
02

WWW.UATAIR.COM 2022年12月     总第四期

创新前沿

低雷诺数仿生分离流翼型气动特性初探
跨声速对旋压气机级流动参数分析模型

机载锂离子电池SOH估计研究



TD550
550公斤级共轴无人直升机
TD550共轴无人直升机采用多余度飞行控制系统，采用航空增压活塞发动机，配置光纤惯导和北斗组合导航，具备峡谷避障飞

行能力，飞行速度快，抗风能力强，具有自动化程度高、拓展能力强、可靠安全等特点，其优异的总体气动设计及系统配置使得平

台飞行性能更强及行业定制范围更广。

大载重设计  多领域应用
航空标准设计、高海拔起降、多余度控制、飞行速度快、载重能力强、运输侦察多用途

0302

高原性能优异 拓展性强
采用先进气动外形、航空增压活塞发动机，可高海拔起降，载重能力大、飞行速度快、续航能力长，能够满足大载重、高效率、

持续性作业要求，可拓展性强。

双余度飞控 可靠性高
采用双余度、高精度HeliAP飞行控制技术，可靠安全，控制精度高，稳定性好。

自主能力高 高环境适应性
具备手动控制、程控飞行和一键全自主飞行功能，具备自主起降、定点悬停、自主避障、应急返航、精确定点投送等能力；具备

优良的耐高低温、湿热、防雨、砂尘、盐雾、霉菌、低气压等环境特性，环境适应性强。

结构简单 安全性高
结构简单、拆装便捷、易于安装，制造和维护成本低；装机尺寸小，便于运输；设计有飞控余度设计、导航余度设计、飞行包线

保护控制、应急供电、应急返航、禁飞区规避、地面站实时安全监控、故障自主监测隔离告警等多种安全策略，安全性高。
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低雷诺数仿生分离流翼型气动特性初探

（ 1.北京中航智科技有限公司  北京 ； 2. 中国科学院光电技术研究所  成都 ）

文 /  张庆1　薛榕融2　马浩统2　

摘要：为了探索适合低雷诺数微型飞行器的翼型形式，基于对自然界鸟类和昆虫滑翔飞行时翅膀形状的观察与研究，设计出一

种由前缘削尖平板和后缘圆弧翼型组合而成的仿生分离流翼型。数值研究结果表明，气流在削尖平板的前缘点强制分离，形成大

范围低压分离流动，随后在后部圆弧翼上表面再附形成稳定低压涡流区，从而实现较高的气动效率和较强的抵抗大气湍流的能

力。上削尖平板可以使流动分离点固定在削尖点。相对于单独平板，仿生分离流组合翼型的升力系数有大幅提高，迎角为4°时提

高了112%。此外，仿生翼型可以在较宽的迎角范围内（4°-20°）保持高升力，但是迎角增加，阻力也快速增大，因此小迎角情况下（

小于4°）气动效率更优。

关键词：仿生翼型；流动分离；低雷诺数流动；气动特性；大气湍流
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微型飞行器（micro aerial vehicle, MAV）是航空领

域近20年来的前沿研究课题。按照定义，MAV的尺寸小于

15cm（6inch），起 飞 总质量小于200g，飞行速度约为

10m/s。因为它的几何尺寸小，结构重量轻，所以MAV可

以更方便地执行一些常规飞行器难以完成的特殊任务，

如限定空间内的环境监测、地质勘探、低空侦查、通信中

继等。但是，由于几何尺寸小，飞行速度低，MAV的飞行雷

诺数很低（103~105），由此带来一系列的低雷诺数气动难

题，常规飞行器（雷诺数在106以上）气动设计的原理和方

法此时已经不再适用。比如，固定翼MAV翼面上的气流很

容易发生分离，导致其气动效率急剧下降，因而航时和航

程均很有限。研究表明，雷诺数在106~107时，光滑翼最大

升阻比的量级是102~103，而雷诺数在104以下时，其最大

升阻比的量级在100以下。此外，由于飞行速度和高度都

很低，MAV很容易受到飞行环境中阵风和大气湍流的影

响，从而造成操纵特性和飞行稳定性的显著下降。

由于低雷诺数流动的特点，目前按照大飞机机翼缩

比设计的MAV的气动效率较低，当前微型飞行器的进一

步发展和应用遇到了新的技术瓶颈。为了提高MAV的气

动性能和飞行稳定性，必须开展新型气动布局的研究以

探索更加适合未来MAV的构型形式。通过对自然界中飞

行动物的观察发现，飞鸟和昆虫的翅膀构型可以在不牺

牲气动效率的情况下产生很强的抵抗阵风和大气湍流的

能力，它们的翅膀剖面并不像常规飞机的翼型那样光滑，

而是由飞羽、翅膜和翅脉形成尖锐的前缘，从而使自由来

流的分离位置固定在尖前缘处。Matteo等人据此设计了

一款由仿生分离流机翼构成的微型无人机（质量104g），

根据他们的飞行试验以及风洞/水洞实验研究结果，该

MAV的飞行时长在同等动力条件下提高了四倍，对大气

湍流的抵抗能力也大幅提高。

Matteo等人在布朗大学风洞和水洞实验室开展的

实验研究证明，他们设计的仿生分离流翼型在不同湍流

度（0.04%~6.9%）的大气环境中都可以保持较好的飞行

稳定性。但是，他们的结果并没有关注翼型在不同迎角下

的流场涡流结构和升力阻力特性，也没有明确仿生组合

翼型的各个部件在气动构型上的作用。因此，为了充分理

解和继续探索这种仿生分离流翼型的气动特性，本文设

计了一种仿生分离流翼型，由前缘削尖的平板和平板后

部倾斜放置的圆弧翼型组成，随后对该翼型开展了数值

模拟研究，详细地探究了低雷诺数（Re=1.0×104）流动情

况下该翼型在0°-20°迎角范围内的流动特性。此外，作为

对照，研究了后部圆弧翼的长度对总体气动特性的影响

规律，从而明确了仿生分离流翼型的流动特性和增升增

稳机理。在当前大力发展新型MAV的时代背景下，希望本

文的探索性研究能为未来更加高效、更加稳定的MAV的

设计和制造提供一定的理论指导和技术支撑。

1.几何模型及算例验证

本文研究的几何模型如图1所示，图中模型的弦向和

厚度方向分别用X和Y来表示。图1(a)是平板几何外形，普

通平板为黑色线型所示的长方形，平板弦长C=30mm，厚

度t=1mm，绿色线型为前缘上表面削尖30°的平板。图

1(b)中的黑色线型A就是本文所要研究的仿生分离流翼

型，前半部分是上表面削尖30°的平板（图1(a)中的绿色

平板），圆弧翼型前缘为一个直径D=1.5mm的半圆，位于

平板上表面75% C的位置，圆弧翼型上表面为直线，与平

板表面的夹角为15°，上表面长度为15mm，下表面与平

板下表面后缘点直线连接。作为对照，模型A0的圆弧翼

的上表面只延伸至平板的后缘位置处，模型A1的圆弧翼

的上表面平板后缘位置以后的长度只有模型A的一半。自

由来流风速V∞为5m/s，压力为101325Pa，迎角变化范

围为0°~20°，计算间隔为2°，基于平板弦长C的雷诺数为

1.0×104。

（a）平板外形

(b) 仿生分离流翼型

图 1几何模型（单位：mm）
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本文数值模拟的重点在于验证程序对低雷诺数流动

的气动力计算以及对分离流动的捕捉能力，考虑到商业

软件的普适性以及鲁棒性，选择ANSYS Fluent 19.5作为

本文的流场模拟工具，所有的计算工作在新加坡南洋理

工大学高性能计算中心Gekko集群上完成。其中，流场求

解部分采用基于SST（shear stress transfer） κ-ω湍流模

型的有限体积法，计算网格采用混合网格，包括附面层内

的 四 边 形 单 元（所 有 模 型 物 面 网 格 节 点 之 间 距 离 约 为

0.1mm，附面层30层）以及其它区域内采用阵面推进法

生成的三角形网格单元，模型A不同区域的网格分布情况

详见图2。图2(a)是整体网格分布情况，远场边界为正方

形，边长为40C。其中，正方形的左侧设置为速度入口，右

侧为压力出口。上下边界条件的设置与来流迎角相关，迎

角为0°时，上下边界均为压力出口，迎角为正时，下边界

为速度入口，上边界为压力出口。图2(b)中的四张图分别

对应平板削尖前缘点附近、平板与圆弧交接位置、圆弧位

置、圆弧翼后缘位置。由图可以看出，由于圆弧表面曲率

变化较大，平板与圆弧交接位置网格扭曲较严重，其它区

域的网格正交性保持很好。翼型表面附面层第一层高度

为5.0×10-5m（相应的y+=1.0），法向增长率为1.12，附面

层总层数为30层。其它几组模型的网格分布规律与图2

类似。

既然仿生分离流翼型由平板和圆弧翼型构成，为了

验证本文计算方法的可靠性，计算了典型低雷诺数翼型

SD7003在迎角为4°，雷诺数为104时的升阻力情况，并与

文献[30]中的水洞实验结果进行了对比，远场和物面网

格分布规律与图2中的仿生分离流翼型类似。不同方法的

计算值与实验值的详细对比如表1和图3所示。

图3（a）是附面层第一层采用不同高度时物面压力系

数对比情况，由图可知，y+小于等于1.0的三种网格得到

的结果几乎完全重合，证明继续加密网格对计算结果没

有影响，因此下文所有的网格附面层第一层高度均取为

y+=1.0。对比如表1和图3（b）的结果可知，无黏模型的升

阻比误差都很大，而S-A（Spalart-Allmaras）和SSTκ-ω

两种全湍流模型的结果较好，升阻力的误差都在5%以内。

对于转捩模型，虽然计算的流动分离、转捩及再附位置都

较好，但是其对阻力的过分估计导致总阻力的误差较大。

低雷诺数面临着层流分离和分离诱导转捩等复杂问题，

必须要考虑转捩问题，但是，由于本文的主要关注点在于

研究分离流翼型的总体气动特性以及后缘斜置平板长度

对气动特性的影响而不是精细流场结构演化特性，并且

SST κ-ω计算的升力和阻力均与实验吻合更好，因此下文

的计算均采用SSTκ-ω全湍流模型。另外，由于正迎角情

况下前缘的尖角导致气流快速转捩，因此，笔者认为，对

于仿生分离流翼型，采用全湍流模型是可行的。

2.数值模拟结果计算及分析

为了将仿生分离流翼型应用于未来MAV，必须首先

深入研究该翼型在低雷诺数流动条件下的气动特性。因

此，本节主要分析该翼型在雷诺数Re=1.0×104，迎角为

0°~20°范围内的升阻力变化情况。由于仿生翼型平板的

前缘是削尖的，目的是使气流在此位置分离，所以文中对

比了普通长方形平板以及前缘上削尖平板的气动特性，

并详细探讨了仿生分离流翼型的气动特性，作为对照，还

计算了A0和A1两个翼型（如图1(b)所示，与A的差别仅在

于圆弧翼后面部分的长度）。需要注意，所有模型计算时

的流动条件完全一样，远场和物面网格的尺度和分布规

律也类似。由于仿生翼型的总弦长比平板稍大，所有模型

升阻力系数的参考面积均选为各模型在单位展长时的投

影面积，因此模型A0，A1，A对应的参考面积分别为0.03 

m2、0.0338 m2、0.0374 m2。

2.1 平板及前缘削尖平板

(a) 远场

 

(a) 不同网格分布 

(b) 不同计算方法

(a) 升力系数CL/阻力系数CD

(b) 升阻比K

图 4 气动力系数对比

图 3 压力系数CP对比

(b) 物面 

图 2 不同位置的网格分布（单位：mm）

表1 不同方法计算的的升力系数阻力系数对比

计算方法  升力系数（相对误差）  阻力系数（相对误差） 

实验值        0.561（参考值）     0.021（参考值） 

无黏模型        0.6541（16.60%）   0.0025（-88.10%） 

S-A 模型       0.5561（-0.87%）    0.0219（4.29%） 

SST κ-ω模型    0.5481（-2.30%）    0.0205（-2.38%） 

γ-Reθ转捩模型  0.5654（0.78%）    0.0223（6.19%） 



2.2 仿生分离流翼型

本节以图1（b）中的三种仿生分离流翼型为研究对象，

从气动力的变化规律以及流场的发展特性来分析仿生分

离流翼型各个部分在气动特性上的作用。Matteo等人的

研究结果证明，仿生分离流翼型较高的气动效率和飞行

稳定性与流动的强制分离及再附过程密切相关。2.1节中

的研究结果也证实，前缘上削尖的平板会使绕流流动的

分离点固定在削尖点位置，相对于其他两种平板，流动分

离位置更靠前，且涡流强度更强。分离位置靠前意味着转

捩位置也更靠前，层流转捩为湍流以后，流动抵抗外来阵

风或大气湍流的能力增强，因此飞行稳定性提高。平板上

表面稳定的分离区保证了上表面的低压区，因此升力在

一定迎角范围内稳定存在。为了继续探索圆弧翼后部再

附涡流对总体气动性能的影响，本节以具有三种不同长

度圆弧翼的仿生分离流翼型为研究对象以展开讨论。

图7是上削尖平板和三种仿生翼型的升力系数和阻

力系数的对比图，黑色线型表示上削尖平板，红绿蓝三种

线型分别对应于模型A、A0、A1。由图可知，几种模型的升

图4是普通平板和前缘上削尖平板的升力系数CL和

阻力系数CD的对比图。由图可知，普通平板在0°~4°迎角

范围内升力系数线性增加（升力线斜率大于2π /rad），随

后开始缓慢增加。而削尖平板的在0~6°时升力近似线性

增加（升力线斜率约为2π /rad），在8°时达到最大值后开

始缓慢减小，到14°后开始缓慢增加。从升力系数的数值

来看，在0°迎角时，由于流动的对称性，普通平板升力为0，

而削尖平板的升力为正，不过绝对数值都很小。在迎角为

2°~4°时，普通平板的升力系数比削尖平板稍大，在迎角

为6°~14°时，削尖平板升力较大，迎角为8°时，削尖平板

的升力系数比普通平板大19%。迎角超过16°时，削尖平

板的升力小于普通平板。

从阻力系数的变化趋势来看，两种平板的阻力系数

均随迎角近似线性增加，削尖平板的阻力系数比普通平

板稍大。迎角为8°时，削尖平板的阻力系数比普通平板增

加15%。但是，0°迎角时，削尖平板的阻力均比普通平板

要小。值得注意的是，迎角为0°~2°时，普通平板的阻力增

加很缓慢，而削尖平板的阻力呈线性增加。

综合来看，由于前缘斜坡形成的高压区，削尖平板在

0°，8°~10°迎角范围气动效率稍高于普通平板，在2°~6°

迎角气动效率远低于普通平板，而迎角超过12°以后，气

动效率比平板稍小。

图5和图6分别是选定迎角下两种平板表面的压力分

布以及绕流流场和流线对比。结合图5（a）和图6（a）的压

力和流线分布图可知，0°迎角时削尖平板的前缘只有尖

点处是驻点高压区，而普通平板的整个前缘都是高压区，

由于后缘压力分布相同，所以削尖平板的阻力稍小。尽管

普通平板产生了分离流低压区，但由于流动的对称性，普

通平板上下表面流动情况完全对称，所以没有升力产生，

而削尖平板的前缘是下倾斜面，该斜面是一个高压区，所

图 5 不同迎角下平板表面的压力系数CP分布对比

图 6不同迎角下压力场以及流线对比（左：普通平板，右：上削尖平板）
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该斜面是一个高压区，所以会有向上的力分量产生，因此

0°迎角时削尖平板会有一个很小的升力。

如图5（b）和图6（b）所示，在迎角为4°时，由于前缘

斜面的导流作用，迎面气流大部分流向下表面，削尖平板

上表面的涡流区域小于普通平板，因此上表面的低压区

面积也比普通平板要小，因此升力系数较小。此外，由于

流向上表面的气流转折角度更大，因此分离更靠近前缘，

升力系数较小。值得注意的是，虽然削尖平板的涡流区域

面积小，但是涡流强度更大，因此涡核附近的压力比普通

平板更低，如图5（b）所示。由于普通平板上表面回流区

域更大，回流部分摩擦阻力为负，所以普通平板总的摩擦

阻力比削尖平板要小。另外，削尖平板的前缘斜面的高压

区会有阻力方向的分量，因此压差阻力更大。综合来看，

削尖平板在4°时的总阻力比普通平板要大。

如图5（c）和图6（c）所示，在迎角为8°时，普通平板的

上表面的涡流区覆盖到后缘尾迹区，而削尖平板的上表

面涡流区仅延伸到后缘附近，因此削尖平板的摩擦阻力

要大于普通平板。但是，由于削尖平板的涡流更强，并且

涡流更靠近物面，因此削尖平板上表面靠近前缘位置附

近压力减小更为明显，此外，削尖平板的下表面的压力比

普通平板更大（如图5（c）所示），上下表面的压力差也大，

因此削尖平板的升力更大。由于摩擦阻力和压差阻力都

比普通平板大，上削尖平板的总阻力大于普通平板。

如图5（d）和图6（d）所示，在迎角增加到16°时，两种

平板的分离都很严重，均延伸到尾迹区中，因此大部分区

域压力分布和升阻力特性也类似。区别在于削尖平板的

下表面压力更高（特别是前缘斜坡处），因此升力更大（如

图5（d）所示）。阻力发展趋势与迎角8°类似，由于摩擦阻

力和压差阻力都比普通平板大，削尖平板的总阻力更大。

综上所述，前缘削尖以后平板的涡流结构和气动特

性会发生明显改变。上削尖平板的流动分离点固定在尖

点位置，对应的分离涡流强度更大，流动分离区压力降低

更为明显，但是分离区位置更靠前，尺寸也大幅缩小。摩

擦阻力与分离区面积密切相关，分离区的回流会产生负

的摩擦力，因此，普通平板的摩擦力更小。升力情况取决

于削尖平面和来流的具体情况，因此与迎角的大小密切

相关。

 (a) =0α °

(c) =8α °

(c) =8α °

(d) =16α °

(d) =16α °

(b) =4α °

(a) =0α °

(b) =4α °



力系数变化趋势类似，小迎角下迅速增加，随后保持在一

个恒定值附近。不同的是，削尖平板和A0模型的升力较

小，而模型A和A1的升力远大于削尖平板和A0。在迎角为

4 ° 时，相 对 于 削 尖 平 板，模 型 A 和 A 1 的 升 力 分 别 提 高

112%、93%，迎角12°时，分别提高24%、17%，迎角20°

时，分别提高30%、26%。

(a) 升力系数CL/阻力系数CD

(b) 升阻比K

图 7 气动力系数对比

图 8 不同迎角下物面的压力系数CP分布对比

图 9不同迎角下压力场以及流线对比

(a) =0α °

(c) =8α ° (d) =16α °

(b) =4α °
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从阻力系数的变化趋势来看，削尖平板以及三种仿

生组合翼型的阻力系数均随迎角增加，不同的是，削尖平

板一直呈线性增加状态，而三种组合翼型在小迎角下增

加缓慢，迎角超过4°以后才开始呈现线性增长趋势。总的

来看，模型A的阻力最大，模型A1次之，平板和模型A0的

阻力最小。在迎角为4°时，相对于削尖平板，模型A和A1

的阻力分别提高了12%、1.7%，迎角为12°时，分别提高

20%、11%，迎角为20°时，分别提高25%、19%。结合升

阻比来看，在迎角为0°时，相对于削尖平板，模型A和A1

的升阻比分别提高了1212%、570%，迎角为4°时，相对

于削尖平板，模型A和A1的升阻比分别提高了90%、89%，

迎角为12°时，分别提高3%、5%，迎角为20°时，分别提高

4%、6%。显然小迎角下仿生翼型的气动效率更优。

图8和图9分别是选定迎角下三种组合翼型表面的压

力分布以及绕流流场和流线对比，通过对流场特性的分

析可以明确涡流演化性态对气动特性的影响规律。结合

图8（a）和图9（a）的压力和流线分布图可知，0°迎角时模

型A的流动在前缘尖点分离，随后形成一个小范围分离流

低压区，流动在分离后随即附着，随后绕过圆弧表面在圆

弧翼上表面形成一个稳定的大范围分离流区。对比图5（

a）和图6（a）的结果可知，圆弧翼的存在改变了组合翼型

整体的弯度，相当于增加了迎角，因此会出现尖点后的小

范围分离涡，相对于削尖平板来说，上表面压力下降。在

圆弧与平板交界处是一个高压区，拐角处有一个驻涡存

在。随后气流在圆弧翼上表面形成一个稳定的分离涡，因

此此处的压力较低。综合来看，圆弧翼的存在改变了整体

弯度分布，因此0°迎角时尖点后边出现分离，加上圆弧翼

分离涡形成的低压区，整体的升力远大于单独平板（升力

近似为0）。模型A1的流动情况与A类似，区别在于在平板

后缘靠后的长度仅有A的一半，因此对有效弯度的改变比

A小，升力比A小。总的来看，对A和A1来说，迎角为0°时升

力主要由圆弧翼后附着的低压分离涡产生。

对于A0模型，由于圆弧表面仅仅延伸到平板的后缘

位置，因此，圆弧翼起到了负弯度的作用，所以平板上表

面没有分离涡产生，压力大于下表面，产生负升力，虽然

圆弧部分涡流的低压区会产生部分升力，但是远远小于

平板部分，因此0°迎角时模型A0的升力是负的。

结合图8（b）和图9（b）的压力和流线分布图可知，4°

迎角时模型A的平板部分的上表面分离涡的尺寸和强度

都比0°时大，因此平板部分升力增加明显。相对来说，圆

弧翼表面附着涡的尺寸减小，但是由于分离涡仍然几乎

覆盖了整个上表面，所以上表面压力与0°相差不大，因此

升力变化不大。A1与A的变化趋势类似，但是由于圆弧翼

整体长度较短，所以变化量比A稍小。总的来看，对A和A1

来说，迎角为4°时升力主要由平板上下的压力差产生。

迎角增加到8°和16°，由于分离涡继续增强，平板上

的分离流与圆弧翼上的分离流合并为一个更大范围的分

离区，该区域覆盖了整个组合翼的上表面，因此三组模型

上表面的压力近似相等，而由于A模型圆弧翼后部更长，

对流动的阻碍作用更强，所以下表面压力更高，总的升力

也更大。总的来看，升力主要由下表面的高压区产生。综

合看来，圆弧翼平板之上的部分主要起到负弯度的作用，

平板后缘之后的部分主要起到正弯度的作用，因此，模型

A升力最大，模型A1次之，模型A0最小（弯度为负）。在迎

角为0°时，A升力主要由圆弧翼产生。在迎角为4°时，A升

力主要由平板部分产生。迎角继续增大，A升力主要由组

合翼下表面的迎风高压产生。

 

(a) =0α °

(c) =8α °

(d) =16α °

(b) =4α °



3.结论

本文通过对一组削尖平板和圆弧翼型组合而成的新

型仿生分离流翼型绕流流场的数值仿真，对仿生分离流

翼型在低雷诺数流动下的气动特性进行了深入研究，探

索了该翼型相对于常规翼型的气动优势，数值模拟结果

表明：

仿 生 分 离 流 组 合 翼 型 可 以 在 较 宽 的 迎 角 范 围 内（

4°~20°）保持高升力，主要原因在于削尖平板产生的高强

度分离流以及圆弧翼上表面的再附着涡流带来的低压区。

迎角越大，阻力也越大，因此仿生翼型在小迎角下气动优

势更明显。

仿生翼型的流动分离点固定在平板的削尖前缘点处，

分离流随后再附于圆弧上表面，因此该仿生分离流翼型

可以在较宽的迎角范围内（4°~20°）保持升力缓慢增加，

相对于目前常规飞机所用的光滑翼型而言，仿生分离流

翼型抵抗阵风和大气湍流的能力大幅提高。

仿生翼型的圆弧翼的前半部分起到负弯度作用，后

半部分起到正弯度作用，因此，后半部分越长，相对于单

独平板的增升效果越明显。在0°迎角情况下高升力主要

由圆弧翼产生，而在正迎角情况下高升力主要由削尖平

板产生。

数值模拟结果表明，相对于常规翼型，仿生分离流翼

型在低雷诺数流动条件下具有显著的气动优势，是值得

进一步研究的未来微型飞行器的气动布局形式。下一步

需要对阵风响应以及配平和控制问题进行定量研究和分

析。
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军用标准设计、高抗风、纯惯飞行、运输尺寸小、快速展开撤收、多用途、支持次高原使用

大有可为 勇担重任

大载荷、长航时

TD220最大起飞重量可达350千克，有效载荷可达50
千克。机头、机身拥有三个通用挂点，可挂载各类型载
荷，任务拓展能力强。同时，TD220气动效率高，续航能
力强，最大航时可达6小时。

结构紧凑、机动灵活

TD220采用共轴双旋翼布局设计，结构紧凑，机身最大
尺寸仅为2.1米，尺寸较同级别常规构型飞机缩小50%
以上，可在小型场地安全起降。 全机采用模块化设计，
存储、运输、使用、维护非常方便，无人机展开与撤收
时间不超过20分钟，机动灵活，使用便捷。

安全性高、适应性好

TD220采用电控-分控旋翼控制技术，结合先进的H∞
控制算法，实现高精度、自适应控制，抗扰动能力强。
使用多源融合组合导航技术，单个传感器出现故障不
影响安全使用。 具备系统自监控和应急安全策略，在
卫星遮蔽、链路中断等情况仍可实现自返航。在多种
恶劣环境中，仍能保证任务的执行与完成。

高智能化、操作简洁

TD220采用智能化设计，可实现全自主起降、预定航线
飞行、在线航线规划、一键自主返航、自主状态监控及
告警等。操作简单，使用便利。

机体尺寸 巡航速度

续航时间

80km/h

>4h（载荷50kg）

5h载荷35kg）

最大起飞重量

最大有效载荷

任务半径

实用升限 抗风能力

最大平飞速度 100km/h

抗风6级（12m/s）

100km

3500m

2.16×1.01×1.76m（长×宽×高）

350kg

50kg

1716



。再根据图1，确定上游转子R1的相对进口速度    、进口

气流角    和相对马赫数        ：

导叶+上游转子R1

在装有进口导叶的对旋压气机中，导叶能够改变预

旋角从而影响下游转子的气动参数，在分析模型中采用

预旋角    来考虑进口导流叶片的作用。选取各截面上游

转子R1的流量系数   和载荷系数    作为设计变量，转子

R1和R2的前缘叶尖速度    和    为已知量，由设计者选定。

分析模型考虑了径向速度的影响，在流面上定义各气流

角。根据图2所示的几何关系，可以确定上游转子R1的进

口轴向速度    、径向速度    、切向速度    以及绝对速度             

对旋效应使下游转子来流马赫数达到2.0左右，利用高压

转子叶片型面建立多激波系进行增压，将高压转子压比

大幅提升至2.98，效率达到了83.5%（肖翔, 2008）。相关

学者还研究了激波增压对旋压气机低压转子气动设计方

法，以及叶尖泄漏流影响（崔伟伟，2012，2015）。

分析当前研究，可以发现在对旋压缩系统层面上，目

前缺少系统的用于优化气动参数的级间流动匹配设计理

论。因此，为了揭示对旋压气机的流动参数匹配规律，以实

现良好的效率潜力，本文建立了基于速度矢量图的对旋

压气机级参数流动分析模型，在此基础上，对某双流路对

旋压气机进行分析，获得了关键设计变量对下游对旋转

子气动参数的影响规律。

2.对旋压气机级流动参数分析模型

2.1 目的和方法

速度矢量图是叶片机械中一种重要的分析方法，它

能计算出叶片排间的速度和气流角等关键参数。本部分

着力于采用速度图建立能够考虑对旋效应和流路半径变

化影响的实用分析模型，可用于优化关键设计参数，以获

得良好的对旋压气机效率潜力。图1为分析模型的速度矢

量图，图 2为叶片几何与流路的子午图示意图。

图 1可以考虑流路变化效应的对旋压气机级速度矢量图

图 2双流路对旋压气机级分析模型子午示意图
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跨声速对旋压气机级流动参数分析模型

（ 北京中航智科技有限公司  北京 ）

文 /  施恒涛

摘要：本文提出了双流路对旋压气机气动设计的级流动参数分析模型，可以用于优化跨声速对旋转压气机的气动设计。采用速

度矢量图方法，考虑流路几何变化的影响，利用叶型和激波损失模型评估转子效率，建立了对旋压气机级分析模型。利用该分析

模型，研究了上游转子载荷系数    和流量系数    、进口导流叶片预旋角   和对旋转子转速对下游对旋转子相对进口马赫数       和

进口气流角    的影响，以明确下游对旋转子具有高效率潜力的关键设计变量范围。

关键词：对旋压气机；分析模型；流动参数；数值模拟；叶片设计
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 1ψ

