９９７９０标准，仿真

相对偏差在可接受范围内，平台稳定可靠，满足工

程应用需求。
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●下期预告

空间相机电子设备热控系统设计

陈立恒，吴清文，罗志涛，董吉洪，江　帆，徐抒岩

（中国科学院长春光学精密机械与物理研究所 空间光学部，吉林 长春１３００３３）

为了解决大功率的空间相机电子设备的散热问题，对某空间相机电子设备的热控系统进行了详细

设计。首先，针对需要散热的电子元器件、印制板以及设备机箱采取了加导热片、表面发黑处理、填充导

热填料等高可靠性的导热和辐射方式进行散热。然后，以某个器件为例建立了散热通道简化模型，进行

了散热效果的估算。最后，根据电子设备的空间环境、结构特点以及采取的热控措施，应用ＴＭＧ软件

建立了热分析模型，对其热控系统进行了仿真分析，同时进行了电子元器件的结温计算。结果表明，电

子设备的印制板的温度范围为３５．６～４５℃，电子元器件的结温温度范围为４５．４～８８．５℃，均低于降额

热控温度指标，散热效果明显。热控系统设计合理，所采取的热控措施能够满足设计要求。
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