 1φ

 

 r1Ma

 1β

 1β

1.引言

对转叶轮机概念在上世纪中期的探索研究中就得以

提出，早期研究发现对旋风扇比常规布局在压升、流量方

面具有潜在优势（Lynam et.al, 1946; Young, 1952）。此

后，研究者在多级轴流压气机中进行了对旋设计的初步

尝试，但是全工况测量发现存在失速特性不良的问题（

Miller et.al, 1972）。为了深入了解对旋压气机流动特点

，国外学者在转速比和叶片几何改进的影响、进口畸变造

成 失 速 特 性 恶 化 的 机 理 等 方 面 进 行 了 探 索（S h a r m a , 

1985, 1986; Pundhir et. al, 1992）。这些研究刻画了低

速对旋压气机的基本流动特点，为后续研究建立了基础。

2000年以后，麻省理工学院的学者开展了附面层吸附式

高马赫数对旋压气机设计，试验表明该对旋压气机的压

比达到2.9, 效率达到89%，成为对旋压气机迈向高负荷、

高效率的重要标志。（Kirchner,2002;Merchant, 2004; 

Onnee, 2005; Parker, 2005; Kerrebrock, 2006）。此后，

为了进一步提升对旋压气机性能，国外学者从叶片掠型

优化，来流畸变诱发失速扰动，级间负荷分配优化等方面

继 续 开 展 深 入 研 究（V i j a y ra j , ﾠ 2 0 1 5 ; ﾠ To g e , ﾠ 2 0 1 7 ; 

Bandopadhyay, 2019）。

2000年后，国内逐步开展对旋压气机研究，西北工

业大学两级对旋压气机试验台的建成为系统研究提供了

平台 。在此基础上，研究人员从三维流场分析（王掩刚, 

2 0 0 6 , 2 0 0 8 ）、转 速 比 对 流 场 结 构 影 响 和 机 制（ 刘 波 , 

2007, 2009, 2012；高丽敏, 2013）、叶片轴向间隙/非对

称端壁/叶片积叠规律等关键几何因素方面开展研究（王

掩刚,2010；张鹏，2014；王海童，2017）。中科院工程热物

理研究所的学者提出了激波增压对旋压气机技术，利用

 1φ
L

 r1Ma



对于转子叶片排之间的流动，若忽略壁面附面层产

生的总压损失，可将主流简化为等熵绝热流动过程(          ,       

    )。根据叶片机械欧拉方程，流管的速度环量在叶排

间中保持定值。因此，下游转子进口位置切向速度 的计

算公式为：

下游转子    入口流管半径由叶片相对高度    线性插

值确定：

为确定下游转子R2的进口轴向速度   ，对流管应用

连续方程：

   为流体的单位方向向量，   为流管截面的单位法向

向量(图2)。式中   为流管进口面积与出口面积之比，即 

        ，流管面积比   沿展向通常是不均匀的，近壁面

区域的流管面积比    变化更显著。为了提高流管面积比

的计算精度，提出了一种利用轮毂和机匣几何计算流管

面积比    径向分布的大致方法(图2)：

上式中，参数   为内流路初始位置到下游转子进口的

总截面面积比(图4 (a))，       和        分别是轮毂和尖端的

非均匀系数，它们被定义为考虑相对于平均流面积比   的

变化(图4 (a))，研究发现，不均匀系数        和       主要受轮

估计方法(图3)需要出口轴向速度     本身的值来确定相

对出口角    ，因此需要迭代计算才能得到叶片截面出口

轴向速度       。

总压损失系数

由于建立的模型主要用于主流的分析，因此将叶片

截面总压损失系数    分解为叶型损失    和激波损失    来

预测叶片截面总压损失系数：

考虑到对旋效应造成的高马赫数，叶型型面损失系

数    采用Wennerstrom在高马赫数跨声速转子性能预

测研究中采用的扩散因子—损失参数关联方法确定 (图3 

(a))。对于激波损失系数      ，分析模型采用Koch总结的

高速风扇/压气机数据的基础上进行拟合获得的计算曲

线（图3(b)）。估算出叶型损失系数     和激波损失系数     ，

则上游转子R1的总压比       由式(11)确定，依次确定R1转

子的各项出口气流参数。

流路几何效应

积比               沿相对叶展的积分大致等于整体平均面积

比           ，据此确定式(7)中的系数a：

转子出口马赫数       由出口速度     计算获得，而出口

速度    的确定需要先计算出轴向速度      ：

另一方面，通过估算叶片截面损失系数  ，可以采用

文献NASA-SP36的方法[28]确定上游转子R1的总压比        

 ：

 (               ) id项反映了叶片截面半径变化对理想进口

总压的影响，计算公式为：

式(11)和式(12)中的    项是叶片截面入口位置的相

对总温度。由式(5)可知，转子出口轴向速度      的确定需

要出口马赫数      和叶片截面总压比         的值。根据式

(11)，计算总压比          需要估算叶片截面总压损失系数

。但该分析模型所采用的叶片截面总压损失系数 的

根据载荷系数 的定义、速度图和叶片机械欧拉方程，

得到上游转子R1出口切向速度      ：

另一方面，将连续方程应用于流管(图2)，计算上游

转子R1出口轴向速度      ：

在式(5)中，转子出口总温比   /   根据设计给定的上

游转子负载系数    确定：

利用下式估计流管在R1转子进出口面积比            的

展向分布：

式中，    和     分别为轮毂及机匣流路斜率，由转子前

/尾缘在轮毂和机匣的坐标(点L1,L2,L3,L4)确定。流管面

(1)

(2)

(4)

(5)

(6)

(7)

(3)

(8)

(9)

(10)
(13)

(14)

(15)

(16)

(17)

图 3对旋压气机级分析模型采用的损失系数计算模型

(a) 叶型损失系数      ；(b)激波损失系数曲线  

(11)

(12)
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从0.1增至0.3，下游转子R2进口相对马赫数         从1.36

增长到1.80，进口气流角从-71.2°变化至-77.3°。

对于流量系数，上游R1转子流量系数   的增加仅使得

下游转子R2入口马赫数略微提高，但是进口气流角向轴

线方向显著移动。以转子中部截面(R=0.5)为例，当载荷

系数  保持0.15，上游转子R1的流量系数 从0.25增至

0.40，下游转子进口相对马赫数       由1.43略微增至1.52，

相对进口气流角由-76.2°变化至-68.9°。

根据这些分析结果，优选的上游转子R1设计参数为

较低的载荷系数      =0.10 ~ 0.15 和中等的流量系数

=0.30 ~ 0.40，可以获得较低的下游转子相对马赫数

和相对进口气流角      ，有利于降低激波损失、叶型损失和

端区损失，从而提高下游对旋转子的效率潜力。

某跨声速双涵道对旋压气机气动参数的影响。给定变量、

设计变量和输出参数如表2所示，图6给出了该压气机对

旋部分的示意图。

3.1 上游转子R1载荷系数      和流量系数    的

影响

对于下游对旋转子R2，相对进口马赫数        和进口气

流角 是非常重要的参数，对效率潜力有决定性的影响。

由图7可知，上游转子R1的载荷系数    的增加会导致下游

对旋转子R2进口相对马赫数的快速增长，并使得进口相

对气流角更偏离轴向 。具体而言，以对于转子中部截面

(R=0.5)，当流量系数            时，上游转子R1载荷系数 

下游转子R2

下游转子R2直接位于上游转子之后，旋转方向相反(

图1)。通过流路几何效应的计算，确定了下游转子进口处

的流动参数，即总温度    ，压力     ，绝对速度     ，气流角

 )。然后，根据载荷系数    ，流量系数   的定义，和图1所

示的速度图，可以用与上游转子相同的方法计算下游转

子R2出口位置的相对速度    、马赫数         和相对气流角

 。分析模型的输入和输出参数汇总在表1中。

采用C语言编制了对旋压气机分析模型的计算程序，

以实现快速计算。

3.模型分析应用

本节利用所建立的分析模型，研究关键设计变量对

毂SLh和叶尖SLs斜率的影响。

流管面积比  沿相对叶展的积分大致等于平均面积

比     :

然后根据确定非均匀性系数     和      ，确定参数    的

值：

对不同的机匣和轮毂角度组合下的环形通道内流动

进行数值仿真（图4(b)），形成了一个仿真数据库(图5)，

以此建立了如图5所示的拟合曲面，      和       对应的计算

公式分别为：

(18)

(19)

图 5基于环形通道数值仿真结果的轮毂和
机匣非均匀系数       和      拟合曲面

(20)

(21)

 TA

图 4流管面积比    的大致方法(a);

轮毂和机匣的不均匀系数(       和      )图(b)

图 6某跨声速双涵道对旋压气机子午示意图

表 1对旋压气机级分析模型输入和输出参数

表 2对旋压气机的给定参数、设计变量和输出参数

 h∆A

 h∆A

 t∆A

 h∆A  t∆A

 t∆A

 h∆A  t∆A
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h h s h s0.2885 SL 0.2373 SL 10.0911 SL 0.1800 SL∆ = − ⋅ − ⋅ + ⋅ + ⋅A

 3T  3P  3V
 3α  2ψ  2φ

 4W  r4Ma
 4β

输入参数 符号 

进口导叶出口气流参数 1 1 1, ,αT P  

上游转子 R1 流量和载荷系数 1 1,φ ψ  

上游转子 R1 叶尖前缘切线速度 1t
LU  

2t
LU  

坐标点 L1, L2 , L3 , L4  

上游转子 R1 稠度展向分布 ( )1σ R  

叶型相对高度，分流环前缘相对高度 

分流环位置点坐标 S0, S1 , S2  

下游转子 R2 局部流量系数和负载系数 2 2,φ ψ  

下游转子R2叶尖前缘切向速度  

坐标点 D1, D2, D3, D4  

下游转子 R2 稠度展向分布 ( )2σ R  

输出参数 符号 

上下游转子 R1&R2 的相对进口马赫数  1 2,r rMa Ma  

-相对进口气流角 1 2,β β  

-扩散因子 1 2,DF DF  

 

部分给定的参数 数值 

转子 R1 转速, 
1N  24500 rpm 

转子 R1 机匣半径 182 mm 

转子 R1 轮毂比，前缘  0.30 

转子 R1 轮毂/叶尖斜率 0.35, 0 

R1 后缘半径与轮毂和叶冠前缘半径之比  1.4, 1.0 

设计变量 符号 

转子 R1 的流量和载荷系数 1 1,φ ψ  

进口导叶出口预旋角 1α  

转子 R2 的转速 2N  

输出参数 符号 

转子 R2 的相对进口马赫数和相对气流角 3 3, βr rMa  

 

 1ψ

 1ψ

 r3Ma

 r3Ma

 r3Ma

 3β

 1  0.3φ =  1ψ

 1φ

 1φ

图 7 R1载荷系数    和流量系数     对下游转子相对

马赫数        和相对进口气流角    的影响趋势 r3Ma

 r3Ma

 3β

 

 ( ) ( )2 2
t h s h s0.3583 SL 0.6189 SL 1.5025 SL 6.4979 SL∆ = − ⋅ + ⋅ + ⋅ + ⋅A

ER sp1R,



        

DF       扩散因子,                                        对于转子;                                                               

             马赫数           

P          总压(Pa)

             气体常数,      = 287.06 J/(kg · K)

T          总温 (K)

             叶片切线速度 (m/s)

             轴向速度 (m/s)

             径向速度 (m/s)

             总压比,

             绝热效率,

             基于叶片前缘切线速度的流量系数,

             基于叶片前缘切线速度的载荷系数, 

 

4.结论

本文提出了一种基于速度矢量图的跨声速对旋压气

机级流动参数分析模型，利用该分析模型，分析了某双流

路对旋压气机上游转子R1的负荷/流量系数、预旋气流角

和下游转子转速的影响，主要结论有：

1.上游转子R1的载荷系数在较小范围（                   

）选取，同时流量系数在中等范围（                      ）选

取，有利于使下游转子R2的相对马赫数控制在合理水平，

相对进口气流角更接近常规范围。

2.正预旋能有效降低下游对旋转子R2的相对马赫数，

使进气角更接近轴向，从而提高转子的效率，对于本文研

究的情况，优选的预旋范围为15 ~ 30°。

3.下游对旋转子R2的转速选择应在保证转子增压能

力的同时防止进口相对马赫数过高。

符号

           转速 (rpm)

k         比热比, k = 1.4

            叶片截面高度 (mm)

            气体动力学函数, 

              

3.2 进口导流叶片预旋角的影响

如图8(a)和(b)所示，出口预旋角α的增大能降低下

游对旋转子R2的相对马赫数       ，并使得对旋转子R2进

口位置切向速度的减小而使入流角向轴向靠近(图8)，有

利于提高对旋转子的效率。另一方面，如图8(c)和(d)所示，

预旋角α的增大会导致上游转子R1的相对马赫数       和

进口气流角 的增加，但仍维持在典型设计范围内，不会

对上游转子R1的效率造成显著不利的影响。因此，对于

图6所示对旋转压气机，采用适当的进口导流叶片出口正

预旋可以有效的提高下游转子R2的效率，由图8可知预

旋角的优选范围为15 °~ 30°。

3.3 下游对旋转子R2转速的影响

如图9(a)和(b)所示，对旋转子转速    的降低可以降

低进口相对马赫数         ，并使得进口气流角    更接近轴

向。具体而言，对于叶片中部截面(R=0.5)，当转子转速从

3.9×104降至3.0×104rpm，相对马赫数降低了，进口相

对气流角变化了3.1°。但是，对旋转子R2转速的降低会导

致 负 荷 能 力 降 低，从 而 导 致 级 总 压 比 的 显 著 下 降 ( 图 9 

(c))。因此，下游转子的转速    的选择需要在这些参数之间

取得平衡，在保持合理的进口马赫数和进气角的同时提

供足够的级总压比。

图 8导叶出口预旋对下游转子R2和上游转子R1

进口马赫数和进气角的影响

图 9下游转子转速     对进口相对马赫数        、进气角 

和总压比的影响，载荷系数              ，流量系数            
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共轴无人直升机吊挂飞行协调运动控制
技术研究

（ 北京中航智科技有限公司  北京 ）

文 /  王梦石

摘要：本文以无人直升机吊挂飞行时的协调运动控制技术为核心开展研究，分别建立了用于吊挂飞行的无人直升机飞行动力学

模型和吊挂系统动力学模型，并依据无人直升机吊挂飞行时的动力学特性，建立了无人直升机与吊挂货物的耦合动力学模型。在

无人直升机吊挂飞行耦合动力学模型的基础上，对吊挂系统协调运动控制技术展开了深入研究，最终在现有无人直升机控制系

统基础上，设计并加入了ZVD输入整形器与延时反馈控制器，显著提升了无人直升机吊挂飞行中吊挂物的摆动收敛性，进而有效

改善了无人直升机在吊挂飞行中的飞行安全。

关键词：无人直升机；吊挂系统；飞行动力学建模；输入整形；延时反馈

绪  论

直升机的诞生对军事、民用方面都具有划时代的意

义。由于直升机垂直起降的特性，使得直升机对起降条件

的要求非常简单，不需要像固定翼飞机那样需要滑跑才

能起飞。吊挂飞行是直升机众多飞行方式之一,从上个世

纪五十年代，人们开始利用直升机进行机外吊挂物的运

输任务。在军事方面：重型直升机在越南战争中被大量使

用，可输送军事作战中所需要的各种物资，如食物、药品、

弹药、油料及其它器材等。除军用之外，直升机吊挂物飞

行在各式各样的民用经济建设工程中也占有重要比例，“

米-26”直升机除作为军事用途之外，其民用功能也相当

出色，如森林消防、自然灾害救援等，可以吊挂大型机械，

运输货物前往山地、林地等没有起降跑道的地方,2008年

5月，在汶川大地震的救援、抢险中，就是频繁使用米-26

调运大型工程设备到震区实施堰塞湖的挖掘、疏浚工程，

在预防次生灾害方面发挥了重要作用，2009年台湾水灾，

美国提供救灾的重型直升机（CH-53E和MH-60Y）用来吊

重物和运输人员。随着时代的发展和特定的任务需求，许

许多多的领域需要直升机进行吊挂物运输飞行,这是由

于直升机特有的灵活机动性，在运输过程中可以适应复

杂的场景，比如环境恶劣、无停机坪等。直升机在进行机

吊挂物运输飞行时，可运输直升机机舱装不下的大体积

货物，不需要浪费精力设计直升机机体的装载容积和货

物外形之间的匹配问题。当受到交通状况、地理等条件的

制约时，一般运输工具难以及时到达目的地，而直升机吊

挂物运输飞行可以迅速、高效地完成起降、装卸货物或营

救人员等任务。直升机吊挂物飞行大大拓宽了运输范围、

降低了运输条件，从而可以加快工程进度、减少任务时间，

提高经济效率。因此研究直升机带外吊挂飞行具有重要

意义。

无人直升机通过全自主的飞行控制系统来代替有人

直升机中的飞行员，可以有效的克服飞行员的水平不齐

以及状态起伏的问题，目前无人直升机的飞行控制技术

已取得了充分的发展，趋近于成熟，在国内外都诞生了较

多的成熟型号。然而，在无人直升机吊挂货物领域，仅有

少数国家和型号取得了成功，典型的如美国K-MAX无人

直升机。在其它国家和地区，绝大部分的吊挂任务通过有

人直升机来执行，我国在无人直升机的常规飞行方面也

取得了很大发展，诞生了数个成熟产品，但是在吊挂飞行

方面，仍旧是一片空白。直升机外挂货物后（尤其是重载

货物），操纵品质下降，飞行难度增加，对飞行员的技术水

平要求增高。直升机带吊挂物飞行运输中的危险性，体现

在以下几个方面：1）吊挂物的外形、体积、质量和气动特

性，都会引起直升机的姿态角和飞行速度的变化，从而会

加重机身和旋翼的气动干扰；2）与直升机裸机飞行相对

比，直升机带吊挂物飞行在起飞时的周期变距增大、旋翼

尾流流速增大，因此会加剧旋翼载荷的非定常效应；3）直

升机和吊挂物之间是通过吊索连接的，吊挂物的摆动会

降低直升机的稳定性，增加直升机操纵难度。在实际飞行

中，超过10%的直升机飞行事故与吊挂飞行相关。耦合是

导致直升机吊挂飞行安全性不容乐观的一个重要因素，

直升机本身存在复杂的耦合，吊索和吊挂物的引入使得

系统耦合更加复杂。无人直升机与吊挂物之间产生的运

动耦合使得吊挂物有振荡发散的隐患，对无人直升机的

稳定特性和操纵响应提出更为严格的要求。保障飞行安

全成为无人直升机吊挂物运输飞行中的关键问题，研究

无人直升机吊挂飞行协调运动控制技术对改善吊挂飞行

安全具有重要意义。

此项研究目的是在无人直升机常规飞行控制（已经

成熟）的基础上，研究无人直升机吊挂飞行协调运动控制

技术，使无人直升机具备吊挂飞行的能力，目标实现的技

术指标如下：



的牛顿-欧拉方程。对于恒定的直升机质量    和惯性矩（

转动惯量矩阵      ），方程为：

其中，                         为外力作用于无人直升机机体

重心的向量，                         为作用于机体重心的外力矩。

使用移动参考系的运动学原理，我们可以得到相对于固

定参考系的运动方程：

其中，                            为无人直升机体轴系下的速

度，                             为无人直升机体轴系下的角速度。从

而可以将直升机的六自由度刚体运动方程表示为：

同时，无人直升机还有如下的运动学关系：

其中，     是无人直升机体轴系到静止地轴系的转换

矩阵，                                为无人直升机的欧拉姿态角，        

是从无人直升机体轴系角速度到欧拉角速度的转换矩阵，

        和     的表达式为：

2.直升机吊挂飞行动力学建模
2.1吊挂系统的动力学方程

图2-1为吊挂系统示意图，其中静止地轴系               与

前文中定义一致，    和    分别表示吊钩和吊挂物在静止

坐标系下的位置矢量坐标，   表示吊索长度，     和     分别

表示吊索相对于牵连地轴系的前摆角和左摆角。

吊挂系统的运动方程为：

其中，     为吊挂物质量，        为吊挂物所受气动力，

为吊挂物所受的吊索拉力，      是重力加速度。  

图1-2中，                 坐标系表示静止地轴系，与地面

固定。                  坐标系表示牵连地轴系，原点固定在直

升机质心上，三个方向与静止地轴系一致。                  表

示无人直升机体轴系，原点固定在直升机质心上，三个轴

的方向通过牵连地轴系按照               的顺序分别旋转偏

航角    、俯仰角   、横滚角   得到。

1.3直升机动力学方程

根据线性和角动量守恒原理，可导出惯性参考系中

无人直升机满载状态下（装载50kg有效载荷），在加

减速机动飞行过程中吊挂货物稳定时间比未进行协调控

制时缩短50%（在加速阶段或减速阶段，从开始周期振荡

到吊挂货物与无人直升机保持相对静止的时间）。

1.直升机飞行动力学建模
1.1符号说明

x:标量（斜体）

x:矢量（斜体加粗）

     :上标表示定义的坐标系，    表示坐标系I 下的矢

量x 

      :下标表示定义的不同对象，     表示对象J 的矢量
x

       ：上波浪线表示叉乘矩阵，    表示坐标系I 下对象

J 的矢量x的叉乘矩阵，可将叉乘                等效为矩阵相

乘           ，其中      定义为：

     ：变量x对时间的一阶导数

     ：变量x对时间的二阶导数

1.2坐标系定义

如图1-1所示，本次研究的共轴无人直升机吊挂飞行

控制采用单点吊挂方式，由直升机吊吊挂点处引出吊索，

吊索下端栓系在吊挂物上，吊索与无人直升机通过吊点

处的万向铰接头连接，此连接方式可看成只传力不传力

矩。

（1－1）

图1－1 共轴无人直升机吊挂系统示意图

图2－1 吊挂系统示意图

（1－2）

（1－8）

（1－9）

（2－1）

（1－4）

（1－5）

（1－6）

（1－7）

（1－3）

图1－2 无人直升机坐标系示意图
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假设吊挂物所受均匀气动阻力作用，则        可表示为

：

其中，       是阻力系数，      是空气密度。

吊索的位置矢量可以由下式计算得出：

则吊索长度以及变化速率可分别表示为：      和      。

在弹性范围内吊索的拉力 可以根据吊索当前的长度与

原长度     之差和吊索伸长的速度计算得到：

其中，     是吊索刚度，     是吊索阻尼。则       可表示

为：

因此，要计算式（2-1），要知道吊钩的空间位置     和

速度      ，以及吊挂物的空间位置     和速度     。

2.2直升机吊挂系统耦合动力学方程

图2-2为共轴无人直升机带吊挂物耦合系统示意图，由

无人直升机系统和吊挂系统组成，图中静止地轴系   

和无人直升机体轴系               与前文中定义一致。     代

表了吊钩在无人直升机体轴系下的位置矢量坐标，       、

      和     分别表示无人直升机质心、吊钩和吊挂物在静止

坐标系下的位置矢量。

将吊挂物的空间位置     和速度     作为状态量，即可

实现直升机和吊挂系统的耦合。

取系统的状态量为：

系统的状态方程为：

2.3线性直升机模型与吊挂系统的组合

为了实现无人直升机和吊挂系统的耦合以及用于后

续控制器设计时的非线性仿真，需要非线性的直升机动

力学模型。然而，目前仅有通过系统辨识方法所获得的无

人直升机无吊挂飞行时的线性化模型，包括状态矩阵A 

和控制矩阵B，并没有可用的非线性直升机模型。因此，

需要对A、B矩阵进行处理，得到近似的非线性直升机运

动方程。吊挂系统是非线性的，一旦得到了近似的非线性

直升机运动方程，就可以带入式（2-10）得到无人直升机

带吊挂飞行时的非线性状态方程。

通过系统辨识方法所获得的状态矩阵A和控制矩阵

B是一个11维的矩阵，矩阵的状态量为：

其中，                         为旋翼桨叶的挥舞角。系统的控

制量为：

其中，        、       、        和        分别为无人直升机的横

向周期变距指令、纵向周期变距指令、航向变距指令、总

局变距指令。线性化后的状态矩阵A和控制矩阵B如下

所示：

设配平状态为匀速直线飞行状态，则此时的无人直

升机线性化的动力学方程为：

在上式的基础上增加旋翼桨叶的挥舞角与角速度间

的转换关系，以及姿态角与角速度之间的转换关系，即可

得到用A 、B 阵表示的无人直升机线性化方程：

结合吊挂系统的状态方程，并扩充原系统的状态量

直升机的动力学方程与吊挂物的动力学方程通过吊

索拉力实现耦合，得到的直升机吊挂物耦合飞行动力学

方程为：

其中，    是从静止地轴系到无人直升机体轴系的坐

标转换矩阵，                    是静止地轴系下吊索对无人直

升机的拉力矢量。

已知直升机在静止坐标系下的位置      和吊钩相对位

矢坐标      ，则吊钩绝对位矢坐标可表示为：

对上式求导可得到吊钩速度：

（2－2）

图2－2 直升机带吊挂物耦合示意图

（2－9）

（2－12）

（2－13）

（2－14）

（2－15）

（2－10）

（2－11）

（2－3）

（2－4）

（2－5）

（2－6）

（2－7）

（2－8）
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经过系统辨识得到的无人直升机悬停状态下的状态

矩阵A和控制矩阵B中的参数如下表所示：

可得到线性化后无人直升机与吊挂系统的状态方程

为：

上式中的直升机气动导数可通过总重相同的直升机

无吊挂飞行时的A、B阵得到，吊索拉力的偏导数可以通

过基于非线性方程使用数值求导的方法计算得到。通过

将无人直升机在悬停状态和20m/s前飞速度状态下的A 、

B阵形成插值表，就可以近似地得到无人直升机由悬停

状态到20m/s前飞速度时的非线性动力学方程。

使用近似方法会带来一定的误差，因为无人直升机

无吊挂飞行的配平状态与其带吊挂飞行的配平状态存在

差异，但由于吊挂物占总重的质量比不会超过15%，且前

飞速度也因为吊挂飞行任务的使用场景而被限制，这样

使用近似方法带来的误差是可接受的。

2.4典型状态下无人直升机的线性系统矩阵

本次设计的对象为某型410kg级共轴无人直升机，

直升机和吊挂物的基本参数如下表所示：

经过系统辨识得到的无人直升机20m/s前飞状态下

的状态矩阵A和控制矩阵B中的参数如下表所示：

3.直升机吊挂飞行协调运动控制
3.1输入整形前馈的吊挂系统摆动阻尼控制

本章设计了无人直升机吊挂飞行时的协调运动控制

系统，用于增强无人直升机自身的控制器，并减少吊挂物

的摆动振荡。整个协调运动控制系统在原有无人直升机

控制器基础上增加了前馈和反馈部分。前馈部分设计了

一个输入整形器来对指令信号进行整形，避免激励系统

的振动模式。但由于前馈控制器没法处理吊挂物受外部

环境扰动后所引发的振荡，故增加了一个延时反馈控制

器，来主动抑制吊挂物的振荡。整个协调运动控制系统架

构如图3-1所示。

3.1.1输入整形器设计

输入整形技术最早于1957被Smith提出，该方法是

在在欠阻尼系统中激发两个瞬态振荡，使它们相互抵消，

从而实现无振荡响应。这种技术与其他抑制吊具摆动的

方法相比，结构简单，不依赖系统模型，防摆动控制效果

明显，常用于桥式起重机吊索防摇定位系统的控制、柔性

机器人操纵器控制和具有柔性太阳电池阵列的航天器控

制，该方法是无人直升机吊挂飞行中抑制吊挂物摆动的

理想控制方法。

输入整形是一种前馈控制方法，其实质是将系统输

入信号与一系列脉冲信号进行卷积，并把卷积后的信号

作为新的系统输入，利用卷积累加和的特点，抵消系统周

期振荡现象，实现抑制系统摆动的目的。设由 个脉冲激

励组成的脉冲激励序列的幅值为     ，对应施加激励的时

刻序列为                            ，满足：

设吊挂系统的单摆运动是一个二阶欠阻尼系统，其

自然频率为     ，阻尼比为     ，则系统的传递函数为：

（2－16）

（2－17）

图3－1 协调运动控制系统架构图

（3－1）

（3－2）
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参数名称 标记 数值 单位 

直升机重量 Hm  410kg kg  

直升机转动惯量 

xxI  68.2 

2kg m⋅  

yyI  243.9 

zzI  187.6 

xyI  0 

xzI  38.3 

yzI  0 

Lm  50 kg  

cl  10 m  

表2-1   直升机和吊挂物总体参数

表2-3   20m/s前飞状态下的状态矩阵与控制矩阵参数

表2-2   悬停状态下的状态矩阵与控制矩阵参数

矩阵 参数符号 数值 

A  

bB  -16.34 

aB  -6.34 

bA  -10.86 

aA  -16.34 

bL  108.76 

aL  0 

uL  -0.22 

vL  -0.61 

bM  0 

aM  69.88 

uM  0.20 

vM  -0.12 

rN  -1.71 

uX  -0.07 

vY  -0.07 

wZ  -1.50 

B  

latB  3.17 

lonA  2.91 

pedN  7.50 

colZ  11.26 

 

矩阵 参数符号 数值 

A  

bB  -14.85 

aB  -6.33 

bA  -9.28 

aA  -14.85 

bL  86.24 

aL  0 

uL  -0.13 

vL  -0.57 

bM  0 

aM  52.62 

uM  0.16 

vM  -0.36 

rN  -1.49 

uX  -0.08 

vY  0 

wZ  -1.38 

B  

latB  2.86 

lonA  2.36 

pedN  6.73 

colZ  9.77 
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该系统的脉冲响应可以描述为：

其中，

同时，定义系统的残留振动为：

控制系统的设计目标是在脉冲序列激励结束后，系

统响应的幅值为          ，最简单的脉冲序列由两个脉冲信

号组成，设两个脉冲信号的幅值分别为    和     ，脉冲产生

的时刻为    和    ，令第一个脉冲产生的时刻            ，则有：

结合式（3-1）可得：

其中，                                                      。

由 以 上 两 个 脉 冲 序 列 构 成 的 整 形 器 称 为 ZV（Ze ro 

Vibration）输入整形器，其时域表达式如下所示：

ZV整形器的2个脉冲通过与系统输入信号做卷积，

将系统输入信号在不同的时间间隔下分两次输出到被控

对象中，从而实现消除系统摆动的目的。ZV整形器的核

心作用就是用     时刻强度为      的脉冲所激发的系统响

应来抵消     时刻强度为      的脉冲所激发的系统响应，

时刻强度为     的脉冲相当于前一个脉冲在滞后时间    

          时增益为    的延时脉冲，其中，脉冲施加脉冲的时

刻    和强度    与系统的固有特性有关。ZV整形器时域响

应如图3-2所示，系统在两次脉冲整形后输入信号作用下，

输出振动相互式抵消，达到了抑制振动的目标。

ZV整形器虽然结构简单，但其对系统的自然频率  和

阻尼比 非常敏感，当对系统参数估计准确时，ZV整形器

能很好地抑制系统的残留振动，但实际情况中，无人直升

机吊挂系统的摆动模态特征很难精确估计，故而使用ZV

整形器不能很好地消除系统的残留振动，为了提高系统

的鲁棒性，希望输入整形器对系统的自然频率     和阻尼比

不敏感，对式                 的微分方程增加如下约束：

此时至少需要3个脉冲序列，并满足以下方程：

通过计算得到：

由 以 上 3 个 脉 冲 序 列 组 成 的 输 入 整 形 器 称 为 ZV D（

Zero Vibration Derivative）输入整形器。使用ZVD输入

整形器时需要估计系统的自然频率    和阻尼比    ，其中

直升机与吊挂物组成系统的摆动模式的自然频率可由下

式计算得出：

其中，       为直升机的质量，      为吊挂物的质量，

为重力加速度， 为吊索长度。该自然频率可以直接应用

于ZVD输入整形器，而系统的阻尼比    会随着吊挂物的气

动阻力变化和直升机的相互作用力而变化，需要综合考

虑吊挂系统的参数和直升机参数来进行选取。

输入整形控制器是通过将脉冲序列与所设置的指令

进行卷积来实现的：

其中，       是初始指令，      是输入整形器，        是整

形后的指令。

使用输入整形器的一个优点是无须对无人直升机已

有的控制器进行任何修改，只需在要整形的指令前加入

输入整形器即可。对于较小的吊挂物摆角，可假设吊挂物

仅受到直升机水平运动的影响，故只需对直升机水平方

向的速度指令进行输入整形，定义直升机水平方向的速

度指令为                        ，则输入整形后的速度指令为：

3.1.2输入整形器的仿真验证

让无人直升机执行由悬停到机动，再到悬停的控制

指令，机动速度为10m/s，对比不使用输入整形器和使用

ZVD输入整形器时的控制效果。

图3-3显示了不使用输入整形器和使用ZVD输入整

形器时，无人直升机完成机动飞行后的速度曲线，从图中

可以看到直升机和吊挂物的速度波动均得到了很好的抑

制，且使用ZVD输入整形器后直升机与吊挂物速度控制

超调量也显著降低。但使用输入整形器副作用是增加了

整个指令的持续时间，指令的持续时间由原先的27s增加

到了37s，持续时间约增加了37%。指令的延长对无人直

升机进行非常短的机动飞行会产生一定的影响，然而，对

无人直升机吊挂飞行较长距离时，该影响是微不足道的。

（3－3）

（3－11）

图3－2 ZV整形器时域响应示意图

（3－12）

（3－13）

（3－17）

（3－18）

（3－14）

（3－15）

（3－16）

（3－4）

（3－5）

（3－6）

（3－7）

（3－8）

（3－9）

（3－10）
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图3-4显示了不使用输入整形器和使用ZVD输入整

形器时，无人直升机完成机动飞行后的吊挂物前摆角和

前摆角速率曲线，从图中可以看到吊挂物的摆动得到了

有效的抑制。可见，输入整形控制器的效果是显著的。

虽然输入整形器可以有效的抑制由无人直升机机动

飞行所引起的吊挂系统摆动，但无法主动消除由外界扰

动所引起的吊挂系统振荡，故还需使用延时反馈控制器

来主动抑制由其它因素引起的吊挂系统振荡。

3.2延时反馈的吊挂系统摆动阻尼控制

3.2.1延时反馈控制器设计

延时反馈控制器的核心思想是在系统中引入有意延

时的反馈，来吸收振荡系统中的振动，传统意义上在反馈

系统中引入延时会降低系统的稳定性，但在延时反馈控

制器的设计中，可利用延时来进行控制器设计，达到降低

系统振荡的目的。

设计延时反馈控制器为：

其中，        和         是延时反馈控制器计算得出的纵

向周期变距指令和横向周期变距指令，    为吊索长度，

和     为吊索相对于牵连地轴系的前摆角和左摆角，    和

为吊索相对于牵连地轴系的前摆角速率和左摆角速率，

为要设计的控制系统的增益，    为要设计的控制系统的延

时。 

对于一个正反馈闭环系统 H 而言，有：

其中，P 是被控对象，C 是延时反馈控制器，如图3-5

所示。

系统的特征值可由下式给出：

其中，A是系统的状态矩阵，x是系统的状态向量，

  是系统的特征向量，并对应于系统阻尼比              。

第   个特征值             的阻尼比            可通过下式求出：

我们可以通过遍历控制参数集来设计的控制器参数    

和     ，使得系统的特征阻尼比最大：

通过使用优化工具来自动化的计算此过程，可得到

         ，                   。

3.2.2延时反馈控制器的仿真验证

无 人 直 升 机 处 于 悬 停 状 态，吊 挂 物 初 始 前 摆 角 为

-3.5°，对比不使用延时反馈控制器和使用延时反馈控制

器时的控制效果。

图3-6显示了不使用延时反馈控制器和使用延时反

馈控制器时，吊挂物前摆角的振荡收敛曲线，从图中可以

看到使用延时反馈控制器后吊挂物系统前摆角和角速率

均迅速收敛，延时反馈控制器很好的抑制了吊挂物的初

始摆动。

3.2.3输入整形器加延时反馈控制器的仿真验证

同时引入ZVD输入整形器与延时反馈控制器构成无

人直升机吊挂飞行时的协调运动控制器，让无人直升机

执行由悬停到机动，再到悬停的控制指令，机动速度为

10m/s，将不使用输入整形器和延时反馈控制器的效果，

与使用输入整形器加延时反馈控制器时的控制效果进行

对比。

图3-7显示了不使用输入整形器和延时反馈控制器

与使用输入整形器加延时反馈控制器时，无人直升机完

成机动飞行后的速度曲线，从图中可以看到在输入整形

器和延时反馈控制器的共同作用下，无人直升机的速度

和吊挂物的速度振荡均得到了很好的抑制。

图3-8显示了无人直升机完成机动飞行后的吊挂物

前摆角和前摆角速率曲线，从图中可以看到吊挂物的摆

动得到了有效的抑制，ZVD输入整形器与延时反馈控制

器一起作用时对吊挂物振荡的抑制效果显著。

延迟反馈控制器根据摆动运动的特点充分利用了直

升机和吊挂系统之间的耦合，与ZVD输入整形器的前馈

作用相结合，提升了吊挂物摆动运动的收敛性。使用ZVD

输入整形器与延时反馈控制器相结合的方案有效改善了

（3－19）

（3－20）

（3－21）

（3－22）

（3－23）

图3－3 ZVD输入整形器对系统速度的影响

图3－4 ZVD输入整形器对吊挂物摆动的影响

图3－5 延时反馈控制器结构

图3－6 延时反馈控制器对吊挂物摆动的影响

图3－7 协调运动控制器对系统速度的影响

图3－8 协调运动控制器对吊挂物摆动的影响
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无人直升机吊挂飞行时吊挂物的振荡，提升了的飞行安

全。在不使用ZVD输入整形器和延迟反馈控制器时，无人

直升机在35s时完成机动飞行，吊挂物在70s时仍未停止

摆动。在使用ZVD输入整形器和延迟反馈控制器组成的

协调运动控制后，无人直升机在40s时完成机动飞行，吊

挂物在50s时已基本停止摆动，远远满足在加减速机动飞

行过程中吊挂货物稳定时间比未进行协调控制时缩短

50%的指标要求。

4.结  论

无人直升机通过吊挂货物的手段能极大的拓展无人

直升机的运输效能，可提升无人直升机在运输任务中所

产生的经济效益。无人直升机在吊挂飞行中易受到吊挂

物摆动的影响，使得飞行稳定性降低，整个系统耦合很复

杂，不易控制。本文针对无人直升机吊挂飞行时的协调运

动控制技术进行了深入研究。

首先，分别建立了用于吊挂飞行的无人直升机飞行

动力学模型和吊挂物动力学模型，考虑了吊挂物所受的

气动阻力和吊索拉力，并依据无人直升机吊挂飞行时的

动力学特性，建立了无人直升机吊挂飞行时的耦合动力

学模型。

其次，充分利用了现有系统辨识所得到的无人直升

机线性模型，通过对不同速度点的线性模型进行插值而

得到近似的非线性运动模型，再将近似的非线性无人直

升机运动模型与吊挂系统的非线性模型进行组合，得到

了可用于无人直升机吊挂飞行运动控制仿真的非线性动

力学模型。

最后，对无人直升机吊挂飞行协调运动控制技术展

开了深入研究，通过设计ZVD输入整形器有效抑制了由

无人直升机机动飞行所引起的吊挂系统振荡运动，并设

计了延时反馈控制器来主动消除由外界扰动所引起的吊

挂系统振荡。最终同时引入ZVD输入整形器与延时反馈

控制器构成无人直升机吊挂飞行时的协调运动控制器，

充分利用了无人直升机和吊挂系统间的耦合并结合了反

馈与前馈控制，显著抑制了吊挂物的摆动振荡，满足在加

减速机动飞行过程中吊挂货物稳定时间比未进行协调控

制时缩短50%的指标要求，进而有效提升了无人直升机

在吊挂飞行中的飞行安全。
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有人驾驶飞机相对于无人机，具有装备产品类型更丰富、谱系更完善、平台更成熟的技术特点。利用有人机改型成为

无人机，能够发挥已有飞行平台成熟、稳定优势，有效降低中大型无人机研制成本，快速形成大载荷、谱系化、多用途

无人机（直升机）装备产品，降低高风险战场环境中人员伤亡风险。同时，也能够解决大量老型飞机“到寿”后的持续

使用问题，提升装备全寿命周期作战使用效能。

装备升级 再出发
有人机改型无人机设计技术

适航标准设计     高安全     高速飞行     大载重     挂飞救援多用途



换的模块。IMA架构的核心理念是硬件共享，即多个应用

接口可以共享同一个处理单元，这样就能减少处理器、总

线、I/O的成本，还能减小航空电子系统的重量、体积、能

耗等[2]。

1.3Arinc659总线

Arinc659总线是一种高速（30Mbps）、高效、高可靠

性（双-双余度）串行总线，包含4组（Ax、Ay、Bx、By）共12

根线，采用表驱动比例访问(Table Driven Proportional 

Access，TDPA)协议传输，传输介质如图1所示。整个总线

活动由一个或多个恒定长度的周期帧组成。每个周期帧

被划分为一系列消息窗口，每个消息窗口包含一个长度

从32bit到8192bit的消息或者一个大约5bit的同步脉冲，

窗口间通过少量可设定的时间间隙隔开。每一个窗口由

帧描述语言(Frame Description Language，FDL，见表

1)编写，形成命令表[3]。

2.设计方案与实现
2.1方案概述

此次计算机系统动态重构方案是使用多个均处于同

步收发信息和处理数据的热备份状态的功能模块。当主

模块故障时，进行故障识别和故障隔离，然后通过仲裁启

用其中一个热备份模块接替原故障模块继续支撑系统功

能，实现无缝切换，保证系统功能完成性和提高系统生存

能力。

2.2 IMA架构计算机系统设计

本 次 设 计 的 I M A 架 构 的 余 度 计 算 机 系 统 见 图 2 。以

Arinc659总线为背板总线，4组（共12条）总线通过33欧

姆电阻上拉到4个独立的2.1V，为总线提供电气环境并通

过上下拉电阻提供模块位置识别。背板上安插3组（6个）

内 含 C P U 的 智 能 处 理 模 块 ：一 组 核 心 处 理 模 块 ( C o r e 

Processor Module，CPM1、CPM2)、一组输入输出模块

(Input Output Module，IOM1、IOM2)、一组外部总线通

讯模块（External Bus Communication Module，

EBCM1、EBCM2），各组功能模块软件、硬件完全相同，且

互 为 余 度 备 份 。各 模 块 使 用 A r i n c 6 5 9 总 线 协 议 芯 片

HK659-LBB-30和总线收发器FBL22040BB实现总线网

络的对接。工作流程为发送模块的CPU处理本模块的任

务并将数据信息传递给总线协议芯片，再由总线协议芯

片处理后经总线收发器发送到背板总线上，接收模块总

线收发器接收数据经总线协议芯片传递给自身的CPU。
图1 Arinc659总线传输介质

图2 IMA架构的余度计算机系统

表1  帧描述语言指令表（节选）

Arinc659总线在计算机系统动态重构中的
设计与改进

（ 北京中航智科技有限公司  北京 ）

文 /  刘炜

摘要：计算机系统动态重构技术可以极大的提高电子系统设计可靠性和生存性，现已引起了广泛的关注和研究。本文在介绍动

态重构理论、IMA结构和Arinc659总线的基础上，利用Arinc659总线的双重故障检测等能力，通过合理设计总线命令表，实现了

IMA架构计算机系统动态重构，并对应用中的缺陷提出了改进办法，完善了动态重构机制。

关键词：Arinc659总线；IMA架构；动态重构；无缝切换

引言

随 着 系 统 动 态 重 构 技 术 的 发 展 和 综 合 模 块 化 航 电

(Integrated Modular Avionics,IMA)系统技术的普及，

计算机系统动态重构(Dynamical computer system 

reconfiguration，DCSR)技术逐渐成为航空电子系统研

究中的新热点。系统动态重构是在多余度系统发生故障

时,系统自行转入新工作结构而采用的余度管理技术。因

充分利用了自身的信号和资源,系统获得了更高的可靠

性和生存性。IMA架构是将多个具有相同或相似功能的

模块，综合集成在一个机柜中通过背板总线共享信息资

源，在特定的情况下功能模块可以相互替换的一种机载

计算机系统设计技术。利用Arinc659总线自身的实时同

步、故障隔离和主备切换等能力，可以将上述两种技术有

机结合，实现计算机系统动态重构。

1.概念综述
1.1系统动态重构

系统动态重构是指允许可重构的整个系统或其中一

部分进行重新配置，配置过程中其余部分的工作可以不

受影响。相对于静态重构，动态重构不需要外力介入，缩

短了重构时间，并且重构时，非重构部分仍然运行，正在

处理的数据不会丢失，不需要进行数据迁移，从而缩短了

系统重构的开销，提高系统的运行效率[1]。

1.2 IMA架构

IMA架构是飞机上的一个综合化计算机系统架构，包

含若干组按功能分类，必要时可以作为余度，进行相互替
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指令名 定义 指令名 定义 

BOW 窗口开始 GAP 消息间隙 

CALL 调用子序列 JUMP 跳转 

DELTA 主/后备步长 RET 子序列返回 

END 帧结束 RX 接收消息 

ERU 长同步消息 SSYNC 短同步消息 

FREE 总线空闲 TX 发送消息 

 

AX

AY

BX

BY

Arinc659总线

A2.1V   
B2.1V
C2.1V

D2.1V 

CPM1

AX

AY

BX

BY

659总线

收发器

659总线

协议芯片

CPU

659总线

收发器

659总线

协议芯片

CPU

659总线

收发器

659总线

协议芯片

CPU

659总线

收发器

659总线

协议芯片

CPU

659总线

收发器

659总线

协议芯片

CPU

659总线

收发器

659总线

协议芯片

CPU
CPM2 IOM2 EBCM1IOM1 EBCM2

A2.1V   
B2.1V

C2.1V
D2.1V 

33欧姆 33欧姆

001 010 011 100 101 110
模块位识别



2.3动态重构设计

使用Arinc659总线实现IMA架构计算机系统动态重

构的流程设计如下：

1)对各组模块进行时间和信息双同步，即主备模块

处于总线时间的同一时刻，并能接收同一总线信息，备份

模块处于热备份状态； 

2)通过在线数据检测及时发现故障模块并自行隔离；

3)瞬时启用热备份模块顶替故障模块，完成无缝切

换，最终实现系统重构。

2.3.1时间和信息双同步设计

实现时间同步，需要利用Arinc659 总线的帧级同步

和 位 级 同 步 机 制 。帧 级 同 步 保 证 了 处 于 非 同 步 状 态 的

BIU 通过发送或者接收同步消息和总线上活动的BIU 恢

复 同 步 。处 于 同 步 状 态 的 B I U 执 行 命 令 表 长 同 步 消 息

(ERU)中包含的帧切换指令可以共同切换到命令表中的

同一帧。位级同步确保了任意模块的任意两个BIU 时钟

偏差不超过两个bit时长。初始化同步消息、长同步消息

和短同步消息(SSYNC)中都包含此位级同步。 

所以，在本次设计的Arinc659总线命令表中的每一

帧都加入了一个长同步消息，实现了总线上的所有模块

同一时间工作在命令表的同一帧的同一消息窗口；每个

消息窗口再加入足够多（至少一个）的短同步消息，可以

进一步实现所有模块工作在同一消息窗口的同1bit，所

有 模 块 总 线 时 间 偏 差 将 不 超 过 2 b i t ，即 6 6 n S 。而

Arinc659总线支持广播式的一发多收，互为备份的一组

模块分别使用接收消息指令（RX）可以同时接收来自同

一的发送源的数据信息，进而实现这组模块在同一时刻

接收同一信息。

上述设计以CPM1发送数据，IOM1、IOM2同时接收

为例，用FDL编写工作帧命令表如下：

该部分命令表实现了CPM1、CPM2、IOM1、IOM2在

工作帧内时间同步，且IOM1、IOM2信息同步。

2.3.2故障检测和隔离设计

利用Arinc659总线数据的收发器的双向特性将检测

机制设计为双向检测，即某个模块在向总线上发送数据

时，对应的接收模块的接收逻辑会进行数据接收和故障

检测，自身的接收逻辑也在对这批数据进行相同的操作，

见图3。双向检测设计保证了数据无论在通讯过程中的任

一环节发生了畸变，都可以被检测出来。

针对传输数据的正确性，Arinc659总线设置有接收

数据交叉检测机制。在总线协议芯片接收逻辑中4条总线

上的数据将进行比较：Ax=Ay，Ax=By，Bx=Ay，Bx=By（由

于Ax、Bx和Ay、By来源于相同的BIU且可能包含相关联

的错误，比较Ax=Bx和Ay=By是无效的）。接收逻辑确定

每个数据的有效性，再利用设置在接收逻辑内部的数据

故障判别逻辑进行总线数据比较、确认，最终检测出在总

线上的出错模式。该数据故障判别逻辑如下：

1）1条总线数据异常，总线协议可以自动校正，对总

线传输无影响；

2）2条总线数据异常（来自于不同的BIU），为可校正

错误，总线协议可自动校正，对总线传输无影响；

3）2条总线数据异常（来自于相同的BIU）或者3条及

以上总线数据异常时，为不可校正错误，系统无法修正，

总线传输中断。

利用上述两种检测机制，当总线上的数据发生不可

校正错误，并连续出错超出设定时间，故障模块就会被检

测出来。

无论发送环节还是接收环节发生故障，总线协议芯

片一旦检测到该故障，就会以置总线收发器发送使能为“

无效”的方式关闭收发器发送端，使故障模块不能在总线

上发送数据，进入失步状态，此次收发的数据也视为无效，

并向自身CPU上报故障信息。这样就实现了系统故障模

块的检测和自行隔离。

2.3.3热备份替换设计

热备份替换的实现利用了Arinc659总线用于多个备

用模块(最多4个)到单个或一组模块通信的主/后备消息。

主/后备消息的数据传输仲裁机制为：由命令表发送排序

得知当前模块的优先级（主备）关系,在设定的Δ时间(3至

9个bit)内，总线信号从命令表中最高优先级模块的BIU

开始传输，该模块的时钟信号会通过底板进入所有低优

先级模块的BIU，发送逻辑会强制关闭总线收发器使其

不进行发送，见图4，此次传输结束。若超过Δ时间最高级

模块未传输，即次级模块未感知其时钟信号，则次级模块

的BIU开始传输，以此类推，直到轮循全部后备模块。同

时协议规定一个消息窗口只有一个模块发送数据。

利用Arinc659总线这种机制，使用帧描述语言定义

出模块的发送数据的优先级关系，以CPM1、CPM2为主

备发送、EBCM1、EBCM2同为接收为例设计总线命令表

如下：

使用此主备发送命令表，CPM1、CPM2在数据通信

图3 双向检测机制

图4 主备仲裁机制
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IOM1、IOM2同时接收CPM1数据

 WORK   SSYNC ; 
FREE  100;

SSYNC; 
ERU ,  CPM1   CPM2  IOM1   IOM2 ; 

     FREE  100 ;
 SSYNC;

      BOW  256 ;
      TX    CPM1 0X0000 ;
      RX    IOM1 0X8000 ;
      RX    IOM2 0X8000 ;

      FREE  8339 ;
   SSYNC;

……
END;

CPM1发送

工作帧开始

长同步消息（每帧至少一个）

工作帧结束

短同步3

短同步2

短同步1

 

ARINC659总线

接收逻辑

收发器

接收逻辑 发送逻辑发送逻辑

收发器

协议芯片

接收模块发送模块

CPUCPU

协议芯片

 

ARINC659总线

接收逻辑

收发器

接收逻辑 发送逻辑发送逻辑

收发器

协议芯片

低优先级模块高优先级模块

协议芯片

高优先级消息的

第一个时钟沿

 

EBCM1、EBCM2同时接收数据

 WORK   SSYNC ; 
ERU ,  CPM1   CPM2  EBCM1  EBCM2 ; 

     FREE  100 ;
 SSYNC;

      BOW  256 ;
      TX    CPM1 0X0000 ;
      TX    CPM2 0X0000 ;

      
      RX    EBCM1 0X8000 ;
      RX    EBCM2 0X8000 ;

      FREE  8339 ;
   SSYNC;

……
END;

CPM2为备发送

(仅当CPM1在Δ时间内未发送时CPM2才发送)

工作帧开始

工作帧结束

CPM1为主发送

开启窗口，长度256



的过程中会不断检测总线的活动, 在当前窗口内，后备模

块CPM2等待的Δ时间内如果发现主模块CPM1因发生故

障未发送数据，则CPM2就立刻转变为主模块实现数据的

发送，此时EBCM1和EBCM2收到的数据就是来自CPM2

而不是CPM1了。因切换时间非常短（Δ设为3个位时，即

99nS），不会影响下一个任务信息的发送，且互为备份的

CPM1、CPM2是同时、同步工作的，所以此设计实现了热

备份模块的无缝切换。

2.4实现与验证

为实现此次IMA架构计算机系统中所有模块同步工

作且设置主备余度以无缝切换，综合使用Arinc659总线

的上述设计，编写工作帧命令表如下：

WORK   SSYNC ; 

ERU, CPM1 CPM2 IOM1 IOM2 EBCM1 EBCM2 ; 

FREE  100 ;

SSYNC;

      BOW  256 ;

      TX    CPM1 0X0000 ;

      TX    CPM2 0X0000 ;

      RX    IOM1 0X8000 ;

      RX    IOM2 0X8000 ;

      FREE  8339 ;

   SSYNC;

      BOW  256 ;

      TX    CPM1 0X1000 ;

      TX    CPM2 0X1000 ;

      RX    PBCM1 0X8000 ;

      RX    PBCM2 0X8000 ;

      FREE  8339 ;

   SSYNC;

      BOW  256 ;

      TX    IOM1 0X8000 ;

      TX    IOM2 0X8000 ;

      RX    CPM1 0X0000 ;

      RX    CPM2 0X0000 ;

    FREE  8339 ;

   SSYNC;

      BOW  256 ;

      TX    PBCM1 0X8000 ;

      TX    PBCM2 0X8000 ;

      RX    CPM1 0X1000 ;

      RX    CPM2 0X1000 ;

    FREE  8339 ;

   SSYNC;

END;

将此命令表烧入该计算机各模块Arinc659总线协议

芯片的命令表存储器中，进行通电电测试。经过CPU打印

时间测试，证明此命令表实现了各组主备模块（CPM1和

CPM2、IOM1和IOM2、EBCM1和EBCM2）时间和任务双

同步；通过故障注入和接口测试，证明计算机可以及时发

现任意主模块（CPM1、IOM1、EBCM1）故障，自行完成隔

离同时启用了对应的热备份模块（CPM2、IOM2、EBCM2

），并具有主模块故障恢复后，系统再次重构的功能。因整

个过程是自发完成，且故障切换时间为nS级，说明此次

设计实现了该IMA架构计算机系统的动态重构。

3.问题与改进

在本次设计的应用过程中发现了以下问题：

1） 故障隔离停留在总线层面，即总线协议芯片、总

线收发器和总线线路上发生的故障可以有效隔离。但主

模块上层CPU故障了，故障不能感知，无法被隔离，总线

层仍使用该故障模块进行通讯，不切换备份模块；

2） 主模块故障恢复后，系统会基于总线主/备消息

的仲裁机制再次重构，当主模块因偶然因素在短时发生

多次故障时，会使系统处于频繁重构的状态，影响性能。

针对以上两个问题，对设计进行了改进，对应措施如

下：

1） 在总线协议芯片内增加CPU故障（和/或其他重

要部件故障）检测接口或外置逻辑器件实现重要故障检

测，在检测到故障后，关闭总线收发器发送端，实现原理

如图5。

2） 在总线协议芯片内增加“防抖”逻辑，即主模块

故障恢复后，在可设定的总线时间内不立即上线，而是出

于安全自检状态，待设定时间内没有再次发生故障，则认

为该模块故障已恢复，可再次上线。该等待时间也可以设

置为无限大，即模块一旦发生故障，就被认为已处于不可

信状态，不再上线。

通过此次改进，计算机系统不仅包含了更全面的故

障检测和隔离，还避免了偶发因素导致的短时频繁切换，

动态重构机制更加完善。

4.结束语

在设计计算机系统时，使用IMA架构，利用Arinc659

总线的多重故障检测能力、时间和信息双同步能力和主

备无缝切换机制，合理设计编写总线命令表，可使计算机

系 统 实 现 动 态 重 构 。通 过 二 次 设 计 改 进，还 可 以 填 补

Arinc659总线在应用中的两类缺陷，使系统动态重构机

制变得更加完善。本文中的IMA架构计算机系统仅为2余

度，而Arinc659总线拥有最多可以支持4余度模块无缝

切换的潜力，在计算机系统动态重构方面有广阔的使用

前景。

参考文献：

[1] 许骏等，基于模块的动态可重构系统设计，计算机工程与设计，2008。

[2] 尤海峰等，大型民用飞机IMA 系统应用分析及发展建议，电讯技术，2013。

[3] 张喜民等，ARINC 659 背板数据总线应用研究，航空计算技术2011。

 

图5 故障检测改进
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TA-Q12多旋翼无人机

举重若轻  空中精锐
•模块化设计 •机动灵活 •碳纤维机身 •环境自适应能力强 •长续航 •操作便捷

85 分钟（空载）

70 分钟（载荷1.5千克）

50 分钟（载荷3.5千克）

轴距                             1.1 米

折叠尺寸                    52厘米×52厘米                  

机体尺寸                       展开1.37米×1.37米（长×宽）

使用升限                       5500米（高原型）

控制半径                       15千米

最大平飞速度               20米/秒

抗风能力                       抗风6级（12米/秒）工作温度 -45℃-+55℃

最大续航时间 

一体化设计
整机采用碳纤维材料一体成型，减少了大量复杂的连接件，可以搭载更多的载荷。碳纤维机身设计，具有机体轻、防雨且可实现电
子设备防护。

长航时、 大载荷
空机续航时间可达85分钟，1.5千克载荷续航时间70分钟，3.5千克载荷续航时间50分钟。

先进控制算法、精准降落
采用自抗扰等先进算法，使飞行更加稳定，抗风能力强，适用于更加复杂的工况。可实现厘米级的精准降落。

目标识别和跟踪
可对移动目标或静态目标进行识别和跟踪，并进行跟飞或者伴飞。
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引言

在过去的十年里，室外定位在以卫星定位为基础的

技术上获得了快速的发展和广泛的应用，如，全球定位系

统(Global Positioning System，GPS)。但是我们超过

70%的时间都是在室内，因此室内定位技术具有巨大的

研究价值和应用价值。由于室内环境复杂，需要从一系列

的测量数据中估计移动节点的实时位置，所以到目前为

止没有出现可以应用的解决方法。

在无人机/机器人的定位领域，基于激光和视觉的同

时定位和地图构建（Simultaneous Localization and 

Mapping, SLAM）系统得到了快速的发展。SLAM是指搭

1.相关工作

视觉同时定位和地图构建技术(Visual Simultane-

ous Localization and Mapping, VSLAM)是利用单目相

机、双目相机、RGB-D相机作为主要传感器设备来跟踪机

器人位置并构建未知环境地图。VSLAM系统主要由视觉

里程计，回环检测和地图描述组成。接下来主要简要综述

视觉历程计方法，可以将它分为基于特征方法和直接法。

1.1基于特征方法  

该方法将视觉里程计分为两个步骤，首先提取图像

特征作为视觉路标点；然后根据视觉几何关系从这些稀

疏的特征点中估计相机运动。目前传统的RGB-D SLAM

算法,一些优秀的单目SLAM，如PTAM(Parallel Tracking 

and Mapping)、ORB-SLAM(Oriented fast and Rotat-

ed Brief - Simultaneous Localization And Mapping)

等都是基于特征的方法完成视觉里程计的。Endres等人

在论文中提出了一种基于RGBD相机构建精确三维地图

的方法，该方法首先是通过深度相机相机获取RGBD图

像，并提取和匹配基于SURF描述子的ShiTomasi特征点，

然后利用RANSAN和ICP估计相机的运动。在实验部分，

作者比较分析SURF+ShiTomasi、ORB、SIFT(GPU)和

SURF多种特征的实验结果，并给出了在不同场景下选取

何种特征的方法。Mur-Artal等人在论文提出了基于单目

/双目/RGBD相机的ORB-SLAM算法，该算法具有跟踪、

地图构建、重定位三个平行线程，有效地解决了回环检测、

重定位和地图初始化等问题，能够在小范围和大范围的

未知环境中在线实时的实现高精度定位。该算法的里程

计部分首先是提取高效的ORB特征并利用基于ORB图像

特征词袋(Bag of Word, BoW)完成特征点的匹配，然后

在相邻帧之间执行RANSAN迭代计算，用PnP(Perspec-

载传感器的机器人在移动时利用传感器测量数据建立环

境地图，同时估计机器人自身的位姿。SLAM 同时包含定

位与地图构建技术，被认为是实现机器人自主性的关键

技术之一，对机器人的控制、导航、任务规划等领域有重

要的研究意义。传感器设备是SLAM系统中的重要组成部

分，目前常用的传感器包括，激光雷达、单/双目/全景相

机、RGB-D相机、惯性测量单元以及多种传感器的融合。

其中RGB-D相机可以同时获得像素点的彩色和深度信息，

在近年来受到广泛的关注。虽然RGB-D SLAM系统在近

年来获得快速地发展，但仍面临着一些具有挑战性的问

题，如RGB-D相机视角小和系统整体速度慢。

传统的RGB-D SLAM系统主要由前端和后端两部分

构成。其中前端主要完成图的构建，包括图像预处理、特征

提取和匹配、相邻图像帧间的运动估计和回环检测。后端

又称为图优化端，利用前端构建的图全局优化位姿。其中

回环检测可以看作是图片识别问题，可作为一个独立的

子系统。

在RGB-D　SLAM系统的前端，通常提取稀疏的图像

特征作为视觉路标点，如Harr is、FAST、SIFT、SURF、

ORB。主要是因为它们具有良好的品质，体现在：定位准

确；可重复性；计算高效；稳定性；独特性；不变性。首先在

每帧图像上提取特征点，然后通过高维度的特征描述算

子 匹 配 每 两 帧 间 的 特 征 点，最 后 通 过 随 机 一 致 性 检 验

(RANSAN)和迭代最近点(ICP)估计相机间运动。可以看

到，①这种基于特征的方法仅仅使用了稀疏的特征点信

息，忽略了图像中的其他绝大部分信息，如直线或者边缘

等；②严重依赖于特征提取和匹配的效果，需要剔除误匹

配点；③匹配高维的特征描述算子需要一定的计算量，限

制了系统的整体速度。

为了解决传统RGB-D SLAM系统存在的上述问题，

本文提出了基于稀疏直接法的RGB-D　SLAM算法。首先

检测图像像素灰度梯度明显点(FAST图像特征点)，通过

最小化相邻图像在特征点图像块的光度误差获得相机位

姿；然后基于空间域上的方法提取关键帧，即当机器人的

运动超过一定阈值时则把该帧选取为关键帧，并采用空

间上最近邻法，即以当前关键帧的位置为中心，半径为 

的球内检测回环；最终通过位姿图优化机器人位姿。

 

图1 系统整体流程图
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基于RGB-D相机的稀疏直接法定位技术

（ 深圳联合飞机科技有限公司  深圳 ）

文 /  侯荣波

摘要：针对传统的基于图像特征匹配估计位姿的RGBD SLAM算法存在着利用图像信息少，图像特征点匹配计算量大等问题，本

文提出了基于稀疏直接法的RGB-D SLAM算法，首先检测图像像素灰度梯度明显点(FAST图像特征点)，通过最小化相邻图像在特

征点图像块的光度误差获得相机位姿；然后基于空间域上的方法提取关键帧，即当运动超过一定阈值时则把该帧选取为关键帧，

并采用空间上最近邻法检测回环；最终利用g2o优化位姿图进而优化位姿。试验结果表明，本文算法能够准确地定位无人机位置，

在运动轨迹为25米的大范围中，均方根误差为2.9%，同时定位速度达到45帧/秒；当相机在固定高度朝着平面运动时，在29.6米

的运动范围中可以取得0.1%的均方根误差。

关键词：同时定位和地图构建；稀疏直接法；关键帧提取；图优化；深度相机
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tive-n-Point)算法估计位姿。基于特征的视觉历程计虽

然简化了问题，但是它具有严重的局限性，如特征匹配计

算量大；特征点少，无法描述整个图像帧；存在错误匹配

等问题。

1.2直接法 

该方法与基于特征的方法不一样，跳过图像特征提

取和特征描述算子匹配的过程，直接利用相机的原始数

据—每个像素点光照强度。其前提假设是，场景中同一点

在不同相机视角下光照强度不变。直接法能够克服基于

特征方法存在局限性，通过最小化相邻帧图像间的光度

误差估计相机运动，能够利用图像大部分甚至全部的像

素信息，即使在图像特征点较少的环境中同样具有较好

的精确性和鲁棒性。直接法又可以根据利用图像像素点

数量分为稠密、半稠密和稀疏三类。Newcombe等人在

论文提出了一种基于稠密直接法的DTAM算法，该算法利

用了图像的每一个像素点信息，通过全局最小化图像间

全部像素的光度误差来估计相机运动并构建稠密的三维

地图，由于该方法计算量十分巨大，因此只能在GPU上才

能实现。LSD-SLAM则是典型半稠密直接法，该算法利用

灰度梯度较为明显的像素点来完成直接优化计算，最终

构建半稠密的地图。SVO是稀疏直接法的重要代表，该算

法 首 先 通 过 直 接 配 准 灰 度 梯 度 更 为 突 出 的 像 素 点 —

FAST特征点完成图像特征点的匹配，然后通过最小化匹

配 点 集 来 优 化 匹 配 点 ，最 终 利 用 捆 集 调 整 ( B u n d l e 

Adjustment ,BA)获得最终的相机位姿。由于SVO缺少回

环检测和全局的位姿优化，因此存在误差积累，最终导致

相机估计位姿出现较大的漂移。

2.稀疏直接视觉历程计

本节的主要内容是介绍通过稀疏直接法根据深度相

对于场景中的3D点在相机坐标系下                     投影

到相机图像平面获得像素点              ,它们存在着如下的

关系： 

因此可以定义从相机坐标系3D点到相机平面坐标系

的投影函数        ：

从深度相机获取的RGB图像I以及深度图像Z计算3D

点在相机坐标系下的坐标，定义投影函数的逆运算              ：

其中                        为相机内参，         为图像坐标， 

为相机坐标系坐标，s为实际距离和测得距离Z的比例系数，

这里取1000，将深度距离单位从毫米转化为米。

B.3D刚体运动

可以用坐标系间的变换矩阵来描述相机间刚体运动，

比如相邻相机坐标系                的位姿分别为            ，那

么坐标系    相对于坐标系         的变换矩阵为        ，其与

两个坐标系位姿存在的关系为                      。

                  由旋转矩阵                   和位移矢量              

构成。已知3D点在相机坐标系    的坐标                  ，那么

可以定义转移函数计算其在坐标系         下的表达        。

由于       中有12个未知量，但是实际其只有6个自由

度，需要用李代数的指数映射来最小表示                  ，其

中               ，                                         ，             实际的物

理意义为物体相对于三个坐标轴的线速度，               则是

物体绕三个坐标轴旋转角速度。重写公式(6)  

其中：

c.仿射函数

在定义了投影函数和刚体运动中的转移函数之后，

进一步得出计算第一帧图像中像素点               在第二帧图

像中的像素点位置    的仿射函数

C.误差函数
有了相邻两张图像间的像素点匹配关系，定义第  个

像素点之间的光度误差

 

 

机获取的RGB-D数据估计相邻两帧图像间的相机运动。

具体来说，在 t 时刻，深度相机可以获取RGB图像   以及

深度图像    。利用相邻时刻获取的图像        和              ，

通过最小化图像像素间光度误差来估计相机的运动      。

该方法最重要的前提假设是，对于场景中的3D点p 

投影到不同视角的相机图像平面上的光照强度是一样的，

即

其中          为计算第一帧图像中像素点             在第

二帧图像中的像素点位置   的仿射函数，其具体形式将在

下文推导给出。

2.1 直接法运动估计

A.相机模型

深度摄像头由彩色相机和深度传感器组成，其中深

度传感器由红外发射器和红外接收器两部分构成，如图2

所示。彩色相机可以获得每个像素点的RGB值即彩色图

像，而深度传感器则可以测量到像素点的距离信息即深

度图像，根据深度相机成像原理，如图3所示，融合彩色图

和深度图像计算获得三维点云。

图1 直接法估计相机运动示意图

图3 针孔模型成像原理

（1）

（2）

（5）

（6）

（7）

（8）

（9）

（3）

（4）
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D.优化函数
直接法的基本假设为：                          ，在理想情况

下光度误差          应为0，但是由于传感器测量误差的存

在，因此光度误差存在一个概率分布           。假设每个像

素点的光度误差是相互独立并符合同分布的，那么光度

误差                       的似然概率为

根据贝叶斯公式，可以得到给定光度误差              

计算相机运动   的后验概率方程

其中       为相机运动的先验概率。

通过最大化后验概率来估计相机运动

结合公式(10)和(11)重写式(12) 

式(13)等价于最小化负的log似然函数，即

由于运动先验概率        需要其他传感器设备如IMU等

测得，在本文中不可知，故去掉。假设光度误差概率分布       

是均值为0，方差为     的高斯分布，即

根据式(15)重写式(14)  

其中          为     的权重系数，为了简化问题这里取值

为 ，那么最终推导出来的优化函数为

E.问题求解
通过迭代求解非线性最小化问题(17)估计相机的运

动

① 初始化：假设    的初始值为    ，那么目标函数

② 增加扰动并线性化：增加扰动    并根据一阶泰勒

展开线性化                     ，附录1给出了流型                      

上一阶泰勒展开的简要证明。

根据单个误差的线性化，重写目标函数， 

当                  关于      的导数为0时，                 有最小值

最终得到正规方程

通过求解正规方程获得增量      。

③ 更新

根据式(24)更新相机运动并迭代步骤①~③，直至达

到最大迭代次数或者出现了整体光度误差增大的情况。

关于雅各比矩阵     的计算

其中像素梯度部分的计算，本文利用了像素点附近

的4X4图像块的像素灰度信息，具体的计算方法如下：

其中

本文直接法的非线性最小化问题求解方法与传统的

直接法求解方法相比存在计算效率上的优势，主要的不

同点在于步骤②和③，体现在雅各比矩阵的计算 。从式

(25)可以看到     只于参考帧        和    相关，两者在迭代

过程中都没有发生变换，因此在迭代过程中雅各比矩阵    

只需要计算一次，提高了非线性最小化问题的求解。

光度误差在一阶泰勒展开线性化的过程中只对小的

相机运动变化量    有效，本文采用图像金字塔方法解决

相机发生较大运动的情况。首先按照第L层图像的宽和高

是第L-1层图像1/2的原则建立     和      图像金字塔，然后

在每一层图像金字塔中通过直接法估计相机的运行   ，并

把   当作下一层图像金字塔的初始值。

2.2稀疏性分析

从直接法估计相机运动的求解过程中可以知道，雅

各比矩阵     与像素梯度密切相关，如果像素点的像素梯

度很小，那么对问题求解的贡献可以忽略不计。因此本文

不采用类似于DTAM，LSD-SLAM的稠密法策略，即计算

大部分甚至全部像素点的光度误差，而是提取FAST特征

点。因为FAST特征点主要是与其周围邻域内足够多的像

素点相差较大的像素点，并且其计算高效，具有良好的实

时性。

（10）

（11）

（12）

（13）

（14）

（15）

（16）

（17）

（18）

（22）

（23）

（24）

（25）

（26）

（27）

（28）

图4 图像金字塔

（19）

（20）

（21）
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为了避免FAST特征点的重合，本文首先对图像网格

化，然后在各个网格图像块中最多仅提取一个特征点。除

此之外，为了提高鲁棒性，增加了稀疏特征点的邻域信息，

将特征点附近的4x4图像块中像素点光度误差添加到优

化函数中，如图5所示：

在计算光度                                                    中的                  

))时，由于                                是浮点型，因此本文采用双

线性插值计算                 的值。

其中 ，                                      ,           是整数， 

是介于0与1之间的浮点数。

3.回环检测和位姿优化

在稀疏直接视觉里程计中，当前相机运动估计的误

差将会累计到下一时刻的运动估计，存在着误差的不断

累计，最终导致相机估计位姿发生较大的漂移。为了降低

累计误差，本文首先利用关键帧的回环检测构建相机位

姿图，然后使用通用图优化框架g2o全局优化相机位姿。

3.1 关键帧提取

关键帧是本文RGB-D　SLAM系统的基本概念，具有

以下几个重要的数据：①由深度相机获取的RGB彩色图

和深度图；②由李代数描述的相机位姿                 ；③ 特

征点数据及其雅各比矩阵     。

由于关键帧的数量会严重影响到系统的性能，主要

体现在：①如果关键帧数量较多，存在过多的冗余帧，那

么就会就会增加回环检测和位姿全局优化的计算量；②

如果关键帧选取较少，帧间没有足够的重合区域，那么稀

疏直接运动估计就会存在较大的误差导致定位失败。因

此关键帧的选取方法是RGB-DﾠSLAM系统的重要问题。本

文采取的方法是,用稀疏直接法估计当前帧和最后关键帧

间相机运动，如果它们间的运动介于最小运动阈值       和

最大运动阈值      之间，则把当前帧选取为新的关键帧。

相邻帧间的运动大小可以用平移向量和旋转欧拉角的范

数加权和来度量：

其中                      是平移向量，               分别是绕

z轴旋转的欧拉角。合理地给定权重     和    可以使得关

键帧的选取更为有效。由于深度相机的视角较小，水平和

垂直方向分别为57°、43°，因此相机旋转运动带来的场景

变化比平移运动大得多，会严重地影响相机运动估计的

效果。也就是说，相机运动估计对旋转较为敏感，因此当

相机发生小的旋转或是较大的平移，则把该帧选取为关键

帧。在本文中，各参数分别为：                             ，             ，

                  ，              。

3.2回环检测

回环检测就是检测当前相机是否回到了已经运动过

的地方，构建与过去关键帧的位姿图，最终通过g2o全局

优化位姿图来减少累计误差。但是如果出现了错误的回

环，那么整个RGB-D SLAM系统的误差将会增大，甚至是

失败，因此检测出的回环必须保证正确。

在回环检测中最为简单的检测策略是将当前帧与过

去的所有关键帧匹配，但是当关键帧数量达到一定数量

时，这种方法的计算量会大幅增加。因此，需要缩小检测

区域，匹配最有可能是回环的关键帧。本文采用的是空间

上最近邻法，以当前关键帧的位置为中心，半径为r的球

内检测回环。通过稀疏直接法估计当前帧和球中关键帧

的变换矩阵，当两帧间的光度误差小于阈值    时则把该帧

选取为候选回环，然后将光度误差最小的关键帧作为最

终的回环，以变换矩阵作为测量边，连接两个关键帧的位

姿顶点。

3.3位姿图优化

位姿图可以方便直观地描述了关键帧之间的相互联

系，本文以关键帧的位姿             作为顶点，通过稀疏直接

法估计的相机运动     作为约束边，最终利用g2o最小化

非线性误差函数优化相机位姿：

其中，            将转移矩阵的位姿误差映射到6维欧式

空间      ，        为边的信息矩阵。

4.实验结果和分析

为了验证本文算法的有效性，本文开展了两组实验，

包括：⑴公开数据集实验，利用苏黎世大学提供的RGBD

数据集进行机器人定位实验；⑵实际环境实验，PX4无人

机搭载RealSense深度相机在实验室楼道进行定位实验。

下面两节分别是这两组实验的过程和结果分析。

4.1公开数据集实验

本节主要从定位准确性和快速性来分析本文算法的

性能。苏黎世大学提供的无人机RGB-D数据集包括由深

度相机获取的彩色图和深度图，由高精度动作捕捉系统

获得的相机运动的真实位姿以及获取数据集的相机内参。

该数据集是由运动在固定高度的深度相机向地面拍

摄获得，总共有186帧图像，总的运行距离是29.6米。本

节在该数据集上进行实验，估计深度相机的运行轨迹。估

计轨迹和实际运动轨迹对比图如图6所示

实验结果：①在定位精度方面，在29.6米的长距离运

行中，本文算法定位的均方根误差(RMSE)仅有0.039米；

②在快速性方面，本文算法处理每帧的时间是20ms，帧

率达到了50帧/秒，满足实时性要求。

4.2 实际环境实验

(29)
(30)

图6 估计轨迹(蓝色虚线)和实际轨迹对比图(黑色实线)

图5 特征点附近4x4图像块示意图
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为了进一步分析本文方法在实际无人机定位的效果，

本文利用基于PX4搭建的开源无人机平台，搭载了深度

相机RealSense D435在实验室楼道进行了分析实验。

实验室楼道由三段直线道组成，如图8所示，楼道存

在大量的相似物体，如门、瓷砖等，并且瓷砖的角点数量

较少，这些给特征匹配和回环检测带了巨大的挑战。实验

过程中，用遥控手柄控制无人机以0.5m/s速度水平运动，

本文系统在线定位无人机位姿，最终获得无人机水平二

维轨迹图9。

由于缺少运动捕抓系统，无法确定无人机的真实位

置，为了分析机器人的定位精度，本文把每段路道中的一

点和终点选为测量点。由于无人机是水平运动，因此测量

点的真实位置可以用二维坐标点        来描述。本文采用

卷尺测量获得四个测量点的真实位置，最后用测量点的

真实位置和算法估计位置的RMSE来度量定位精度。均方

根误差计算方法：                                          ，其中    ，     分

别为测量点的真实位置和估计位置，在本文中n=6。测量

点的真实位置、估计位置以及RMSE见表1。无人机在楼

道运动过程中位姿估计存在误差累计，测量点的均方根

误差为0.73m，机器人整个运动轨迹的距离为25m，即存

在2.9%的误差。

在整个实验中，本文算法共处理了944帧，处理每帧

的时间是22ms，帧率达到了45帧/秒，满足实时性要求。

5.结语和展望

为了解决基于图像特征的RGBD SLAM算法存在着

利用图像信息少，图像特征点匹配计算量大等问题，本文

首先检测FAST图像特征点，通过最小化相邻图像在特征

点图像块的光度误差获得相机位姿；然后基于空间域上

的方法提取关键帧并采用空间上最近邻法检测回环；最

终利用g2o优化位姿图进而优化位姿。在公开数据集和

实际环境中对本文算法进行了分析实验。实验结果表明，

本文算法在运动轨迹为25米的大范围中，无人机的均方

根误差为0.73m，即误差为2.9%，同时定位速度达到45

帧/秒；当相机在固定高度朝着平面运动时，在29.6米的

运动范围中可以取得0.1%的均方根误差。但是本文算法

仍存在不足，由于存在特征点检测，因此在角点特征较少

的环境中无人机的定位效果较差，容易定位失败。
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附录1

式(20)中的                       线性化属于流型上的一阶泰

勒展开，函数变量并非线性叠加一个变化量，在此给出简

单证明。

已知：

图7 无人机平台

图8 三段楼道局部图

图9 无人机水平二维轨迹

表1 测量点位置估计的结果
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 ( , )x z

 2
1

( ( ) )n
i ii

RMSE t t n
=

= −∑  it  t

测量点 真实位置(m) 估计位置 

(m) 

误差平方 

(m2) 

1 (-0.3,4.96) (-0.31,4.93) 0.001 

2 (4.12,5.61) (3.92,5.40) 0.29 

3 (8.13,5.86) (7.4,5.2) 0.97 

4 (10.21,5.88) (9.3,5.3) 1.079 

5 (12.29,9.34) (11.8,8.6) 0.79 

6 (12.29,10.6) (12.4,9.5) 1.22 

RMSE(m) 0.73 

 

 0( , )i ie ⊕ ∆ξ ξ x



那么

其中

由于

因此

(31)

(32)

(33)

(34)

(35)

(36)
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引言

针对无人机高安全性、可靠性要求特点，为了有效解

决无人机在飞行情况下能源不足等突发情况，机载环境

多采用蓄电池进行应急供能。而锂离子电池由于输出功

率大、能量密度高、循环寿命长、充放电性能好等优点，在

机载蓄电池选型时被广泛选用，成为现阶段机载应用发

展趋势。但是经由波音787事故锂电池自燃事件的影响，

锂电池的高稳定性和可靠性遭到质疑，严重制约了锂电

池机载应用的推广。因此通过准确高效的电池管理系统

BMS(Battery Management System)对电池组进行管理

来提高蓄电池组性能、保障电池安全、延长电池的使用寿

命是非常有必要的。BMS系统的核心功能是准确的电池

状态估计，其中准确估计电池SOH是电池性能衰减评估

的重要方法，是保证电池及飞机安全运行的基础。

电池的健康状态(SOH)定义为电池满电状态下以一

定倍率放电到截止电压所放出的容量与其对应的标称容

量的比值。目前国内外很多研究学者对锂离子电池的老

化机理进行了研究，Han等人通过对电池差分电压曲线

进行分析来识别电池老化机理，选取DV曲线中可以表征

SOH的指标，通过遗传算法定量分析电池老化情况，实现

电池SOH估算。Couto等提出了一种基于等效电路模型

和EKF的锂离子电池的SOH估计方法，其通过EKF表征

内部电池状态和主要物理参数以获得SOH的指标。康燕

琼 采 用 二 阶 等 效 电 路 模 型，用 欧 姆 内 阻 来 评 判 电 池 的

SOH，根据遗忘因子递推最小二乘法原理进行电池组模

型参数辨识。

本文首先根据容量增量分析法研究了电池老化的衰

减机理，从电池的容量增量曲线中提取出了能够表征电

池衰减状态的特征因子，并结合电池历史运行数据，提出

了一种基于高斯过程回归的SOH估计算法，并在不同温

度及不同工况下验证了算法的准确性。

1.电池容量增量曲线分析

目前用于电池老化机理分析的方法较多，而容量增

量分析法(Incremental Capacity Analysis，ICA)可以不

拆解电池，只通过IC曲线实现对电池衰退机理的分析。增

量容量分析是在电池充放电过程中，通过充电容量对电

池 端 电 压 的 求 导 得 到 d Q/d V，进 而 经 过 平 滑 滤 波 绘 制

dQ/dV-V曲线。但是在研究过程中发现IC曲线的峰值对

应的电压平台变化比较平缓，对测量噪声比较敏感，对数

据直接计算得到dQ/dV较为困难，因此本文采用一种简

单计算dQ/dV的方法。

通过设置等电压间隔ΔV对电池进行充放电循环测试，

记录实验过程中的等电压间隔ΔV及ΔV对应的安时累积

量ΔQ，计算得到ΔQ/ΔV即为电池的容量增量，即可以得

到dQ/dV-V曲线。通过对电池进行容量增量分析，能够将

电池充放电曲线上变化微小的电压平台转化成IC曲线上

变化较大的dQ/dV峰，其能够反映出电池内部电化学变

化的特征。

本文对112Ah的三元锂离子电池进行了充放电循环

实验，可以得到电池电压随容量变化曲线，如图1所示，从

图中可以看出充电初期电压变化较快，后期随着容量增

加电压平台上升缓慢。电池初次循环下的容量增量曲线

如图2所示，在不同的电压区出现不同幅度的峰值现象。

IC曲线中的每一个峰，代表了电池内部发生的电化学反

应过程，具有独特的形状、强度和位置，IC峰的位置和形

状的任何变化都表征着电池老化。因此对电池老化过程

中IC曲线的变化进行分析，能够了解电池衰减机理及老

化程度，判断电池的健康状态。

实验测试电池为112Ah的三元锂离子电池，对其分

别进行了25°C和45°C下的老化循环实验，其循环老化过

程中不同循环次数的IC曲线如图3、图4和图5所示，图3、

图4分别为25°C下0.1C和1C充电下1500次循环的IC曲线

变化过程，从图中可以得到，在电池的1500次老化循环

过程中，曲线发生了明显的变化，中间的主峰峰值下降明

显，体现出了电池锂离子的损失；高电压区的副峰峰值也

有下降趋势，说明了活性材料的损失，但下降并不是特别

明显，体现出锂离子损失为电池容量衰减的主导因素。而

图1  三元锂电池V-Q曲线图

图2 三元锂电池dQ/dV-V曲线图

6362

一线论坛 Frontline Forum 一线论坛Frontline Forum

机载锂离子电池SOH估计研究

（ 北京中航智科技有限公司  北京 ）

文 /  李琳   王琦

摘要：针对机载锂离子电池的健康问题，提出了一种机载锂电池健康状态估计方法，为锂电池的机载应用提供安全保障。首先根

据容量增量分析法研究了电池老化的衰减机理，从电池的容量增量曲线中提取出了能够表征电池衰减状态的特征因子，提出了

一种基于高斯过程回归的SOH估计算法，以IC曲线中的特征因子作为模型的输入，电池最大可用容量作为模型的输出，并结合电

池历史运行数据对模型进行训练，在不同温度下对算法进行验证，不同训练情况下容量估计误差均能够保持在1.5%以内。重新

选取Ⅱ型电池进行验证，试验结果表明该模型在容量非线性衰减电池上同样具有普遍适用性。该方法实现了锂电池健康状态的

准确估计，能够有效保证其在机载应用中的安全性。

关键词：机载锂离子电池；容量增量分析；高斯过程回归；健康状态（SOH）



容量增量曲线随着循环次数的增加，整体呈现向右偏移

趋势，说明了电池的动力学特性老化特征。

图5为45°C下1C充电1100次循环IC曲线变化过程。

通过对比25°C和45°C下同1C倍率的IC曲线可以看出，在

45°C下IC曲线的波峰谷更加明显，而且在3.5V表现更加

明显的容量增量，在4.1V左右可以看到完整的波峰，说明

该类型电池材料在45°C下能够表现出更多的电压平台和

材料性能。并且随着温度升高，IC曲线逐渐左移，说明该

电池在高温下动力学性能变好。通过对比25°C下不同充

电倍率IC曲线可以看出，图3峰面积衰退明显，说明电池

热力学损失严重；图4峰右移不明显，说明电池动力学特

性较好。0.1C倍率下的IC曲线表现出更多的波峰谷，说明

小电流充放电数据的IC曲线更能分析电池的热力学特性。

但为适应机载锂电池的实际需求，以1C充电的IC曲线中

的特征参数进行SOH建模。 

2.电池健康状态表征参数及其变化
特性
2.1基于IC曲线特征提取

为了基于机器学习方法搭建模型进行SOH估计，首

先要确定和提取出模型的输入量，电池的容量增量曲线

中包含着若干个IC峰，根据上一小节的分析，不同IC峰的

变化表征着电池衰减的不同情况，其中电池容量增量曲

线中的主峰变化最为明显，包括主峰峰值、主峰位置电压

及主峰右斜率。因此首先提取出IC曲线中的这三个特征，

分析这些特征与电池最大可用容量的关联程度。图6、图

7分别为25°C及45°C下循环过程中电池容量及IC曲线中

各参数的变化趋势。

 

由图6和图7可知，在25°C及45°C循环下，电池容量

增量曲线中的主峰高度、主峰位置电压和主峰右斜率与

电池容量存在明显的相关性，主峰高度随着电池最大可

用容量的减小呈现递减趋势，而主峰位置电压和主峰右

斜率呈现递增趋势，但主峰位置电压和主峰右斜率呈现

出较大的波动性。为了验证所提取特征参数具有一定的

可信度，下节将采用灰色关联度分析法进行具体的分析

计算。

2.2参数相关性分析

关联度是指针对两个已知的序列，因其时间及不同

变量的变化而发生改变的关系程度的大小。如果两序列

随着时间变化出现了相同或类似的变化趋势，则说明两

者关联度较高，反之较低。根据灰色系统理论提出灰色关

联度分析法，该方法通过序列间发展趋势的差异大小进

行关联程度评价分析。灰色关联度分析法提供了动态系

统演化的定量度量，适用于描述电池老化过程中的参数

变化情况。运用灰色关联度分析法进行序列间相关性计

算的步骤如下:

(1)选取拟进行比较的各个数据序列，进行比较序列

及参考序列Y数列的设置：

其中   、   分别代表比较序列的个数及序列的长度。

(2)进行比较序列与参考序列之间关联系数          的计

算：

其中                   为分辨系数，一般情况下取     =0.5。

(3)通过关联系数计算序列间的关联度 ：

其中，                 ，     越接近1，代表     与Y两序列之间

的关联性越强。

根据上节对电池循环数据处理得到的特征参数，选择

电池容量作为参考序列，主峰高度、主峰位置电压及主峰

右斜率作为比较序列，比较容量与上述三个特征参数之间

的关联度，计算结果如表1所示；

图3 25°C下0.1C充电1500次循环IC曲线变化过程

图 4  25°C下1C充电1500次循环IC曲线变化过程

图5  45°C下1C充电1100次循环IC曲线变化趋势

图6 25°C下1500次循环过程电池容量及IC曲线中各参数的变化趋势

图 7  45°C下1200次循环过程电池容量及IC曲线中各参数的变化趋势

(5-1)

(5-2)

(5-3)
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其中x ,              为随机变量，定义GP为

                  。 设定均值函数初值为0。

回归函数模型如下：

式中x为输入向量，f 为函数值，y 为包含噪声的函数

观测值。假设噪声                       ，可以得到 y 和预测值    的

联合先验分布：

则     的后验分布为：

其中：

则            为测试点    对应预测值    的均值，  

为方差。 

一般选择平方指数函数作为高斯过程回归的协方差

函数，如式(5-10)：

其中：      为信号方差，l 为方差尺度，                       ，

超参数设置为                            。建立负对数似然函数

                                    ，如式(5-11):

超参数    的偏导数形式如式(5-12)所示：

其中：

通过共轭梯度法可以求得超参数的最优解，并代入

式(5-8)和(5-9)可得     对应    的均值    和方差      。

3.2估计模型的建立

为了建立基于高斯过程回归算法的模型对SOH进行

估计，需要先对电池不同循环下的容量增量曲线进行分

析，从中提取出可以表征电池衰减的特征参数，构建模型

的训练、测试样本集，然后选取平方指数函数作为GPR算

法的核函数，接着进行超参数的设置，最后输入样本集进

行训练和预测得到估计结果及误差。

基于IC曲线特征提取的GPR模型离线估计SOH建模

过程如图5.8所示，具体步骤流程如下：

(1) 从电池的IC曲线中提取出特征因子，并提取出电

池的最大可用容量值，组成三个总的样本集(主峰高度，

容量)、(主峰位置电压，容量)和(主峰右斜率，容量)；

( 2 ) 从 总 体 样 本 中 进 行 筛 选，分 别 构 成 训 练 样 本 集

(X , y) 和测试样本集               ；

(3) 在符合高斯过程的假设前提下，将训练样本(X , 
y)  中特征参数x作为输入，容量值y 作为输出，满足

                                 ；

(4) 选择适合本模型核函数，进行超参数初始值的设

置，令                              ，进而通过共轭梯度法求得超参

数的最优解；

(5)得到的测试样本中     对应预测值      满足高斯分

布                                                  ，并与实际容量值       相

比得到SOH估计的误差。

4.离线SOH估计结果分析

根据上节电池健康状态表征参数的分析及提取，基

于高斯过程回归算法，以IC曲线的主峰高度、主峰位置电

压和主峰右斜率为模型的输入，电池的实际容量为输出，

建立基于IC曲线特征参数提取的模型进行SOH估计。分

别 在 2 5 ° C 循 环 工 况 及 4 5 ° C 高 温 循 环 工 况 下 进 行 离 线

SOH估计验证。

4.1 常温循环估计结果

由表1可知，主峰高度、主峰位置电压和主峰右斜率

与容量变化相关系数较高，这意味着所选取的三个特征

参数可以作为表征电池容量衰减的健康因子，因此在后

面的SOH估计建模中，将容量增量曲线中的主峰高度、主

峰位置电压和主峰右斜率作为模型的输入变量。所选取

的特征中可能存在冗余项，但最终不会对SOH的估计结

果产生影响。

3.高斯过程回归算法                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                       
3.1高斯过程回归算法原理

高斯过程回归算法(GPR)是一种新兴的机器学习算

法，近年来得到了广泛的研究和应用。GPR方法的原理是

通过对历史样本进行学习得到预测模型，将测试样本输

入该模型中得到预测结果，该方法严格基于统计学理论，

适用于高维的非线性系统，相比于其它基于数据建模的

算法，该方法可以对超参数进行自适应调整，并且在实现

及性能损失方面具有优势。

定义一个函数符合高斯过程(GP)分布，其性质由均

值函数和协方差函数确定，即
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(5-11)
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 图8  基于GPR模型的SOH估计流程图
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特征参数 关联系数 

主峰高度 0.93 

主峰位置电压 0.88 

主峰右侧斜率 0.82 
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为了验证模型精度及在不同温度下的精度及适用性，

首先在25°C循环工况下进行验证，基于112Ah锂离子电

池在常温下的1500次的老化循环实验数据，选取电池IC

曲线中的主峰高度、主峰位置电压和主峰右斜率作为模

型的输入，选取容量作为模型的输出。在1500次数据中

选取前800次循环数据作为高斯过程回归模型的训练数

据，剩余700次循环数据为模型的验证数据，模型仿真结

果如图9所示。

在实际的运行工况下，机载锂电池的历史循环数据

可能会部分丢失，为了模拟GPR的训练及预测过程，安排

如下实验方案：分别以1~400次、1~400及501~600次循

环数据作为训练集训练模型，以401~500、601~800次循

环数据作为测试集验证模型精度；以1~400、501~600、

801~900次循环数据训练模型，以901~1200次循环数据

作为测试集验证模型精度；以1~400、501~600、801~900、

1201~1300次循环数据训练模型，以1301~1500次循环

数据作为测试集验证模型精度。数据验证结果如图10所

示。

由图9、10的显示结果可知，在常温循环下，5次测试

的容量估计最大误差均可以控制在1.5%以内，说明模型

在离线估计容量上的精确度较高。

4.2 45°C循环估计结果  

为 了 证 明 模 型 在 不 同 温 度 下 的 适 用 性，对 1 1 0 0 次

45°C循环下的实验数据进行验证，用25°C下同样的验证

方法，模型仿真结果如图11、12所示。

由图11、12的显示结果可知，在45°C循环下，四次测

试的容量估计最大误差均可以控制在1.5%以内，说明模

型在高温下仍能保持较高精度的估计误差。由于45°C 下

测得的电池初始容量为112.4Ah，根据第一章电池健康

状态的定义，电池的健康状态(SOH)为容量估计的结果

与新电池额定容量(112.4Ah)之比。

4.3非线性衰减的锂离子电池健康状态估计

结果

由图6可知，本文实验所选取的112Ah锂离子电池在

特定的循环工况下容量呈线性衰减，但是在不同类型电

池或不同循环工况下，电池容量的衰退路径也会出现非

线性特征，为了证明所搭建模型的普遍适用性，本实验选

取了另外一种型号的电池(Ⅱ型电池)为实验对象，在不

同工况下进行了老化循环实验，通过对电池数据的详细

的分析及验证，证明了所搭建模型在不同温度、不同型号

电池及不同工况下的SOH估计均可以保持较高的精度。

4.4Ⅱ型电池的增量容量分析

实验所选取的Ⅱ型电池为额定容量为2600mAh的

18650锂电池。对Ⅱ型电池分别进行不同充放电倍率的循

环工况测试，测试工况如表2所示，分别进行1C充电/2C放

电及2C充电/1C放电循环实验，为了加速电池老化，选择在

45°C下进行实验，实验结果以1#及3#电池为例进行分析。

通过充放电测试得到的Ⅱ型电池容量随循环次数的

衰减曲线如图13所示，可以看出Ⅱ型电池在不同充放电

工况下进行实验，虽然容量总体都呈现衰减趋势，但其衰

减曲线却表现出不相同的非线性。当电池进行1C充电2C

放电循环工况实验时，电池容量在循环前期衰减较慢，后

期迅速减小，出现跳水现象；当电池进行2C充电1C放电

循环工况实验时，电池在循环后期出现容量再生现象。

图14为Ⅱ型电池不同工况下的IC曲线，左图为1#电

池的容量增量曲线，从图中可以看出在循环实验初期，低

电压平台对应的IC曲线存在两个峰值，但在循环实验后

期低压段对应的峰值逐渐消失；高压段对应的峰值在循

环初期衰退现象不明显，在循环后期峰值快速减小，此现

象与1#电池最大可用容量后期的跳水情况相对应。右图

为1#电池的容量增量曲线，同样低压段出现的峰值在循

环后期逐渐消失，随着循环次数的增加，高压段对应的峰

值在高度上较为平缓的减小，在位置上大幅度的向右偏

移。

由表1可知，主峰高度、主峰位置电压和主峰右斜率

与容量变化相关系数较高，这意味着所选取的三个特征

参数可以作为表征电池容量衰减的健康因子，因此在后

面的SOH估计建模中，将容量增量曲线中的主峰高度、主

峰位置电压和主峰右斜率作为模型的输入变量。所选取

的特征中可能存在冗余项，但最终不会对SOH的估计结

果产生影响。
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3.1高斯过程回归算法原理

高斯过程回归算法(GPR)是一种新兴的机器学习算

法，近年来得到了广泛的研究和应用。GPR方法的原理是

通过对历史样本进行学习得到预测模型，将测试样本输

入该模型中得到预测结果，该方法严格基于统计学理论，

适用于高维的非线性系统，相比于其它基于数据建模的

算法，该方法可以对超参数进行自适应调整，并且在实现

及性能损失方面具有优势。

定义一个函数符合高斯过程(GP)分布，其性质由均

值函数和协方差函数确定，即
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图9  GPR模型的SOH估算结果及误差

图11  GPR模型的SOH估算结果及误差

图12  45°C循环下的容量估计结果及误差

(a)1#电池

(a)1#电池 (b)3#电池

图14  Ⅱ型电池不同工况下的IC曲线

图15  1#电池IC曲线中的特征参数图13   Ⅱ型电池不同工况下的容量衰减情况

(b)3#电池

图10   25°C循环下的容量估计结果及误差

表2  II型电池实验方案

电池编号 实验温度

(°C) 

实验倍率(充电

-放电) 

1# 45 1C-2C 

2# 45 1C-2C 

3# 45 2C-1C 

4# 45 2C-1C 

 



从1#电池及3#电池循环数据中提取出的特征参数如

图15、16所示，从图中可以大致看出，对于Ⅱ型电池，IC

曲线中的主峰高度及主峰位置电压与电池最大可用容量

的相关度较高，因此选取的Ⅱ型电池的主峰高度及主峰

位置电压为特征参数。

4.5健康状态估计结果

以1#、3#电池为例建立容量估计模型来验证模型的

准确性，以主峰峰值、主峰位置电压2个特征为模型输入，

电池实际容量作为模型输出。对于1#电池的250次循环，

选取前100次循环数据作为训练集，后150次数据作为测

试集；对于3#电池的225次循环，选取前100次循环数据

作为训练集，后125次数据作为测试集；

图17为1#电池的容量估计结果及误差，从右图中可

以看出容量估计误差在1%以内，估计精度较高，说明训

练后的GPR模型具备一定的非线性映射能力，能够较为

准确的反映电池最大可用容量的变化情况。使用相同实

验工况下的2#电池对模型进行重复验证，验证结果误差

仍能保持在1.5%以内，显示出模型的适用性。

图18为3#电池的容量估计结果及误差，模型可以较

好的反映出电池的容量退化趋势，并且误差控制在1%以

内，说明模型准确度较高，同时预测模型对于容量衰退曲

线中的容量再生现象也能进行精确的估计。使用相同实

验工况下的4#电池对模型进行重复验证，验证结果误差

仍能保持在1.5%以内，证明了模型的精度及适用性。

5.结束语

本文首先对电池不同循环下的容量增量曲线进行分

析，从容量增量曲线中提取出了可以表征电池衰减的特

征参数，并通过灰色关联度分析法分析出了各个特征参

数与电池健康状态之间的关联度。选取特征参数中的主

峰峰值、主峰位置电压及主峰右斜率作为特征因子，建立

基于GPR算法的模型进行SOH估计，以容量增量曲线中

的特征因子作为模型输入，以需要估计的电池容量作为

模型输出，通过25°C及45°C下的电池循环老化数据验证

了模型的精度。同时为了证明模型在容量非线性衰减电

池上同样具有普遍适用性，重新选取Ⅱ型电池进行验证，

证明了该模型同样具有适用性。
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图16  3#电池IC曲线中的特征参数

图18  3#电池的容量估计结果及误差

图17   1#电池的容量估计结果及误差



对于视觉与激光雷达的融合技术研究较早，成果比

较多，在自动驾驶领域具有广泛的应用，如图3所示为激

光雷达与视觉传感器联合标定后的数据融合结果图。

在多源影像匹配算法研究方面，同样由于国外相关

领域的研究较早，研究算法的种类和应用较多，取得了丰

富的成果。比如巡航导弹中的景象匹配定位和末端制导

都采用了多源图像匹配技术，如图4所示为无人机载摄像

机实时拍摄影像与卫星影像匹配的实时定位。

 

对于激光雷达的应用传统上多起源于地形地貌三维

恢复等方面的应用，如图5所示为激光雷达对地扫描三维

网格图。对于本文相关技术的应用同样是采用类似的方

法。

国内关于垂直起降无人机异地降落的应用随着需求

的不断增多，相关研究也愈加火热。但大多数是在基于合

作目标条件下的异地降落试验，如图6所示。

在其他领域，比如深空探测工程，从嫦娥3号开始到

天问一号已经实现了从地球到月球再到火星的异地自主

寻址降落任务。基本流程为在前期已经掌握了月球和火

星表面的高程地形分布，事先选择好粗略的待降区域，在

着陆器抵近待降区时，利用自身携带的激光雷达和光学

相机对待降区自主寻址，搜索到满足条件的区域后，执行

自主降落任务。如图7所示为祝融号的降落段对降落区平

整度评估图。

引言

随着科技的进步，以无人直升机为代表的无人系统

将会代替大量的人力工作，比如在高原哨所边远山区等

恶劣环境下执行运输任务，可以发挥出重要的优势。但由

于机载GNSS系统定位误差较大等因素不满足在小范围

执行精确降落条件，基于多传感器数据融合的无人直升

机精确寻址降落导引系统将会发挥决定性作用。

基于多传感器融合的无人直升机降落导引技术主要

用来支撑无人直升机实现精确异地寻址降落功能，主要

面向自主搜索降落区和可执行自主降落任务的应用场景。

1.国内外相关技术研究现状
1.1国内外相关技术研究现状

国外关于直接采用基于多传感器数据融合技术用于

无人直升机异地寻址降落应用研究方面，美国艾姆斯研

究中心采用Yamaha RMAX平台开展了基于多传感器融

合的非合作地区寻址降落验证，如图1所示。

在其他相关技术领域方面，应用于舰载无人直升机

的着舰导引系统已经取得了较多的研究成果，如图2所示

为S100无人直升机采用的舰机GPS与视觉图像定位融

合的相对位置导引策略。
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图1基于视觉与激光雷达的非合作区寻址降落

图2基于GPS与视觉定位的无人直升机着舰引导

图5激光雷达对地扫描点云网格

图6基于视觉合作目标导引的多旋翼无人机系统

图3视觉与激光雷达联合标定数据融合

图4无人机影像与卫星影像匹配定位

基于多传感器数据融合的无人直升机异地
寻址降落技术

（ 深圳联合飞机科技有限公司  深圳 ）

文 /  陈佳

摘要：论述了采用基于多传感器融合方式的无人直升机异地寻址降落技术，对相关技术在不同领域的应用情况做了综述说明，

重点对合作目标和非合作目标引导方式做了阐述，最后给出了完整的执行方案和应用展望。

关键词：无人直升机；多传感器融合；异地；寻址降落



国内,在相关领域的基础算法研究方面主要还是紧

跟于国外的研究基础上进行适应性的改进，开拓性的原

创研究不多，但是在器件的研发水平上已经取得了一定

的优秀成果，比如对固态激光雷达的研究上，已经量产了

作用距离500米以上的固态激光雷达产品，如图8所示，

可以满足多数任务的使用需求。

未来无人系统的应用领域会越来越广泛，基于空中

机器人的精确导引定位技术，地面机器人的精确导引定

位技术都会成为重要的发展和应用方向。本技术的研究

和应用在相关装备领域具有开端性的价值。

1.2国内外相关技术研究水平对比

对于国内外相关技术研究现状分析主要差距有两个

方面，机载环境感知传感器和处理算法：对于环境感知传

感器主要有可见光/红外吊舱,激光雷达和多光谱水域探

测设备等。在传感器研制方面国内在市场需求的驱动下，

在小型化和功能化方面都发展迅速，相关产品可以满足

项目使用需求或者随着科技的发展可以进行更先进产品

的原位替换；在数据处理算法方面虽然国内发展较晚或

者针对性的研究不多，但是在相关领域的算法研究也是

发展迅速，比如在目标识别，遥感特征提取，基于激光雷

达特征的自动驾驶技术领域等方面都在快速发展。并且

随着互联网技术的快速发展使全球化信息交流更便利，

使得在算法应用方面已经没有多少差距。

2.关键技术信息
2.1主要原理

无人直升机具备垂直起降能力的优势，在执行特定

任务过程中难免会遇到由于场地狭小需要精确降落的情

况或需要在野外未知区域降落起飞的情况，因此需要具

备异地自主寻址精确降落和起飞的能力。如图9所示，为

无人直升机安装有环境感知传感器的异地降落系统飞行

示意图。 

其中，多传感器数据融合异地寻址降落系统由数据

采集单元和数据分析决策单元组成。如图10所示，数据

采集单元由可见光/红外/多光谱相机等环境感知传感器

组成，数据分析决策单元由高速嵌入式数据处理计算机

构成。

 

 

对于采用多传感器数据融合导引技术的无人直升机

异地寻址降落系统主要工作场景包括以下两种情况：

（1）已知降落区地理坐标和落点图像（卫星图像，无

人机低空影像，几何图标）

无人直升机根据已知地理坐标信息自主飞行到降落

区上空，通过自身携带的环境感知传感器对待降区域地

面进行障碍物扫描，通过当前实时地面影像与已装订的

降落区图像数据进行比对，通过位置误差反馈导引无人

直升机完成精确降落。

（2）已知降落区域未知精确落点

无人直升机根据已知地理坐标信息自主飞行到降落

区上空，通过自身携带的环境感知传感器对待降区域地

面进行扫描，并利用机载传感器探测排除局部水域地区，

对平整度进行扫描判断，搜索出满足降落大小区域，满足

降落条件时通过图像识别定位模块导引无人直升机完成

自主降落。

无人直升机在异地降落过程中，环境感知传感器实

时跟踪已评估后的区域特征，并将无人直升机与区域特

征的相对位置偏差作为导引指令传输给飞行控制与管理

计算机，进一步生成位移控制指令控制无人直升机完成

精确定点降落。如在降落过程中遭遇异常环境干扰，无人

直升机自主决策复飞。导引控制律结构如图11所示。

2.2技术特点及优势

基于多传感器数据融合导引的无人直升机异地寻址

降落技术实现由数据采集和数据分析决策两个模块组成，

可使无人直升机具备对异地无人值守的待降区域自主进

行扫描和智能化判断能力，保障无人直升机具备异地自

主寻址降落功能，从而拓宽无人直升机应用场景。

2.3主要关键技术

基于多传感器数据融合的无人直升机异地寻址降落

技术研究，主要关键技术包括以下5项内容：

（1）合作目标定位识别技术—已知降落图标标识场

景下的降落目标识别与定位技术；

（2）非合作区域的搜索定位技术—未知非合作区域

的待降场地自主搜索能力；

（3）降落场地平整度评估技术—基于多传感器数据

融合的待降目标区域平整度评估算法研究；

（4）基于视觉精确定位的导引控制技术—研究通过

视觉定位技术以实现对无人机的精确导引控制；

（5）多源非同时相图像匹配定位技术—实现机载实

时影像与已知多源非同时相图像数据的匹配定位。

为了扩大该系统的应用场景，需要建立一套完整的

地形地貌的空地影像数据库系统，在无人直升机执行任

务前需要装订到任务区的地形数据及影像数据。执行任
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图7祝融号避障激光雷达对降落区扫描

图8 Livox TELE-15固态激光雷达

图10基于多传感器数据融合的异地寻址降落系统组成框图

图11无人直升机图像导引控制律结构

图9装备异地寻址降落系统的无人直升机
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务过程中同时会继续采集相关数据，并后续加入到影像

数据库中。整个地理信息数据的采集和集成构成一套具

有重要价值的基础数据库。

2.4系统组成

基于多传感器数据融合导引的无人直升机异地寻址

降落系统主要分成3个单元：设备供电单元；数据采集单

元；数据分析决策单元。单元组成如下图12所示。

设备供电单元的外部电源由无人直升机28V直流电

源提供，数据采集单元和数据分析决策单元的供电由设

备供电单元提供；

数据采集单元包括可见光、红外采集单元，固态激光

雷达采集单元，水体探测单元，吊舱稳定平台等；

数据分析决策单元为高速嵌入式计算机平台，通过

分析传感器数据和基础数据得出控制无人直升机飞行的

导引指令。

整个系统的封装采用模块化封装形式，如下图13所

示。设备供电和数据分析决策单元封装在一个盒子中，采

用机载直流28V供电，采用串口与飞控通信。对数据采集

模块提供直流12V电源，数据采集单元采用稳定平台模

式挂载到机腹，采集到的数据通过高速数据通信口传输

到数据分析决策单元。

2.5系统关键指标

系统组成设备如图14-15所示。采用可见光/红外图

像采集传感器对待降落目标区域进行图像特征提取，采

用激光雷达对目标降落区进行平整度扫描评估，机载数

据处理计算机采用高速嵌入式处理平台，配备GPU并行

处理单元。

系统主要达到的指标为：

（1）可以对分辨率相差5倍内的多源不同时相的图像特

征进行识别匹配定位；

（2）视觉导引位置精度＜0.1米；

（3）平整度评估误差＜0.05米；

（4）降落区坡度检测精度＜1°；

（5）激光雷达扫描距离：＞500米。

3.系统应用展望
3.1系统应用总体目标

针对高原边远地区部队或抢险救灾等物资精确投送

的需求，开展基于多传感器数据融合导引的无人直升机

异地寻址降落技术应用，重点解决局部可降落区探测搜

索技术。利用基于多传感器数据融合导引技术可辅助有

人直升机驾驶员实现精确异地寻址降落任务，实现有/无

人直升机在野外环境下进行精准物资运输投放任务。

3.2主要应用领域展望

（1）无人直升机需要具备一定的自主运输能力，特别

在边远地区或突发情况下在地面保障措施不足时，或者

降落场地狭小的自然环境下需要进行精确降落功能需求

时可采用基于多传感器数据融合导引的无人直升机异地

寻址降落技术； 

（2）海上石油钻井平台以往都是采用有人直升机进

行资源补给任务，采用基于多传感器数据融合的异地寻

址降落控制技术可实现无人直升机在海上石油钻井平台

自主降落起飞，从而实现安全资源补给；

（3）船载无人直升机需要在狭小的甲板区域进行降

落和起飞，采用基于多传感器数据融合的异地降落控制

技术可实现导引无人直升机在船舶甲板精确降落和起飞。
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图12多传感器数据融合定位导引系统模块组成图

图14环境感知传感器

图15数据处理计算机

a自研扫描式激光雷达                                 b可见光/红外吊舱

图13多传感器数据融合定位导引系统单元封装图
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争主要市场。由于中国当时与加拿大关系比较友好，中航

工业很多员工有幸参与到这款飞机的研制当中，也为中

国后续“一干两支”（C919干线飞机、MA700支线飞机、

ARJ700支线客机）提供了重要的人才支持。C系列飞机于

2015年取得型号合格证，后因其它原因经营不善，被庞

巴迪公司以1美元控股权卖给空客公司，改名为A220客

机。本文作者曾在庞巴迪C系列项目中参与C系列结构设

计工作中与客服部门协同工作，在确定飞机主要结构件

的维修方法过程写了技术心得，以与读者分享。

MSG是维护指导工作组（Maintenance　Steering 

G r o u p ）的 缩 写 。其 原 理 是 以 可 靠 性 为 中 心 的 维 修 。

MSG-3分析属于客户服务和支持的一部分，是在MSG-1

和MSG-2分析方法基础上发展起来的一种新的分析方法。

主要由综合技术部门的同事参与，同时需要结构、强度、

系统部门的辅助。结构部门主要提供飞机相应结构的组

成、材料、热处理状态、表面处理方式；系统部门提供需分

析的结构周围是否有影响较大的系统和管路，比如周围

是否有卫生间、厨房等。强度部门主要是分析所用材料处

于相应的环境中的受力情况。然后根据分析得出的相应

数据，将我们的准备和分析结果做成相应的表格，递交给

相应的部门逐级审查，通过后可作评价结构维修门槛值，

以及维修间隔和维修费用的一种参考。整个体系流程如

图1所示：

我 们 隶 属 于 上 述 的 S T R U C T U R E S 　 W O R K I N G 

G R O U P（ 结 构 工 作 组 ）部 分 。分 析 得 出 的 数 据 交 由

INDUSTRY STEERING COMMITTEE（工业指导委员会，

主要由航空公司，飞机制造商，主要供应商组成）审核，然

后 由 相 应 部 门 整 合 生 成 一 个 M R B R ( M a i n t e n a n c e 

Review Board Report)作为维修手册和维修计划文件的

一部分。

这 里 主 要 以 前 机 身 登 机 门 门 周 结 构（Pa s s e n g e r 

Door Surround Structure)为例进行MSG-3分析说明。

1.分解分析组件

确定了分析的组件后，就要求结构部门的人给出分

析结构在飞机的详细位置，以及组成分析结构的各个零

件名称以及其在分析结构上的位置。生成第一种表格1，

如下图2所示。

同时需要结构部门给出各个组成零件的零件名称、

零件号码、材料及说明、表面处理代码等信息，生成第二

种表格如下图3所示。

绪论

庞巴迪公司是目前世界上第四大民用航空公司，以

前主要侧重于支线客机（100座以下）和公务机（约20座

左右）的研制。支线客机主要有CRJ700，CRJ900等支线

客机，占全球支线客机市场约40%；公务机系列主要有三

个品牌，里尔（learjet）、挑战者（Challenger）和环球（

Global），型号主要有环球7500、挑战者350、里尔75等，

是世界领先的公务机公司，约占市场份额25%左右。

C系列客机是庞巴迪公司研制的第一款干线客机，有

110座和130座两种型号，与波音737和空客A320飞机竞 图1 MSG-3分析体系流程

图2 前机身登机门结构分解图
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C系列飞机结构的MSG-3分析方法简介

（ 北京中航智科技有限公司  北京 ）

文 /  韩建民

摘要：MSG-3体现航空器维修思想与理念由“全新理念维修”、到“面向过程的维修”、到“面向任务”的维修之转变。本文结合加拿

大庞巴迪公司C系列客机研制过程中结构件维护和维修要求的分析方法MSG-3，主要介绍了MSG-3分析的目的、MSG-3分析中结

构的组成、MSG-3分析的流程、MSG-3分析的最终结论等。

关键词：偶然损伤，环境损伤和防腐控制程序，重要结构项

 



上面给出的2种表格式主要是为后面的分析提供参

考，因为登机门门周结构也由不同的零件组成。有的位于

登机门的外部，像门周的机身蒙皮（Skin Panel），主要是

指没有被底部保护板（Scuff）包裹的机身蒙皮；其余的结

构则位于登机门的内部，比如门框（Fwd Pax Door Frame

）、楣梁（Lintel）、槛梁（Sill）、挡块（Stop Fitting）。由于这

些零件的材料不同，分处于飞机的内部和外部，表面处理

方法不一样，受损伤的情况也不同，所以分析损伤情况的

时候需要分开来分析。

2.偶然损伤分析（Accidental Damage 

Analysis）.

飞机在起飞、飞行、着陆或维修中，由于和别的物体

接触，撞击或者不恰当的操作和维修，都会引起飞机的偶

然性损伤。

2．1偶然损伤源

金属结构的偶然损伤源分为以下七种：地面处理设

备（Ground Handling Equipment）、货物处理设备（Cargo 

Handling Equipment）、环境影响（Weather Effects）、雷

击（Lighting Strike）、跑道的碎片（Runway Debris）、溢

出影响（Spillage）、维修程序（Maintenance Procedure

）、操作程序（Operation 、Procedure）。复合材料的偶然

损伤源还要考虑热量和其他方式引起的损伤。

根据经验，由于地面处理设备、货物处理设备和跑道

的碎片引发的损伤一般发生在飞机的底部，主要是飞机

起飞或者运送货物的时候会发生；环境影响主要是冰雹

的影响,一般对飞机的顶部有影响，强烈的冰雹容易把飞

机的顶部击打出小的凹陷；雷击的影响一般也是发生在

飞机的顶部，如果雷电不能导出的话会对飞机造成灼伤；

溢出的影响主要是指厨房和卫生间的水溢出所造成的腐

蚀影响。一般登机门维护操作也会对登机门造成损伤；操

作程序会对登机门门周蒙皮有损伤，由于登机门是一个

经常开关的设备，有些部位可能会造成擦伤、刮痕等损伤。

2.2偶然损伤造成的环境影响（Environmenta-

lImpact）和疲劳影响(Fatigue Impact)。

环境影响（Environmental Impact）主要是指偶然

损伤可能会破坏结构件表面的涂层，环境腐蚀就会严重

影响结构件，后面考虑的ED/CPCP分析就需要考虑这些

影响。但是对一些特殊的金属件，比如不锈钢和钛合金，

其表面没涂层，所以就不需要考虑环境影响。登机门门周

结构件是需要考虑环境影响的。

疲劳影响主要指偶然损伤的类型、位置、尺寸在疲劳

分析中是一个主要的初始裂纹，这个损伤是否需要进一

步评价来做一个相关的分析和检测。所以得出了登机门

门周蒙皮（未被底部保护板覆盖的部分）的分析表格，如

门周蒙皮（未被底部保护板覆盖的部分）的分析表格，如

下图4所示。

3.环境损伤和防腐控制分析
3.1维修时间间隔（Interval）的计算

由于金属结构的材料和热处理的方式、工作环境、应

力腐蚀的不同以及保护措施的多样性，所以其维修的时

间间隔也是不同的。

环境损伤和防腐控制分析，首先需要分析部门通过

综合分析腐蚀等级（Corrosion Rating）、应力腐蚀等级（

Stress Corrosion Rating）、环境等级（Environmental 

Rating）、保护等级（Protection Rating），然后计算出结

构维修的时间间隔。

对于不同材料的腐蚀主要有8种腐蚀类型要考虑，均

衡腐蚀（Uniform）、晶间腐蚀（Intergranular）、侵蚀腐

蚀（Pitting）、电解腐蚀（Galvanic）、缝隙腐蚀（Crevice）、

纤维腐蚀（Filiform）、微生物腐蚀（Microbiological）、摩擦

腐蚀（Fretting）。

对于其余的等级，则需要根据其所处的飞机的位置

和受力情况及其表面处理代码进行分析，然后选择相应

的等级，最后根据BA规定的矩阵流程进行综合分析，计

算出维修的时间间隔。一般的维修时间间隔是3年、6年

和12年，其流程如下图6所示。

 

 

3.2门槛值的计算（threshold）

计算出维修的时间间隔后，还需要确定维修的门槛（

threshold）。维修的门槛值应该和维修时间间隔相等或

者比维修的时间间隔要更长。门槛值的选择是根据结构

件的位置、环境、维护经验、工程判断和腐蚀影响来考虑

的。一般规定的门槛值是12年，非常容易受腐蚀影响的

结构件维修的门槛值是6年或3年。

图3 前机身登机门门轴结构零件列表

图4 前机身登机门门周结构的偶然损伤分析

图5 零件的腐蚀类型等级

图6 维修时间的矩阵分析方法
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3.3 工艺选择

主要是指一些工艺和检测方面的选择，比如是否需

要CIC涂层（所有的机身内部都需要）和检测区域所需要

的检测方法等 。

通过上面分析的综合数据，得出登机门门周蒙皮（未

被底部保护板覆盖部分）的分析表格，如下图7所示。

如果有非金属结构件，还需要进行其他的分析方法

得出表格5。由于这里分析的都是金属结构件，所以就不

对非金属件分析过多解释。

4.汇总

用相同的分析方法可以得到登机门门周其他的零件

的分析表格。然后汇总成下面形式的表格6，如图8所示

 

根据上面的SSI（Significant Structural Items）例

如：53-20-06-02， 确定一个详细的维修与检测信息表格，

见下面图9所示。

 

用相同的方式同样可以确定出其他零件的维修表格。

上面介绍的维修的门槛值和维修时间间隔，采用什么方

式进行检测，维修的人员以及维修的时间是多少，等等，

对于评定飞机的维修计划和维修费用是主要参考资料。

5.结束语

维护维修的MSG-3分析方法是庞巴迪公司目前使用

的一种新的分析方法，借助软件S-MADA来分析计算的，

其计算方式和上面介绍的分析方法一样。可望显著降低

维修成本，以最少的实际费用保持部件安全运行的固有

设计水平。MSG-3曾一度成为民航的支柱。但许多民机制

造商、公司运营人及维修工厂对这种以可靠性为中心的

维修仍持保留态度，他们相信定期维修时更换部件要比

定期检测、只在必需时才更换部件更为安全 。不过现在

BA（庞巴迪）正在改进分析方法和软件，将来可能会有一

套完整的分析计算体系。

参考文献

【1】Bombardier C Series Advanced MSG-3 Structure Course , 2010.6

【2】Maintenance Program Policy and Procedures Handbook,  2010.9

【3】S-MADA User Guide, 2010.8

图7 维修门槛值得分析结果

图8 重要结构件的汇总表格

图9 前机身门周结构件的维修和检测信息
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央视《新闻联播》| 联合飞机高精尖产品集体
亮相航展

（ 深圳联合飞机科技有限公司  深圳 ）

文 /  许爱艳

11月9日，第十四届中国国际航空航天博览会（中国

航展）在广东珠海国际航展中心迎来了专业日的第二天，

来自43个国家和地区的企业线上线下参展，一批代表世

界先进水平的新产品“首发首秀”。

本届航展上，无人化、智能化的信息装备成为一大亮

点，一 批 国 产 先 进 装 备 首 次 与 公 众 见 面 。联 合 飞 机 的

TD550高原高速无人直升机首次在中国航展上公开亮相。

高海拔地区与平原地区的自然条件差异极大，联合

飞机TD550共轴无人直升机具有载重大、飞行速度快，续

航时间长，可高海拔起降等性能优势，可以覆盖更多地区，

满足持续性作业要求。同时，它的结构简单、拆装便捷、易

于安装，装机尺寸小，大大降低了制造、维护与运输成本。

联合飞机利用双余度飞控、高精度HeliAP飞行控制、

电控共轴操控等一系列自研技术，让TD550可以自主起

降、定点悬停、自主避障、应急返航、精确定点投送，保证

了飞行控制的精度与稳定性，保障运投的安全性与高效，

提升物流运输与投送效率。在高低温、湿热、防雨、砂尘、

盐雾、霉菌、低气压等环境下适应性强，可广泛应用于高

原、山地、海岛等特殊区域的空投运输、消防救援、工化探

测、科研挂载试验等。

从重载荷无人直升机到新型多旋翼无人机，以及地

面设备、机载设备、复合材料、旋翼桨叶等配套产品，让现

场观众全方面、多角度感受联合飞机无人机事业的突破

与创新，中国航空航天事业的发展与进步。

联合飞机集团创始人兼总裁田刚印在航展现场说：“

联合飞机在无人机发展的道路上一步一个脚印，为众多

传统行业的智能化转型按下了加速键。未来还将不断开

拓无人机更加广阔的应用前景，更好地满足国家安全和

国民经济发展需要，为实现中国式现代化做出贡献。”



一直以来，高原的低气压、大温差、沙尘盐雾等环境

对普通直升机的飞行来说都是极大的阻碍，对于无人直

升机更是严峻的挑战。此次，联合飞机首次展出的TD550

直升机，就是专门针对高海拔的高原环境进行设计，让这

台小巧的无人直升机能够在海拔6500米的高原飞行。采

用了高海拔地区专用的航空发动机，它的功率特别大，可

以轻松实现高海拔的起降。同时，成功地将复合材料应用

于桨叶和机身，它能够快速适应高海拔地区复杂气候环

境，可以实现自主起降、应急返航。

在11月8日开幕的珠海航展上，北京市经济技术开发

区联合北京中航智科技有限公司（以下简称中航智）共建

的全国首家航空报国馆在新闻发布会上对外亮相。

航空报国馆将航空科技与文旅体验进行了深度融合。

参访者既可以亲身体验拆卸、组装、遥控飞机的乐趣，又

可以近距离观看无人直升机的精彩表演。未来还将会把

无人机模拟训练系统动起来，让观众可以实地感受无人

机飞手是如何炼成的。

视频拍摄、交通监视、灾害救援无人机的应用在当下

已经进入到更多广阔的应用场景中。本届中国航展上，联

合飞机亮相了一种无 GPS 自主作业无人机。这种无人机

在恶劣的环境下可以有效地防止作业人员或者是群众遭

遇生命危险。 

在5号馆，耕耘无人飞行领域10年的民用企业深圳联

合飞机科技有限公司（下称“深圳联合飞机”）带来全系列

近30款产品参展，其中6款整机展品首次展出，包括用于

地下管道、隧道和仓库巡查工作的无人机。

深圳联合飞机常务副总裁王康弘表示，技术创新是

无人机企业的“命根子”，无人机关键核心技术要掌握在

自己手中。正是这些自研的关键核心技术的突破，让中国
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国家主流媒体报道联合飞机参展中国珠海
第十四届航展

（ 深圳联合飞机科技有限公司  深圳 ）

文 /  许爱艳

首次公开亮相的TD550高原型无人直升机吸引了众

多观众的兴趣，该机型的飞行高度能够覆盖中国最高海

拔的哨所，凭借强大的环境适应能力，可在高低温、湿热、

防雨、砂尘、盐雾、霉菌、低气压等特殊地形条件下实施远

距离、长航时的物资远程投送、应急投送及多点投送，配

装多种挂载设备等多元化作业，补齐了高原立体运输短

板。TD220 作为中国第一架拥有完全自主知识产权的电

控共轴无人直升机，是各大展会的“熟面孔”，也是参与改

革开放四十周年展览的唯一一款无人机。展台上另一架

无人机的造型与其他几架重载荷无人机有着明显不同，

但它却是“大有来头”，是参与神舟十三号往返、神舟十四

号发射保障的“英雄机型”。

中国第14届航展展出了一批技术先进的无人装备，

其中很多是采用中国首创的前沿技术，如联合飞机的高

原无人直升机，就是专门针对特殊需求、特殊环境研制的

无人装备，在本届航展首次公开亮相，吸引了许多观众的

目光。

11月8日，第十四届中国国际航空航天博览会（中国航展）在广东珠海国际航展中心正式开幕。联合飞机集团

携全谱系近30款产品亮相，包含无人直升机、多旋翼无人机、有人机改型无人机等8款整机产品，一度成为航展现

场的焦点，吸引央视《新闻联播》、人民日报、央视新闻《朝闻天下》、新加坡《联合早报》、中国航空报、北京日报、广

东新闻、南方日报、新京报等国内外重量级媒体平台关注与报道。

《人民日报》
珠海航展⸺四款大载荷无人直升机“组团”

亮相珠海航展

央视新闻《朝闻天下》
第十四届中国航展

多款先进特种无人机首次展出

新加坡《联合早报》
中国首次展出多款先进特种无人机

北京日报
中国首家航空报国馆亮相珠海航展

广东新闻
生命至上！我国自主作业无人机技术亮相航展

南方日报
航展探馆 | 智能化替代人工，无人机上天又入地

中国航空报
联合飞机首次携全系列多款产品参展，

为航展带来一场“视觉盛宴”



广东卫视《新闻大视野》

无人机企业可切入更多细分场景。

全国首家“航空报国馆”亮相第十四届中国航展。该

馆由北京市经济技术开发区联合该公司共建，它是全国

首家系统介绍我国无人机发展历程和航空科普知识的大

型专业性展馆，自2021年4月试运营以来，已经累计接待

参访者10余万人。本届航展上，该公司所属的联合飞机

携大型无人直升机、多旋翼小型无人机等一系列爆款产

品登场，其中6款新品首次对外亮相。

11月8日，第十四届中国国际航空航天博览会在珠海

正式拉开帷幕。作为专业从事无人机等高端智能装备研

发、生产和服务的国家级高新技术企业，联合飞机携旗下

全系列多用途无人直升机产品及最新行业解决方案亮相

航展现场，科技感十足的展台吸引了大量参观者驻足咨

询、交流探讨。

近两年，工业无人机正迅速在多个应用领域发挥出

惊人的价值，联合飞机作为无人机产业的“小巨人”，将通

过不断引领行业发展，为推动中国式现代化科技强国作

出努力。

11月8日，第十四届中国国际航空航天博览会在珠海

正式拉开帷幕。作为专业从事无人机等高端智能装备研

发、生产和服务的国家级高新技术企业，联合飞机携旗下

全系列多用途无人直升机产品及最新行业解决方案亮相

航展现场，科技感十足的展台吸引了大量参观者驻足咨

询、交流探讨。

近两年，工业无人机正迅速在多个应用领域发挥出

惊人的价值，联合飞机作为无人机产业的“小巨人”，将通

过不断引领行业发展，为推动中国式现代化科技强国作

出努力。

珠海航展刚刚落下帷幕，但是热度并没有消减。本届

航展上，无人化、智能化的新型装备成为一大亮点，一批

国产先进新型装备首次与公众见面。

联合飞机的TD550和TD5无人直升机作为代表，被

央视《新闻联播》报道，大江资讯记者获悉，2023年，这些

“先进新型”无人机都将实现“芜湖制造”。

近日，北京市经济技术开发区联合北京中航智科技

有限公司（以下简称中航智）共建的航空报国馆在珠海航

展活动现场举行了新闻发布会。

据联合飞机集团副总裁赵巍介绍，航空报国馆是全

作为国内工业级无人机“排头兵”，联合飞机本次展

出了3款新型多旋翼无人机，且每一款都“身怀绝技”，代

替人工解决“脏乱差”巡查难题。据联合飞机常务副总裁

王康弘介绍，这三款无人机可把人力从危险、脏乱的工作

环境中解放出来，同时提升工作效率和准确性。

“以管道巡查为例，地下管道不仅阴暗潮湿，还可能

存在多种危害人体的气体，人工巡查有较大的安全隐患，

TA-Q3在自主飞行过程中建模、识别问题，基于气体传感

器自主记录甲烷、二氧化硫、硫化氢等多种气体浓度，并

生成完整的检测报告，有效将作业时间缩短至人工巡检

的20%。”王康弘表示。
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新京报
有人直升机改型无人机首次亮相中国航展 

曾参与神十三神十四保障

珠江晚报
“明星”云集闪耀航展
陆海空高端展品全覆盖

珠江新闻
珠江新闻：航展抢先看！一大波大国重器亮相

国际无人系统
联合飞机集团新型无人机“井喷” 惊艳中国航展

南方日报
联合飞机集团近30款高精尖产品亮相中国航展

展翅苍穹筑梦深空 联合飞机多款先进特种无人机
在第十四届珠海航展首次展出

澎湃新闻
亮相新闻联播的“先进新型”无人机，明年芜湖制造

中国科普网
航空报国馆在珠海航展亮相

新京报
全国首家“航空报国馆”亮相中国航展

展示我国无人机发展成果



Aviation quality

三余度飞行控制系统
Triple  redundancy  flight  system

传感器信号三余度配置
核心计算单元采用自监控对+三余度 
适用于高成本中/大型无人机
适配常规28V功率电动舵机或270V高压功率作动器
二次故障可工作
系统失效率不大于1x10-7 次/飞行小时

双余度飞行控制系统
Dual  redundancy  flight  system

传感器信号双余度配置 
核心计算单元采用自监控对+双余度 
一次故障可工作 
控制精度不大于全行程1% 
故障检测率不小于85% 
系统失效率不大于1 x10-5次/飞行小时

高可靠飞控系统软件
High  Reliability  flight  control system  Software

高可靠、强实时

10年以上航空软件资深工程师开发

遵循GJB2786A、438B、5369标准交付前完成8000余项测试

超300个函数的基础代码库 代码复用率超60%

国首家系统介绍我国无人机发展历程和航空科普知识的

大型专业性展馆，自去年4月试运营以来，已经累计接待

参访者10余万人。

据悉，航空报国馆的筹备建设工作始于2012年，后

随中航智公司搬迁至北京市经开区，占地4000平方米，

经不断扩大规模、加强展品和阵列布展方式的改造革新，

现已发展为兼具科普和爱国主义教育功能的场所。

在11月8日开幕的珠海航展上，北京市经济技术开发

区联合北京中航智科技有限公司（以下简称中航智）共建

的全国首家航空报国馆在新闻发布会上对外亮相。据悉，

占地4000平方米的航空报国馆是全国首家系统介绍我

国无人机发展历程和航空科普知识的大型专业性展馆，

自去年4月试运营以来，已经累计接待参访者10余万人。

据了解，中航智航空报国馆位于北京市经济技术开

发区，为打造沉浸式的科技创新体验，航空报国馆设立在

中航智研发园区内，分为室内和室外两大参观区域。

第十四届中国国际航空航天博览会(下称“中国航展

”)于11月8日到13日在珠海举行。来自43个国家(地区)的

高端产品云集中国航展，展示了各自在航空航天技术领

域的最新成果。深圳龙岗企业联合飞机集团首次携全系

列近30款产品参展，集体亮相、一次性推出6大整机展品

首秀、高精尖产品荟萃，为现场嘉宾带来了一场视觉盛宴。
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无人机网
六款新品，五大看点，中航智亮相中国航展

腾讯网
中国首家航空报国馆亮相珠海航展

新浪网
TD550共轴双旋翼无人直升机，挺进海拔6500米的高原！

东方财富网
联合飞机集团近30款高精尖产品亮相中国航展



一直以来，受限于海拔高、地形复杂、气候多变、地面

交通不便等特殊环境因素，高原高寒地区的物流输送面

临 极 大 挑 战 。在 第 1 4 届 中 国 航 展 上 首 次 公 开 亮 相 的

TD550高原型无人直升机，飞行高度能够覆盖中国最高

海拔的哨所，可在高低温、湿热、雨水、砂尘、盐雾、霉菌、

低气压等特殊环境下实施远距离、长航时的物资远程投

送、应急投送及多点投送，极大地补齐了高原立体运输短

板，并获央视《新闻联播》、《朝闻天下》等重量级媒体平台

关注报道。

新闻联播

报道摘要⸺第十四届中国航展上，无人化、智能化

的信息装备成为一大亮点，一批国产先进装备首次与公

众见面。联合飞机的TD550高原高速无人直升机首次在

中国航展上公开亮相。

央视新闻《朝闻天下》

报道摘要⸺中国第14届航展展出了一批技术先进

的无人装备，其中很多是采用中国首创的前沿技术，如联

合飞机的高原无人直升机，就是专门针对特殊需求、特殊

环境研制的无人装备，在本届航展首次公开亮相，吸引了

许多观众的目光。

我国地域幅员辽阔，地形地貌复杂多样，气象条件变

化多端。虽然无人机已广泛应用于物流运输中，然而在地

势复杂、环境恶劣的高原地带，固定翼无人机的使用受到

极大限制，普通无人直升机也会遭遇严峻挑战。

由于高原海拔高，空气密度低、大气压力小，对无人

直升机的发动机动力影响极大，且高原地区昼夜温差大，

地形复杂、气象多变，无人直升机的飞行控制、飞行安全

和飞行性能均面临极为严峻的考验。

TD550是联合飞机针对高海拔高原环境及相关行业

场景需求推出的高原型无人直升机，它融合了双余度飞

控、高精度 HeliAP飞行控制、电控共轴操控等多项联合

飞机自主研发的核心技术，采用操纵功效高、安全裕度大

的旋翼系统，选用航空增压活塞发动机，配置惯性和卫星

组合导航。整机具有载重大、飞行速度快、续航时间长、可

高海拔起降等性能优势，可覆盖更多地区，满足持续性作

业要求，在飞行性能和任务能力等方面均实现创新突破。

9392

行业应用Industry  Application   

央视新闻连续报道，燃爆中国航展的首款高
原无人直升机有何“绝技”？

（ 深圳联合飞机科技有限公司  深圳 ）

文 /  张元瑞



高原创新设计 性能大幅提升
01.大载重长续航，高原性能优异

TD550无人直升机严格按照航空标准研制生产，装

备航空增压活塞发动机，包括采用涡轮增压技术、油气比

自动调节技术油气比、发动机的转速控制和高空环境下

的动力与飞行综合控制高度自适应控制等发动机关键技

术，使其能够在海拔6500米的高原畅行无阻。

同时TD550无人直升机采用共轴双旋翼系统设计构

型，和同等重量的单旋翼带尾桨直升机相比，桨叶面积更

大悬停效率更高，大大有效增加了起飞重量，非常适合物

资运输；结合电控共轴操纵系统和碳纤维复材的运用，极

大提高了无人直升机重量效率、巡航能力、和机动性。灵

活性和空机载重比。

02.双余度高精度，安全性能可靠

TD550无人直升机的飞控、导航等关键系统采用冗

余设计，并设置飞行包线保护控制、应急供电、应急返航、

禁飞区规避、地面站实时安全监控、故障自主监测隔离告

警 等 多 种 安 全 策 略 。此 外 联 合 飞 机 自 主 研 发 的 高 精 度

HeliAP自主飞控系统，可实现飞行器从起飞、悬停、航路

点飞行到降落等所有飞行状态的全自主化，并且具备链

路失效保护和自主返航功能，同时配置光纤惯导和北斗

惯性和卫星组合导航，充分保障无人直升机在高原山区

等复杂地形地貌环境中执行飞行任务的可靠性。

03自主能力提升，环境适应性强

TD550无人直升机集手动控制、程控飞行和全自主

飞行功能于一体，具备自主起降、定点悬停、自主避障、应

急返航、精确定点投送等能力，能够充分保证飞行控制的

精度精确性与稳定性，保障运投的安全性与高效。TD550

无人直升机还具有很强的环境适应性，可在高低温、湿热、

防雨雨水、砂尘、盐雾、霉菌、低气压等环境正常使用，以

高原地区为主要应用场景，可实现全疆域覆盖使用。

04.满足多样挂载，应用拓展性强

TD550无人直升机采用先进气动外形设计及系统配

置，使得平台飞行性能更强、行业定制范围更广。预留接

口可搭载光电吊舱、运输挂载装置、通信中继设备、SAR

雷达、高清测绘设备等载荷，具有广泛的适应性和可扩展

升级能力，可根据用户需求提供整体性解决方案，灵活高

效地应对多种应用场景。

05.操纵结构简单，维护成本降低

TD550无人直升机采用无铰式旋翼和模块化设计，

简化操纵结构，节省重量，拆装便捷，易于安装、制造和维

护成本低，装机尺寸小、便于运输等优势。提高可靠性，降

低维护成本。TD550无人直升机在发生故障时，现场保障

人员可以不用依赖设计人员的评估直接进行损坏模块的

更换，实现快速排故。并且模块化设计还具备结构简单、

拆装便捷，易于安装、制造和维护成本低，装机尺寸小、便

于运输等优势。

多领域应用广泛 行业定制可行性
强
01.高原及偏远区域运投补给

针对高海拔及偏远地区交通不便、复杂恶劣的气候

环境以及非常态化自然灾害影响等痛点，TD550可实施

特殊地形条件下远距离、长航时的物资远程投送、应急投

送及多点投送，满足不同运输功能等多元化作业。，补齐

现有物流运输短板，实现常态化和非常态化物流运输业

务结合，为高海拔地区、偏远山区及受灾地区等野外环境

恶劣地区以及生鲜冷链、医疗用品等高附加值货品提供

高效快捷的运输手段。

02.海陆边境线高效巡防

传统边境线巡查有现场无法复原、巡查结果追溯困

难等弊端，成本高、人员安全也存在风险。针对海上和高

原边境线巡防，路程长、风险大、环境差、漏点多等挑战，

TD550无人直升机装备可以迅速到达海/陆上边境现场，

通过高效监控、情报获取、通信传输和物资投放等手段，

助力实现低成本、高质量、全覆盖的边海防巡查任务。

03.消防救援

运用无人机携带消防灭火任务载荷替代消防员执行

危 险 性 较 高 的 任 务，实 现 火 场 快 速 到 达 和 快 速 扑 灭 。

TD550无人直升机载重大、续航时间长、可定点悬停及抗

风能力强，运用无人机能够携带消防灭火任务载荷替代

消防员执行危险性较高的任务，实现火场快速到达和快

速扑灭。，可遂行森林火灾侦察及初期火灾快速扑灭，也

可在危化品园区及城市高楼执行灭火及救援物资投送任

务；还可根据用户要求挂载载荷设备，配置链路及地面控

制系统，满足消防救援领域不同需求。

04.野外科考/勘探运输

针对地质勘探和矿产资源勘探区域地形复杂、数据

采集周期长、成本高、极端环境难以持续作业、数据采集

单一等痛点，TD550无人直升机搭载设备后可遂行矿产

及油气资源定位与分布范围普查、路基地质检测、山体地

质探测、地下空间探测等，同时具备高清测绘、识别地表

资源和融合处理数据等功能，实现一机多能。

05.农业植保

常用的多旋翼无人机难以满足农药喷洒任务半径、
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下洗流速度和载药量综合需求。TD550无人直升机

具有较大的载重和下洗流速度，机身尺寸较小，可在小尺

寸的区域自主起降，因而可重点针对多旋翼无人机难以

完成的经济林任务或大面积的经济作物进行作业，其旋

翼产生的向下气流有助于增强防治效果。

06.电力巡检/挂线

将无人机应用到电力巡检可大大提高电力维护和检

修的速度效率，使许多工作能在完全带电的前提下迅速

完成；。在电力挂线领域，采用TD550无人直升机搭载输

电线路引线跨越多个塔架进行作业，可直接穿越高山、河

流等，减少作业距离提高作业效率，降低建设成本和人员

伤亡风险。联合飞机无人直升机已在浙江电网、山东电网，

国家电网及南方电网分别进行了挂线服务和电力巡线应

用验证，均取得了很好的效果。

除上述应用场景外，TD550无人直升机还可广泛应

用于高原、山地、海岛等特殊区域的工化探测、科研挂载

试验等；加装相应设备可实施电子干扰、搜索救援和侦查

监视，以及独立或协同有人机遂行目标指示、火力打击等

任务。此外TD550无人直升机可拓展性强，可根据用户不

同应用场景需要，配装多种专业任务载荷设备，灵活高效

地应对多种应用场景。
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在满足强度与刚度要求的前提下，选用了常规T300
级碳纤维；在工艺成型方面，选用湿法成型，其操作
灵活，生产效率较高，同时对模具及设备要求较低，
因此，在一定程度上实现了低成本化设计；

低成本化设计：

无 人 直 升 机 在 航 前 航 后 维 护 及 外 场 部 件 更 换 时，实
现机身部件快拆是十分必要的，因此，机身各部件连
接 使 用 的 是 一 种 弹 性 体 快 拆 式 锁 扣 结 构，无 需 任 何
工具就可实现快速拆装;

快拆式设计：

复合材料机身制造

模块化 轻量化 低成本 易维护

Composite fuselage manufacturing

机 身 仅 包 含 6 个 部 件，最 大 限 度 的 减 少 了 装 配 零 件
数 量，一 定 程 度 上 减 轻 了 重 量 ；同 时 各 部 件 具 备 互
换性，方便外场及时更换；

模块化设计：

机 身 外 形 为 复 杂 曲 面，而 树 脂 基 复 合 材 料 的 成 型 工
艺 便 于 曲 面 成 型 且 适 用 于 批 量 生 产，且 对 结 构 进 行
轻 量 化 设 计 有 明 显 优 势，基 于 碳 纤 维 复 合 材 料 拉 伸
强度高，模量大，密度小，实现了轻量化设计目标；

轻量化设计：



针对GPS/北斗的电磁干扰和无线电通信频段干扰

事件频发，严重威胁民航和各类用户的安全。通常手段为

采用移动监测测向车、携带便携式监测测向设备进行大

范围的排查，耗时耗力，效率低。

为了解决传统频谱侦测车存在的诸多不足和应用瓶

颈，联合飞机推出了无人机载高精度测向定位系统。该系

统具有一体化设计、一键起降、三维采集、自动测向、精准

定位和拍摄取证等优势；操控简单、安全性高、方便运输，

为创造良好的飞行环境保驾护航。

行业背景

•传统频谱侦测车成本高，效率低，不适合对定向对空干

扰的干扰信号进行测试和定位，地面机动能力较弱，不适

合地形复杂区域或海上环境的侦测。

•传统频谱侦测手段无法精准定位无人机搭载的干扰源，

也无法定位搭载干扰源的无人机操控地面站位置。

为此联合飞机推出无人机载高精度测向定位系统，

有效完成对非法干扰（测控链路，卫星定位等）的探测和

取证，创造良好的飞行环境，为正常开展有人或无人

航空器飞行提供安全可靠的电磁环境。

系统优势

•一体化设计、一键起降、三维采集、自动测向、精准定位、

拍摄取证。

•飞行平台具备长续航、强抗风和防雨能力，配置多波段

链路，多频段卫星定位，远距离视觉定位，高精度高度计，

具备超低空飞行、电磁静默飞行和无卫星定位飞行能力。

•系统具备信号测向与定位、频谱监测、信号扫描、数据存

储等多种功能。

•具有定位准确、方便运输、安全性高、操控简单等优点。

•能够准确侦测到地面GPS、无线电信号干扰源，并且能

够侦测到地面对空定向干扰源和空中干扰源位置。

系统组成
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无人机载高精度测向定位系统

（ 北京中航智科技有限公司  北京 ）

文 /  杨馨宇

系统由TA-Q12四旋翼无人机作为飞行平台，搭载监

测测向系统和双光吊舱，升空后对区域内信号干扰源进

行监测并定位，发现干扰源后可通过高清变焦双光云台

进行拍照取证。

系统指标

多旋翼无人机
a. 轴距1.1m

b. 最大续航时间90 min（空载），50 min（载荷3.5kg）

c.作战半径≥15km

d.使用升限≥5500m

监测接收机
a. 工作频率范围：70MHz—6GHz

b. 接收灵敏度：优于-110dBm（带宽25kHz）

c. 最大探测距离：≥20km

d. 测角精度：优于0.5°（rms，真北角）

e. 载荷重量：小于2.5kg

双光吊舱
a. 40倍光学变焦高清相机

b. 热成像640*512，19mm

c. 可见光跟踪、 热成像跟踪

d. 车辆、车牌、人员AI智能识别

应用场景

航空机场侦测定位

当民航客机GPS导航系统受到干扰，会影响校验飞

机GPS定位，盲降设备无法使用，此事件会直接影响到飞

机航班的起降安全，同时也妨碍了校验工作正常进行。航

空频率受到不明无线电信号干扰也会严重影响航空飞行



器的安全运行。

通过联合飞机无人机载高精度测向定位系统可精准

定位GPS、无线电信号干扰源，有效保障了航空飞行安全，

维护了无线电电波秩序。

航空器比测保障

近年来随着无人航空器的发展，越来越多的行业逐

步应用无人机作为新一代智能装备，在智能无人机装备

遴选过程中往往会采取比测、比武的方式选择更优质的

产品，在比测、比武现场时常会发生无线电信号、GPS/北

斗的干扰，严重影响了比测、比武的公平公正。

通过联合飞机无人机载高精度测向定位系统可精准

定位GPS、无线电信号干扰源，并且将发现的干扰源进行

拍照取证，有效保障了比测、比武现场的公平公正。

应用案例

某飞行学院无线电干扰源定位

近期，某市经信局在收到某飞行学院关于航空频率

受到不明无线电信号干扰的协查请求后，借助联合飞机

的技术支撑，派出精干技术设备和人员，经过多日艰辛的

监测排查，最终锁定干扰信号源位于一农牧企业内。该市

经信局立即联合启动无线电干扰查处快速响应机制，协

调经信局和公安局赶赴现场配合，采取联合执法，对该农

牧有限公司违法安装的无人机反制设备进行监测确认和

强制拆除，区域航空飞行信号立即恢复正常。

某机场 GPS 干扰源定位

民航西南空管部门接到投诉称，某机场第二跑道附

近发现GPS干扰。飞机降落到几百米以下时GPS信号丢

失，严重影响了航班的正常运行，但是地面常规监测手段

均未能发现干扰信号，情况十分紧急。随后，西南空管局

和四川省无线电监测站通知我公司立即安排空中监测测

向系统协助干扰排查。

环保监测

边境地区监测

航空器作业环境提前探测

无人机非法作业执法
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9月19日，美国通用原子航空系统公司发布“开局”系

列（Gambit Series）无人机概念图。该系列无人机初始设

计即包含4种基本型，它们采用通用的起落架、基本航电

设备等硬件，但根据不同的任务定位配置发动机、机翼、

任务传感器等，可有效降低成本、提高互用性，并可根据

技术发展和任务需要快速组合发展出新机型。该系列无

人机概念的提出和一些具体设计特点，不但反映了美军

特别是美空军未来无人机装备发展的一些潜在需求，更

反映了军用无人机发展的重要新趋势。

1.“开局”凸显美无人机模块化、低成本、系统簇发展

模式。“开局”无人机是通用原子航空系统公司首次以系

列化发展模式推出的多构型多配置无人机。4种基本配置

使用统一核心平台，即相同的起落架、基本航电设备等，

核心平台约占无人机总价格的70%。该思路源自于汽车

业为豪华型和经济型轿车采用相同的动力传动系统。对

研制厂商来说，采用通用化基础平台更便于实现多型混

线规模化生产，有效降低成本并提升零部件互用性，同时

加速衍生型的研发速度；对客户来说，“开局”系列通过配

置不同机身、机翼、发动机以及多种模块化有效载荷后组

成“系统簇”，优化组合运用方式，满足情监侦、电子战和

火力打击等不同任务需求。这也是“开局”系列相对于现

有“忠诚僚机”（仅可按任务需要更换有效载荷配置）的最

明显优势。

2.美无人机将并行发展平台与软件系统，牵引作战

能力跃升。近年来，美空军相继推进“忠诚僚机”“机外感

知站”“远射”等无人平台研发项目，并持续测试“天空博

格人”自主核心系统、“空战进化”智能算法等先进技术。

美空军未来将充分利用现有研究成果，同步发展硬件平

台与软件系统，演示验证与升级改造交替进行，在经费有

限的情况下提高对关键载荷、先进技术发展的投入占比，

高效提升作战能力。技术方面，聚焦人工智能等前沿技术，

分阶段演示验证自主控制、有人/无人协同等能力。产品

方面，采用“系统簇”发展模式，无人机涵盖长航时与低可

探测性，兼备高价值与低成本载荷，覆盖侦察监视、火力

打击、电磁攻防等任务。采办方面，可能采用“数字化百系

列”思想，小批量采购并快速迭代升级；同时考虑到美空

军多种需求，大概率会避免一家独揽，而是利用不同企业

的优势提升研发速度并降低成本。运用方面，除执行传统

作战任务外，还可在实战演习中模拟对手战斗机，降低“

红队”维护保障成本，提升演练效率。

以“开局”系列为代表的无人机聚焦数字工程、人工

智能等关键技术赋能，强调“低成本、快研发、全系列”发

展，高效满足未来多种任务需求，凸显了军用无人机发展

新趋势。

据美国《航空周刊》网站10月5日报道，欧洲联合军备

合作组织（OCCAR）宣布，欧洲中空长航时（MALE）无人

机Eurodrone项目于10月5日通过了综合基线审查（IBR）。

这是一个关键里程碑，表明所有的活动、资源、供应和服

务都已规划好，可用于实现即将到来的另一个关键里程

碑⸺设计审查，此时距离签署71亿欧元（70.2亿美元）的

双发无人机开发和交付合同过去了半年。

欧洲Eurodrone项目与美国和以色列的MALE无人

机类似，由欧洲四国合作开发，德国空客防务和航天公司

牵头，法国达索航空公司、意大利莱昂纳多公司和西班牙

空客公司提供支持。

合同签订以来，空客公司已经为平台的推进系统选

择了几家主要供应商，包括GE航空公司的Catalyst涡桨

发动机。西班牙的GMV公司负责地面飞行控制计算机（

GFCC）的设计、开发、生产和维护，GFCC是一种管理从地

面 控 制 站（G CS）到 飞 行 器 飞 行 命 令 的 关 键 安 全 系 统 。

GMV表示，由于客户希望Eurodrone在非隔离空域运行，

因此每个GCS必须安装多个GFCC。德国Kappa光电有限

公司以其早期在空客多用途加油机运输平台上的工作为

基础，为该平台提供视觉系统。

OCCAR表示，完成IBR之后，Eurodrone项目计划在

年底前进行需求分配审查，明年进行初步设计审查，计划

于2024年进行关键设计审查。原型机研制将开始于2024

年，预计10年交付客户。

10月8日清晨，横跨刻赤海峡的克里米亚大桥发生爆

炸。随后，俄军动用了包括无人机在内的远程作战力量，

对乌克兰的通信、军事、能源基础设施进行了密集打击，

令乌克兰陷入断水断电的局面。这是今年以来俄乌局势

进一步恶化的一幕。然而令人惊讶的是，分析人士认为，

俄军使用的无人机可能有许多进口自伊朗。

起初，俄伊两国官方均否认这一传闻，到11月5日，伊

朗外长阿米尔·阿卜杜拉希扬承认曾向俄罗斯提供无人

机。这一事件的真实情况可能十分复杂，却让伊朗无人机

进入了大众视野。

很多人对伊朗的印象还停留在这样一些刻板印象上：

中东地区、石油国家等等。如果不去仔细了解，很可能将

伊朗划归为沙特这样的单一资源依赖型国家。事实上，伊

朗是中东少有的军工体系完备的国家，其无人机水平更

是跻身中东地区先进之列。无人机的研发和生产对工业

体系完备程度是有一定要求的，而伊朗不仅工业实力并

不弱，还有着丰富的矿产资源。伊朗不仅石油资源丰富，

还坐拥全世界4.1%的铁矿石储量，是全球排名前10的铁

矿石拥有国。在2022年上半年，伊朗位列世界第十大钢

铁生产国。此外，伊朗的铜矿储量也位居世界前列。依靠

丰富的能源和矿产，伊朗硬生生在美国等西方国家高压

封锁之下，搭建起相对发达的石油化工，钢铁，汽车制造

业，还紧跟时代建立起电子工业，核工业，计算机软硬件

业。伊朗的工业体系并非完全以民用工业起家，而是处处

有军工的影子。

据德国莱茵金属公司网站10月27日公告，今年8月

30日，在普特洛斯附近的波罗的海上，德国海军“萨克森”

号护卫舰成功完成了高能激光武器在短距离和超短距离

内的反无人机作战试验。该激光武器演示器由“高能激光

海军演示器工作委员会”（ARGE）开发，成员包括MBDA

德国公司和莱茵金属Waffe弹药公司，其中MBDA德国公

司负责目标探测和目标跟踪，操作员控制台以及将激光

武器演示器连接到指挥控制系统；莱茵金属Waffe弹药公

司负责回转系统（slewing system）、光束引导、演示器

装运箱以及演示器在“萨克森”号甲板上的机械和电气集

成等。

开发团队从2021年11月开始该演示器的联合集成

美通用原子“开局”系列凸显军用无人
机发展新趋势

欧洲中空长航时无人机Eurodrone通
过首个项目里程碑节点

德国海军首次开展高能激光武器反无
人机作战试验

伊朗无人机居然这么厉害了？
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和试验，在莱茵金属公司Unterlü?试验场完成了工厂验

收测试；随后该演示器被安装在停泊在基尔的“萨克森”

号护卫舰上；2022年7月，第一次测试活动在苏伦多夫联

邦国防军舰船和海军武器、海洋技术和研究技术中心（

WTD 71）附近的埃克恩福德湾举行。在测试期间，开发团

队在多种环境下验证了各种传感器的功能，包括光电传

感器套件和雷达，并验证了从目标截获到交战的整个操

作序列中所有组件和程序之间的相互作用。试验规划和

在陆地、海上或空中提供各种类型的目标由德国联邦联

邦国防军设备、信息技术和在役保障办公室 （BAAINBw） 

执行和组织，试验管理由WTD 71负责。

这种高能激光武器的试验将持续到2023年中期。

高能激光（HEL）武器系统可防御无人机和无人机群，

也可在近距离和超近距离范围内攻击敌方快艇，未来增

加功率后，还能够摧毁导弹和迫击炮弹。

据通用原子公司网站10月10日公告，通用原子航空

系统公司 (GA-ASI) 推出了“灰鹰”无人机系列的最新型

号：“灰鹰”-25M，其中的“M”代表现代化，包括采用开放

式架构的飞机和地面系统、先进的数据链和升级的推进

系统，显着增强了对电子威胁的韧性以及远征作战能力。

该型号将模块化开放系统方法 (MOSA) 引入具有多域作

战 (MDO) 能力的系统，能够快速集成先进的有效载荷和

通信设备，以及人工智能和机器学习 (AI/ML) 能力。此外，

其软件组件也可应用于美国的其他有人驾驶和无人驾驶

飞机系统。

“灰鹰”-25M可与“未来垂直升力” (FVL)直升机、“空

射效应” (ALE)无人机和其他平台的协同作战，提高防区

外生存能力，促进跨域火力融合，并为指挥人员提供关键

的侦察、监视、目标截获 (RSTA) 能力，也可作为空中组网

的关键通信节点使用。

英国埃尔比特系统公司近期在威尔顿工业展示和实

验(WISEX)演示中成功地向英国国防部展示了“海鸥”无

人艇（USV）成熟的自主猎雷技术。该演示旨在为英国国

防部和工业合作伙伴提供“海鸥”USV在作战条件下的猎

雷能力分析。WISEX演示于2022年7月至8月间在苏格兰

海岸进行，“海鸥”USV在演示中实现了100%的目标识别

率。

该演示目的在于实现英国皇家海军向具备自主猎雷

能力的过渡，验证了“海鸥”USV及反水雷(MCM)工具箱

子系统，验证项目涉及到关键的环境变量，如不同的深度、

海流和潮汐流。

据unmannedsystemstechnology网站10月13日

报道，瑞士天空无人机（Sky Drones）公司最近推出了全

新的“斯凯兰”（SkyLane）垂直起降（VTOL）无人机平台，

专为长航时和超视距飞行（BVLOS）而设计。该机的飞行

半径较大，可配备多种传感器和有效载荷，是检查、监视

和测绘以及货物运输的理想选择。

“斯凯兰”搭载了天空无人机公司最先进的“空中链

接”（AIRLink）3合1无线航电装置，其结合了强大的人工

智能任务计算机、无人机自动驾驶仪和5G连接设备。这

种航电装置可支持实时遥测和视频流，也支持定制软件，

其搭载的人工智能软件提供了一系列先进功能，包括自

主控制、检测和跟踪以及图像增强等。该装置采用可扩展

架构，允许同时运行多个无人机。

“斯凯兰”无人机还配备了基于云的软件套件，允许

用户在3D界面规划任务并添加和调整航路点，所有飞行

日志都存储在云中以便于访问，详细的分析可确保性能

持续优化并及早发现任何潜在问题。

“斯凯兰”系列有2.5米和3.5米翼展两种型号，其中“

斯凯兰”-250可承载1.2千克有效载荷飞行300千米，而“

斯凯兰”-350可承载7千克有效载荷飞行500千米。

“斯凯兰”目前正在作为“海峡群岛”项目的一部分进

行部署，该项目旨在建立根西岛和泽西岛之间的快速无

人机运输网络，并得到了英国研究与创新（Innovate UK）

机构的资助。

卡塔尔半岛电视台网站10月20日刊登题为《在乌克

兰的大规模无人机袭击预示着“战争的未来”》的文章，文

章认为，俄乌冲突中无人机集群的使用正指向战争的未

来。

17日早晨接近7点的时候，基辅的人们听到头顶传来

一阵刺耳的声音，然后搞清了它的来源⸺一群飞入这座

城市的自杀式无人机。

这些无人机远非高端技术。最小型号的造价可能只

要2万美元上下，而传统无人机的造价通常至少是这个数

字的10倍。它们还携带了35至40公斤重的炸药，比大多

数无人机携带的炸药量要小得多。但这些无人机重在以

量取胜。它们成群结队地出现，飞行高度低到足以躲避雷

达防御系统。

美国战争研究所研究员凯瑟琳·劳勒说：“它们相对

较小，而且是一次性的。它们撞上某物然后爆炸。”她说：“

需要注意的是，这些并不是你在其他冲突中看到的那种

无人机，比如美国‘捕食者’无人机，那些无人机的价格要

高得多，也复杂得多。这些无人机实际上是导弹⸺它们

在原地逡巡，寻找目标。”它们的低价格意味着这些无人

机可以大量部署，它们在发动攻击前悬停在空中，因此会

对观望它们袭击的平民产生心理影响。

乌克兰官员估计，他们在过去一周内击落了数十架

这种无人机，自它们首次使用以来击落了近100架。但即

使被击落，它们也会在空中爆炸，并能喷射出可能致命的

碎片。那些命中目标的无人机会在撞击的瞬间爆炸。

分析人士说，俄方无人机群的攻击似乎是为了报复

乌克兰最近发动的袭击⸺比如克里米亚大桥爆炸事件，

似乎也是为了打击乌克兰民众和军人的士气。但这一战

略也有可能预示着世界范围的一种更宏观趋势。

欧洲对外关系委员会技术与欧洲电力计划的高级政

通 用 原 子 航 空 系 统 公 司 推 出“ 灰 鹰
”-25M无人机

英国成功展示“海鸥”无人艇自主猎雷
能力

无人机改变战争 乌军防空火力击落上
百架仍无济于事

瑞士Sky Drones公司推出具有5G和
超视距飞行功能的人工智能无人机
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策研究员乌尔丽克·弗兰克说：“这些无人机令俄罗斯能

够把远离前线、远离主要作战空间的乌克兰人作为目标。”

与现代战争的许多趋势一样，这些技术似乎在长达

10年的叙利亚战争期间得到了检验。

有迹象表明，乌克兰军队也在适应这些无人机蜂群

构成的新挑战。一家乌克兰初创企业与军方合作，开发了

一款名为“ePPO观察者”的智能手机APP，平民也可以为

乌克兰军队提供瞄准数据。软件说明称：“镇定地打开这

个APP，然后把你的智能手机指向你看见或听见有飞行

器来袭的方向，然后按下红色按钮就行。”

乔治·梅森大学政策与政府学院政策研究员扎卡里·

卡伦博恩说：“专家之间围绕无人机是否会被用于更先进

的战事展开了大量争论。（乌克兰的）这些例子证明，即使

是更先进的军事强国也会广泛地使用无人机。”他说：“我

们看到了使用大量无人机的军事价值。因此，一个合乎逻

辑的反应将是：‘我们如何做到更有效？我们怎样才能把

这与其他通信手段结合起来，使之更灵活机动和更精确？’

这项技术的发展方向无疑在指向战争的未来。

《星条旗报》网站10月24日消息，驻日美军发言人、

空军少校托马斯·巴格（Thomas Barger）当天透露称，

美国空军的八架MQ-9“死神”无人机和150多名空军士

兵已抵达日本的鹿屋航空基地（Kanoya Air Base）展开

为期一年的部署。未来几周内，他们便会开展侦察飞行。

近日，美国总统拜登签署一项政策，修改美军在常规

战区以外使用无人机进行打击的相关规则，一方面加强

无人机使用的规范化，另一方面提高打击行动的准确性。

根据新政策，美军在阿富汗、也门、索马里等地区执行无

人机打击任务时，须事先得到总统批准。

多年来，美国因无人机袭击造成大量平民伤亡而饱

受诟病。“9·11”事件发生后，美国对“基地”组织和塔利

班发起全面军事打击。为清除美军使用无人机进行打击

的法律障碍，白宫声称交战中的“定点清除”不违反相关 

“暗杀”禁令。此后，美国无人机机群规模逐渐扩大，且不

断升级换代，由MQ-1“捕食者”进化为MQ-9“收割者”，后

者 最 多 可 同 时 携 带 4 枚 A G M - 1 1 4“ 地 狱 火 ”导 弹 和 2 枚

GBU-12“铺路Ⅱ”激光制导炸弹。与此同时，美军无人机

造成的平民伤亡也逐年增加。

目前，拜登政府尚未公开其有关无人机袭击政策的

文本，但据美国高级行政官员称，拜登同时签署了一份新

的保密反恐战略备忘录。根据文件，在阿富汗、也门、索马

里等非常规战区，美军将恐怖分子嫌疑人列入“死亡名单”

需得到拜登批准，同时需尽量确保在可能的打击区内不

会有平民伤亡。这意味着美国对定点清除行动的决策将

更加集中，且更强调打击目标的准确性。

10月29日，俄罗斯海军黑海主要港口塞瓦斯托波尔

遭到无人机袭击，这是现代无人机战争的一个新阶段。虽

然自杀式船只袭击自二战以来就已为人所知，但最近的

袭击表明了无人机和水面车辆（UAV和USV）联合攻击的

独特价值和潜力。

据俄罗斯国防部称，袭击涉及9架无人机和7艘无人

攻击艇。俄罗斯声称，他们的海军摧毁了四艘船只，三艘

从岸边被摧毁。一些船只对尤日纳亚湾的浮网吊杆发起

攻击。俄罗斯国防部承认，吊杆因袭击而受损。另一段由

USV拍摄并在网上发布的视频显示，这艘船高速驶向一

艘俄罗斯战斗舰，一架米-8直升机与之交火，岸上或其他

车辆喷溅出更大口径的炮火。这艘攻击艇成功地接近了

这艘11356R格里戈罗维奇海军上将级护卫舰。有报道称，

据报道，马卡洛夫海军上将是黑海舰队的新旗舰，在4月

“1164斯拉瓦项目”级巡洋舰“莫斯科号”沉没后，另一大

型战舰在袭击中受损。俄罗斯国防部宣布，黑海舰队的纳

提亚级扫雷舰（266M项目）“伊凡·戈卢贝茨”号在乌克兰

对克里米亚塞瓦斯托波尔目标的明显袭击中受到“轻微

损害”。

根据俄罗斯的说法，乌克兰第73海军陆战队特种作

战中心负责此次行动，由英国专家协助。如果如俄罗斯人

声称的那样，袭击来自乌克兰米科拉伊夫地区的奥恰科

夫市，那么打击部队在未被发现的情况下前往克里米亚

的塞瓦斯托波尔，在公海航行了150多公里的汹涌水域，

对 受 保 护 的 敌 方 港 口 造 成 了 破 坏 。最 近 的 袭 击 并 不 是

USV在黑海的第一次行动；据报道，2022年9月21日首次

发现了这种攻击艇，当时一艘攻击艇在港口入口外的欧

米茄湾搁浅并被发现，该海域是俄罗斯海军使用的区域。

这次袭击导致俄罗斯海军取消了在公海的巡逻，并将其

船只定位在军港的栅栏和障碍物后面。最近的袭击利用

了这种情况。

空中和海上部分的协调使攻击者能够实时获取情报，

通过在基地制造混乱来迷惑敌人，并使满载爆炸物的攻

击艇能够高精度地接近目标，从视频中可以看到，攻击艇

在非常接近大型海军战斗员的地方移动。

正在进行的俄乌战争中，乌克兰方面最拿得出手的

无人机就要属土耳其生产的TB-2无人机察打一体无人

机。这款无人机在近几次局部战争中连续参战，一个个高

清的实战击杀视频使其名声大噪，据土耳其Baykar公司

首席执行官哈卢克·巴伊拉克塔尔（Haluk Bayraktar）表

示，土耳其已经向24个国家出口TB-2无人机型无人机，

已经生产了400多架TB-2，计划明年将年产量提高到500

架TB-2，还进入了数个已经购买过我国无人机的国家军

队服役，挤占了我们的一部分市场。

土耳其TB-2无人机销量增长主要存在以下三个原因：

原因一，国产化提升与简化设计。一方面，TB-2无人

机采用碳纤维、芳纶等复合材料翼身融合体和部分数控

加工的铝零件，后机身干脆就是框架的，后起落架就是固

定式设计。这样就能够大幅度减轻机体重量，翼身融合体

与大展弦比的小后掠机翼有助于提高其升力特性，增加

滞空时间与布置挂架，Rotax912也是出了名省油的型号，

可以说设计十分紧凑，机体重量做到了尽可能低，这样就

能够保持其高续航和低信号特征，使用MAM-L和MAM-C

制导炸弹也能够做到精确打击，性能上可圈可点。

另一方面，TB-2无人机一开始在某些元件上依赖欧

美国家的进口。在因为购买S-400导弹受到西方国家合

伙制裁后，土耳其不得不自研吊舱等以渡过难关。随着土

美空军八架“死神”无人机已抵达日本
九州岛开展为期一年的部署

对俄罗斯黑海舰队的协同无人攻击

土耳其TB-2无人机大卖
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耳其逐渐使用国产设备，TB-2无人机的单位成本逐渐降

低，从而更具价格优势。

原因二、实战经历丰富，实战效果优异。TB-2无人机

外贸成功最大的原因，还是因为其实战战绩的优秀，而且

还赶上了好时候。在2020年之前，这款无人机接连参与

土耳其打击库尔德工人党武装、利比亚内战、土耳其对叙

利亚发动的“春天之盾”行动等，损失很大，在利比亚内战

中还被阿联酋的翼龙2追到机场摩擦，因此其声名不显。

而2020年9月的纳卡冲突成了TB-2无人机独自表演的舞

台，面对防空能力极弱，且没有专门针对无人机防御雷达

与系统的亚美尼亚，阿塞拜疆装备的TB-2无人机对其造

成了单方面屠杀的效果。而且得益于TB-2无人机的高清

昼夜光电吊舱拍摄的攻击实时影像，与阿塞拜疆政府恰

到好处的网络宣传，使得大多数人第一次认识到察打一

体无人机的威力，甚至在网上掀起了坦克无用论的争论，

足见其震撼程度。很多国家都注重实战战绩，因此TB-2

无人机成为了网红爆款也在情理之中。

俄乌战争开始前，在武器方面处于全面劣势的乌克

兰方面也购买了一批TB-2无人机，期望其在俄军入侵时

能够起到重大作用。在战争前期，由于俄军采用大纵深穿

插迂回战术，在不断突击过程中就出现了中程防空导弹

部队与前锋部队配合脱节，伴随防空的近程防空导弹部

队损耗过大，以及雷达网探测不力等问题，因此TB-2无

人机确实获得了一定的战果，还出现过攻击山毛榉防空

导弹成功的战例。但另一方面乌克兰的TB-2无人机也遭

受 了 巨 大 损 失，不 得 不 在 战 争 过 程 中 紧 急 补 货 。毕 竟

TB-2无人机仅是一款600千克级的无人机，并没有特别

高端的能力，在袭击有完善防空体系的俄军时自然会付

出很大代价。

相比之下，在黑海上TB-2无人机还是取得了一定战

果，比如曾击沉过俄罗斯的“猛禽”级巡逻艇，蛇岛上空击

落米-8直升机、击毁道尔防空导弹，还协助过攻击“莫斯

科”号导弹巡洋舰的行动。等到俄军改变打法稳扎稳打之

后，TB-2无人机的战果就少了很多，毕竟拿一架500万美

元的无人机去攻击俄军防空网/电子干扰手段是需要勇

气的，反而是更小一些的侦查无人机与民用无人机成了

召唤火炮打击的主力，甚至自己携带改装炸弹炸步兵和

装甲车。总的来看，俄乌战争中TB-2无人机的表现依然

不错，在外贸市场斩获订单也在情理之中。

原因三、有针对性的市场对策。当前土耳其TB-2无人

机具有通用性强、战场适用度高和性价比高的特点，单机

价格预计在300万-500万美金左右，单机成本预计为200

万美元。因此，土耳其把无人机的主要目标市场转向亚非

地区的大量发展中国家。一方面，这些国家没有很强的国

防需求，并不需要较高精尖的武器来完成任务，另一方面，

这些国家偿付能力弱，没有能力维持一只高技术的无人

机部队，对他们来说通用、便宜且不涉及美俄竞争体系的

产品有较高的吸引力。因此，近年来土耳其无人机在非洲、

中亚和东南亚等地区取得意向订单，埃塞俄比亚、摩洛哥

和尼日尔等国家也先后与土耳其达成相关合作协议。

从 平 板 电 脑 到 语 音 命 令 ，R a y t h e o n 的 2 2 部 门

(Division 22)正在研究如何最好地将战斗机飞行员和无

人机加入协作团队。

如果一切按计划进行，空军战斗机飞行员有一天将

在他们控制下的多达五架无人机的陪同下飞入对抗空域，

这些无人机将充当武器平台、电子战平台、情报收集设备，

甚至诱饵。

在作战上将飞行员与这些无人机组合在一起，这 是

一项被空军称为协作作战飞机(CCA)的新机密计划，距离

完全实现还有几年的时间。它是更大的下一代空中优势

(NGAD)计划的一个组成部分，NGAD还包括开发载人战

斗机的计划，以及武器、传感器、网络和战斗管理系统、喷

气推进技术等。

研究已经在进行，以找出如何减少飞行员对无人机

控制的工作量，这些飞行员已经在动态战斗环境中面临

着战斗决策压力。

“飞行员最不想要的事情是他们必须在驾驶舱内处

理额外的信息管理，”领导Raytheon Intelligence & 

Space的新部门22战略业务部门自主任务系统的退休空

军中校Jason Clark说。“我们正试图将人机界面融入自

主性，并使其尽可能无缝，并且尽可能减轻负担。

近 日，乌 克 兰 公 布 了 一 款 反 无 人 机 系 统“ 福 勒 ”（

Fowler），主要方式是以无人机拦截无人机。该系统受到

西方高度评价，认为“以较低成本”实现了拦截无人机的

难题。

“福勒”反无人机系统，由乌克兰的奥莱克桑德尔·布

特卡柳克项目小组研发。该系统结合了“福勒”拦截型无

人机和无人机探测系统，项目小组声称主要用于拦截固

定翼和旋翼无人机。

据乌克兰媒体称，“福勒”无人机全重1.3千克，最大

飞行高度1000米，最大飞行距离1500米，最高速度50米/

秒。无人机配有光电/红外成像（EO/IR）传感器，以搜索

空中飞行的敌方无人机，然后发射捕捉网将目标击落，或

直接进行自杀撞击以摧毁目标。

按照乌方介绍，该无人机主要假想目标是商业无人

机，也包括俄军Eleron-3或Orlan=10小型固定翼侦察无

人机。在乌克兰战场，“大疆”商用无人机的使用数量和范

围远超过俄军自研的小型无人机，所以“福勒”反无人机

系统的主要目标还是“大疆”。

据uasvision网站2022年11月8日报道，继6月“蚊子

”(Mosquito)“忠诚僚机”无人战斗机项目被取消后，英国

国防部(MoD)开展了一项替代计划，旨在开发低成本无

人机系统。英国国防部表示，该计划是“轻量级经济可承

受新型作战飞机”(LANCA)项目的一部分。

英国国防部于2015年启动LANCA项目，旨在理解新

型空中作战技术和概念，大幅降低成本和开发时间。作为

项目的一部分，北爱尔兰的Spirit航空系统公司在2021

年获得了一份3000万英镑(3300万美元)的合同，英国国

防部要求其在2023年开发一种“忠诚僚机”无人机的技

术演示机。该无人机命名为“蚊子”，能够与有人战斗机协

同高速飞行，可装备导弹、侦察和电子战等有效载荷。

战斗机飞行员如何不再担心并学会爱
上无人机

乌克兰公布拦截型无人机系统，称专
门猎杀“大疆”

英国终止“蚊子”无人战斗机开发并启
动替代项目
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2022年，英国皇家空军快速能力办公室(RCO)在对

技术演示进行详细审查后，取消了该项目。该办公室指出，

取消“蚊子”项目的决定不会影响“忠诚僚机”概念的实施。

据《DroneDJ》11月1日消息，它体积小，坚固耐用，能够

在完全黑暗的环境中飞行和观察。现在，它已经被重新设计

并获得了资源。总部位于比利时的制造商Sky-Hero表示，

LOKI Mk2US现在已经成为世界上第一个符合NDAA标准的

室内战术无人机解决方案。

9.6英寸宽的LOKI Mk2US专门为近距离的室内战术侦

察任务而设计，它几乎可以在任何地方放置一个麦克风和

一个摄像头，以收集拯救生命的关键情报。该无人机的高灵

敏度日夜+红外传感器相机带来了在完全黑暗中飞行和观

察的能力，而复杂的算法利用计算机视觉使飞机具有类似

GPS的位置保持能力。

LOKI Mk2US的设计支持快速部署，允许手抛式起飞和

精确辅助降落。它对几种室内操作进行了优化，其智能模式

包括地板（漫游式）和海龟（定向翻转）。Sky-Hero表示，现

在符合NDAA标准的室内无人机解决方案通过世界许多地

方的战术小组的数千次部署得到了实地验证。而且，在将无

人机正式引入北美市场之前，最近的变化也是应用户的要

求。

Sky-Hero公司首席执行官Yves Coppye说：“我们的许

多全球顶级用户要求我们确保所有主要部件都由北约国家

制造。经过两年的工作，我们很高兴地宣布，我们已经对这

些部件进行了重新设计，并找到了美国或欧洲的来源。”

LOKI Mk2US将于2023年第一季度开始在北美发货。

它将由位于加利福尼亚的AARDVARK公司在该地区销售。

AARDVARK的CEO　Jon　Becker说：“我们非常高兴看到

Sky-Hero公司发布符合NDAA标准的LOKI版本。虽然市场

上有许多产品声称是美国产品，但实际上，绝大多数无人机

只是用中国制造的零部件制造，最多只能在美国组装 。

LOKI Mk2US一直是由北约盟国制造的，现在每一个NDAA

覆盖的部件也将是。

在11月初的一次无人机展会上，挪威Avion Robotic

公司展出了“凤凰”无人机的模型。该机目前还处于研发

阶段，计划2023年1月开始制造原型机，2024年首飞，

2025年量产。

“凤凰”无人机采用与CH-47相同的串列双旋翼布局，

是一种重型无人机，舱内可以运送4个北约标准托盘，有

效载荷1吨，续航时间4小时。如果采用外挂方式运输，可

以挂载1.4吨，续航时间2小时。

该机巡航速度230千米/小时，最大航程约800千米。

控制信号和传感器数据发送均通过卫星通信传输。

虽然“凤凰”无人机还处于研制阶段，但已经参加英

国国防部未来装备与保障能力小组和英国海军运营的“

重型提升挑战赛”第二阶段。该项比赛旨在测试用无人系

统进行海上物资补给和运输的潜力，希望找到一种能向

战区自主运输重要物资、同时降低人员伤亡的方法。

根据美国空军埃格林空军基地11月9日发布的一份

新闻稿，上个月，一架隐身无人机XQ-58A“女武神”被交

付给该基地的第40飞行测试中队（FTS，归属于美国空军

第96测试联队的研究与开发单位，主要是促进战术飞机

的开发测试）。获得“女武神”的所有权是该项目和该联队

的一个显著步骤，因为它将使第40飞行测试中队的人员

能够更好地确定、记录托管与飞行无人机所需的资源。

XQ-58A“女武神”是一种30英尺（9米多）长的轨道发

射无人机，由位于加州的无人机制造商Kratos Defense

生 产 。它 的 设 计 最 大 发 射 重 量 为 6 0 0 0 磅，可 以 在 海 拔

45000英尺（13760米）的高度飞行，最大航程约为3000

英里（4828公里）。值得注意的是，这只是该无人机的预

期性能，因为Kratos公司没有透露他们在现实中是如何

接近演示验证这一指标范围的。“女武神”在一定程度上

的自主作战能力得到了其机载计算机系统的支持，该系

统允许飞机根据地面控制站或空中战斗机发出的指令确

定最佳飞行路径和相应的油门设置。

近年来，“女武神”在各种实验环境中为美国空军提

供了大量宝贵的测试信息。2020年，该无人机曾作为第

五代隐身战机F-22和F-35之间的数据翻译中继机一起开

展演习。然后在2021年，“女武神”武器舱首次被用作小

型ALTIUS-600无人机的发射平台。预计Kratos公司还将

为空军的“天空博格”（Skyborg）计划提供“女武神”的改

进版，Skyborg计划旨在将人工智能（AI）驱动的自主权

整合到无人驾驶战斗机中。Kratos公司和埃格林基地实

际上已经在不太先进的UTAP-22 Mako无人驾驶飞机上

测试了Skyborg。

2021年3月26日，在亚利桑那州的美国陆军尤马试

验场测试场，XQ-58A“女武神”在测试中展示了ALTIUS-600

小型无人机系统的分离情况（资料来源：美国空军）

领导埃格林基地测试工作的将是自主飞机实验（AAx）

团队，该团队与空军研究实验室（AFRL）战略发展规划和实

验办公室合作，专注于评估无人驾驶飞机的自主系统。AAx

和AFRL都将利用埃格林基地的巨大靶场综合体，并使用“

女武神”对自主飞机进行测试，而以前的评估环境无法像位

于佛罗里达州中部的基地那样轻松或以可负担的形式进行

测试。

行业动态。无人机应用是未来空军重点发展方向。11

月9日空军在珠海航展上召开发布会。空军副参谋长尹伟

少将在接受媒体采访时表示：“对于无人机的运用与发展，

中国空军高度关注。这也是将来空军装备发展的主要方

向。

另外，空军在创新赛事发布会上向全社会发布了4项

系列创新赛事。赛事1航空创意挑战赛，赛事2“无人争锋”

挑战赛，赛事3算法挑战赛、赛事4“智能空战”挑战赛。

我国无人机家族扩容 军民用领域全面开花。

第十四届中国国际航空航天博览会在广东珠海落幕。

本届航展一批先进中国国产无人机装备集中亮相。除了

有“翼龙-3”“彩虹-7”“攻击-11”等堪称航展明星的无人

机展出，还有各种中小型无人机甚至是微型无人机、巡飞

符合NDAA标准的室内战术无人机将
于2023年登陆美国

美国空军利用XQ-58A加快推进“有人-
无人编组”协同测试

无人机行业发展这些方向、这些新产
品新技术值得关注
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量，或者相当于一份早餐的热量，还有80克的维生素或

者水或者类似的东西。无人机的其他结构和尾部表面由

碳纤维和泡沫材料制成。

研究人员表示，下一步是找到一种方法，用可食用的

材料来替代尽可能多的无人机不可食用的部分，同时找

到一种方法，在可食用的部分中携带其他营养物质载荷(

如水)。

那么这款可以吃的无人机尝起来味道如何呢？论文

作者Kwak表示，可食用的机翼尝起来就像一块脆脆的米

曲奇饼干，里面有一点生的明胶，目前还没有添加人工香

料。

俄罗斯卫星通讯社从无人机研发公司ZALA Aero获

悉，乌克兰全境地图已被数字化，以供在特别军事行动区

常用的俄“产品-51”和“产品-52”巡飞弹（之前的“柳叶刀

”）的操作员开展训练。

ZALA Aero公司称：“为了保证对学员的训练尽可能

接近实战，训练中心已将乌克兰全境地图数字化。这使得

操作员能使用我们的无人机模拟器，包括‘产品-51’和‘

产品-52’巡飞弹的模拟器，模拟在特别行动区域真实地

形中开展行动。”

俄国防部和媒体在特殊行动中曾多次展示使用“产

品-51”和“产品-52”自杀式无人机击毁乌克兰军事设备、

雷达和其他设施的视频。其中，卫星通讯社曾发布一艘乌

克兰军舰在第聂伯河上被“产品-51”巡飞弹击中的视频。

此前这两款无人机都被称作“柳叶刀”。

AeroVironment发布了一种名为彪马（Puma）视觉

导 航 系 统 的 替 代 导 航 系 统，允 许 所 有 彪 马 飞 机 在 没 有

GPS的情况下继续运行。照片由航空环境提供。

在当前的对抗环境中，无人机系统需要做得更多，做

得更好。即使敌人试图破坏GPS或拒绝通信能力，它们也

必须有效运作。而且，由于他们不能总是与操作员进行通

信，因此他们需要自主性 - 机载人工智能可以减轻操作

员的负担并加快作战人员的结果。

航空环境（AeroVironment）公司正在应对这些挑战，

近日，突破防御采访了该公司的首席技术官斯科特·纽伯

恩和自治高级项目总监安德鲁·布朗宁，讨论了UAS领域

不断发展的能力，特别是结合俄乌冲突情况总结了战术

无人机的作战需求。

(以上短讯摘编自参考消息网、光明军事网，美国

《星条旗报》网站，《航空周刊》网站、通用原子公司

网站，俄罗斯卫星通讯社，卡塔尔半岛电视台网站，瑞

士unmannedsystemstechnology网站，德国莱茵金属公

司网站，无人机、环球无人机公众号、地球知识局、无

人争锋公众号等）

弹。可以看出当前我国军民用领域无人机全面开花，并走

向世界，并且系列无人机构成一套完整的无人空中打击

体系。与此同时，无人机在抗击地震、内涝、台风等灾害过

程中，凭借响应速度快、空间限制小、救援能力强等优势，

已发挥重要作用。

珠海航展，无人机越来越受重视。根据Frost & Sulli-

v a n 数 据，2 0 1 9 年 我 国 工 业 级 无 人 机 市 场 规 模 达 到

151.79亿元，预计到2024年，工业级无人机市场规模约

1500亿元，其中农林植保约318亿元，警用安防市场约为

200亿元，电力巡检约为200亿元，快递物流约255亿元，

地理测绘约448亿元。

随着更多高价值的工业级无人机应用到生产生活中，

曾主导市场的消费级无人机市场份额逐年降低。中国航

空工业集团有限公司发布的《通用航空产业发展白皮书（

2022）》(简称《白皮书》)显示，2021年全球民用无人机市

场规模超过1600亿元，同比增长61.6%，其中工业级无人

机占60%左右。

从刚刚落幕的第十四届中国航展上上就可以发现，

无人装备展区热度空前高涨，并且航展对无人系统领域

的展出力度越来越大。

这个无人机能吃！在解救被困人员的时候，无人机可

以用来运输粮食和水。只不过，小型无人机一般载荷都不

大，大多数运载无人机只能承载其质量的30%作为有效

载荷，其余大部分质量都是属于机身，比如机翼。

能吃的无人机，可直接作为食物投送
给被困人员

俄已将乌全境地图数字化供无人机操
作员开展训练

战术无人机的头号作战需求：GPS和
通信
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近期在日本京都召开的 IEEE/RSJ 智能机器人与系

统国际会议(IROS)上，瑞士洛桑联邦技术研究所(EPFL)

的研究人员提交了一篇论文，研发了一种无人机可以有

效解决这个问题。

这个是怎么做到的呢？很简单，用可以吃的食物做无

人机的机翼，这下可以将食物的有效载荷从质量的30%

提高到50%。

无法收回的无人机。我们来看看这篇文章的论文地址：

https://arxiv.org/ftp/arxiv/papers/2211/2211.04149.pdf。

这种无人机存在的原因是为了将食物有效、高效地运送

给那些出于某种原因，非常非常需要食物且无法通过其

他方式获得食物的人。研究人员设计了这种部分可食用

的无人机机翼，它是由压缩膨化大米制成的(也就是我们

熟悉的米饼或米糕)，这种食品与膨化聚丙烯(EPP)泡沫

相似，而EPP泡沫就是一种常用于无人机机翼的材料，因

为它坚固而轻便，膨化大米也恰好具有这些特性。虽然没

有EPP那么坚固，米饼价格低廉，易于使用，并且易于激

光切割。

膨化大米的卡路里密度也相当可观ーー米饼的卡路

里含量为每公斤3870千卡，不如巧克力之类的食物，但

大约与意大利面相当，但是密度要低得多。米饼刚做出来

的时候是圆的，所以制造机翼的第一步是用激光把它们

切成六边形，使它们更容易粘在一起。胶水只是明胶，在

它全部干燥后，机翼用塑料和胶包装，以确保它不会在潮

湿或潮湿的环境中分解，这是一个快速，简单，廉价的过

程。按照营养要求制造的机翼，吃起来像曲奇饼干。

机翼的大小实际上不是由飞行要求决定的，而是由

营养要求决定的。在这种情况下，大约70厘米的翼展可

以产生足够的米饼和明胶，大概可以提供300千卡的热



近年来,无人机（UAVs）相关技术的快速发展使其在

反恐、监控、媒体、农业、消防等众多领域得到了广泛的应

用。但是,随着任务场景多样化以及作业环境的复杂化,对

无人机的可靠性提出了更高的标准。因此,容错控制（FTC

）受到航空航天、电子信息领域研究人员的广泛关注。本

文以提高多旋翼无人机系统的可靠性为主要研究目标,

使系统在存在执行器故障、传感器故障、故障估计错误、

模型不确定性、外部干扰等情况下,依然保持良好的控制

性能。首先,构建具有非线性利普希茨形式的无人机动力

学模型,并设计基于观测器补偿的状态反馈控制器,提升

无人机跟踪控制性能。另外,将非线性滑模控制（NSMC）

与状态反馈控制相结合,并采用线性矩阵不等式（LMI）来

获得最佳控制器和观测器增益,克服了模型不确定性和

外部扰动对无人机跟踪性能的影响。其次,在非线性无人

机模型中考虑执行器故障,将容错控制与非线性滑模控

制相结合,在执行器出现故障甚至失效时,控制输入能够

在线重新分配,估计故障和失效信息,并且具有处理故障

估计误差的能力。利用6自由度无人机进行仿真,验证了

所提出的控制方法能够应对主旋翼（4个旋翼）全部故障

情况。最后,提出一种混合容错控制方法。该方法主要用

于解决无人机系统中的执行器和传感器故障问题。其中,

设计一种具有H∞性能指标的自适应故障估计方案,估计

系统状态、执行器故障和传感器故障。为提升跟踪性能,

提出了基于非线性滑模的控制方法,利用估计信息重新

整定初始控制律。在6自由度的无人机系统上验证了该方

法的有效性。

(无人机先进容错控制技术,北京科技大学控制科学

与工程专业,工学博士阿什拉夫Muhammad Ammar 

Ashraf，导师贺威）

无人机是一种利用无线电遥控设备或自动控制装置

操纵的无人驾驶飞行器,在消防、救援、电路巡检和航拍

等领域有广泛的应用。根据无人机的结构,无人机可分为

多旋翼无人机、倾转旋翼无人机、固定翼无人机和扑翼无

人机等。其中多旋翼例如四旋翼无人机和倾转旋翼无人

机等旋翼无人机具备垂直起降能力,可通过安装不同负

载设备完成各种任务。旋翼无人机连接负载的方式主要

包括三种:一是固定连接负载,二是通过机械臂抓取负载,

三是通过绳索吊挂负载。通过绳索吊挂负载这种方式具

有如下优点:与第一种方式相比,不用考虑负载的形状尺

寸与无人机的匹配问题,无人机无需降落就能进行负载

装卸,与第二种方式相比,无需复杂的连接结构。由于上述

优点,吊挂负载多旋翼无人机系统适用于运输、救援和勘

测等领域,具有非常重要的应用价值。

吊挂负载多旋翼无人机系统是一种典型的非线性欠

驱动系统,在吊挂飞行过程中负载极易发生摆动,进而严

重影响运输过程的稳定性,甚至导致严重的失控。设计新

的控制方法提升吊挂负载多旋翼无人机系统在飞行运输

过程中的稳定性,是具有重要研究意义和应用价值的。本

文对吊挂负载四旋翼无人机系统和吊挂负载共轴倾转旋

翼无人机系统的建模和控制器设计展开了系统研究,主

要研究内容如下:

一、对于吊挂负载四旋翼无人机系统,目前其他文献

中的动力学模型是在将负载假设为质点的假设下提出的,

忽视了负载受到空气阻力和旋翼下洗流作用力。但是在

吊挂运输大体积负载的情况下,上述气流作用力会对系

统造成不可忽视的影响,有必要对其进行建模和研究。本

文通过拉格朗日函数和欧拉-拉格朗日方程建立动力学

模型,该模型考虑了作用在负载上的空气阻力和下洗流

作用力,并通过实验测量结合参数拟合的方法对上述气

流作用力进行了建模。

二、吊挂负载四旋翼无人机系统是一种典型的非线

性欠驱动系统,在飞行过程中,吊挂负载容易受到外部干

扰的影响发生摆动,进而严重影响飞行过程的稳定性。基

于吊挂负载四旋翼无人机系统的动力学模型,考虑系统

的欠驱动特性和负载质量的不确定性,本文提出一种串

级结构自适应控制算法。通过所设计的自适应控制算法,

在负载质量参数不确定的情况下,系统能够实现准确的

负载速度控制和摆动角控制,进而提升四旋翼无人机在

吊挂飞行时的稳定性。然后,设计并搭建吊挂负载四旋翼

无人机实验平台,该平台主要由四旋翼无人机和新设计

的吊挂负载模块组成。吊挂负载模块通过新设计的结构

将电子陀螺仪安装在绳索上以测量负载摆动角,其测量

效果不受环境光线和障碍物遮挡的影响,具备全天候应

用的潜力。最后,仿真实验和实际飞行实验结果表明,所设

计的控制系统能够将吊挂负载四旋翼无人机系统从各种

初始不稳定状态快速稳定到悬停状态,并能够在负载质

量不确定的情况下实现准确的负载速度控制和负载摆动

角控制。

三、倾转旋翼无人机具有飞行速度快,灵活性好的特

点,是一种理想的吊挂负载运输平台。但是,倾转旋翼无人

机本身的结构复杂,控制困难,并且倾转旋翼无人机在吊

挂负载飞行时容易发生摆动。针对以上问题,本文分别从

共轴倾转翼无人机本身的建模与控制和吊挂负载共轴倾

转翼无人机控制两个方面进行了控制研究。在共轴倾转

翼无人机方面,设计并搭建了一种新型共轴倾转翼无人

机,该无人机采用前面两对可倾转的共轴旋翼和尾部一

升力旋翼的倒三角动力布局方案,此方案具有结构紧凑

和控制冗余度高的优点。基于模型提出了一种串级结构

自适应控制算法实现共轴倾转翼无人机的速度控制和姿

态控制,并通过李雅普诺夫方法分析了在受到外部干扰

的情况下共轴倾转旋翼无人机闭环系统的稳定性。通过

仿真实验、地面台架试验和实际飞行实验验证了所提出

的控制方法的有效性。在吊挂负载共轴倾转旋翼无人机

方面,将共轴倾转旋翼控制算法和吊挂负载四旋翼无人

机的动力学模型和控制算法相结合,提出了一种采用串

级结构的非线性控制算法来实现负载摆动角控制和负载

速度控制,进而提升吊挂负载共轴倾转旋翼无人机系统

在飞行过程中的稳定性。最后,进行了多组仿真实验,结果

表明所设计的控制算法能够将吊挂负载共轴倾转旋翼无

人机系统从各种初始摆动状态自动稳定到悬停状态,并

且能够实现准确的摆动角控制和负载速度控制。

通过以上工作,实现了从吊挂负载旋翼无人机系统

的理论分析到实际验证的系统研究。在本文研究基础上,

未来将进一步考虑吊挂负载旋翼无人机鲁棒控制和带翼

面的共轴倾转旋翼无人机吊挂负载飞行控制。

（吊挂负载多旋翼无人机系统建模与控制研究，大连

理工大学控制理论与控制工程专业，工学博士吕宗阳，导

师吴玉虎）

无人机（Unmanned Aerial Vehicle,UAV）具有体积

小、低伤亡、效费比高、部署便捷等优点,作为实现无人化、

网络化、信息化、智能化的有效手段受到越来越多国家的

青睐。集群无人机系统是指融合智慧感知、自主决策和协

同控制于一体的若干架无人机构成的系统。多个任务执

行单元通过分工协作,集群无人机可以迅速准确地执行

路径规划、协同侦察、协同感知和中继网络服务等复杂任

务,从而提升系统性能。以集群无人机为载体的空中中继

可以在三维空间的任何位置灵活机动地部署以提升覆盖
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范围和接入用户数量,集群无人机和地面站形成的虚拟

多输入多输出（Multiple In Multiple Out,MIMO）链路,

可以利用空间多路复用技术提高链路通信容量。集群无

人 机 和 地 面 站 之 间 的 空 地 链 路 通 常 由 视 距（Line　of 

Sight,LoS）传播主导,而且地面天线阵列通常尺寸有限,

这些因素会导致高度相关的低秩信道,从而限制系统容

量的提升。当海量的地面设备同时接入集群无人机网络,

过大的接入数量与有限的无线网络资源之间的矛盾使得

地面用户需要竞争接入,从而造成接入碰撞和网络拥塞。

稀疏码分多址（Sparse Code Multiple Access,SCMA）

允许多个用户共享相同的资源,从而提高系统的用户接

入数量。但是传统的SCMA码本都是基于母码本（Mother 

Codebook,MC）设计,这导致所有用户的通信速率都相

同。虽然这在一定程度上简化码本的设计过程,但是却难

以满足多样化应用需求,浪费时频资源,降低系统通信容

量。此外,共享资源的终端相互干扰,降低系统的误码率（

Bit Error Rate,BER）性能和通信容量。

本文针对上述问题,从集群无人机位置优化和SCMA

码本设计对集群无人机空地链路通信容量的提升进行研

究。

（1）针对集群无人机和地面站空地链路形成的低秩

和低容量信道,通过优化集群无人机的部署位置来提升

通信容量。在集群无人机和地面站组成的虚拟MIMO的

场 景 中 , 本 文 用 信 道 矩 阵 的 条 件 数（ C o n d i t i o n 　

Number,CN）和内积（Inner Product,InP）来度量系统

的通信容量。首先推导集群无人机的位置约束方程,使用

粒子群优化（Particle Swarm Optimization,PSO）算法

优化集群无人机的部署位置来最小化信道矩阵的条件数;

然后推导信道矩阵的内积表达式,进而推导信道矩阵的

内 积 关 于 每 个 无 人 机 位 置 的 梯 度 , 通 过 使 用 梯 度 下 降（

Gradient　Descent,GD）算法来迭代优化每个无人机的

部署位置;最后提出PSO-GD算法快速地优化集群无人机

的部署位置。仿真表明三种算法都能够降低信道矩阵的

条件数和内积,而且PSO-GD算法可以在更少的迭代次数

下收敛到更小的条件数和内积。

（2）针对传统SCMA系统中用户通信速率都相等的问

题,提出分割扩展母码本（Divide Extended Mother 

Codebook,DEMC）的方法来设计 SCMA 码本。首先根据

黄金角度调制（Golden Angle Modulation,GAM）和系

统参数设计扩展母码本,其中包含所有用户使用的多维

码字,并在码本内不同维度上的符号间构建功率和相位

相关性;然后通过将扩展母码本分割为几个调制阶数相

同的母码本来设计固定速率码本;接着将扩展母码本分

割为几个调制阶数不相同的母码本来设计变速率码本。

仿真表明,本文设计的固定速率码本和已有码本的误码

率性能接近;与固定速率码本相比,设计的变速率码本中

不同调制阶数码本的BER性能变化不大。用户可以在不

增加发送信号功率和带宽的情况下,通过申请高阶码本

实现高速率信息传输,从而灵活的满足不同数据传输速

率应用的需求。

（3）针对传统SCMA系统中用户间干扰严重,导致系

统 B E R 性 能 不 理 想 的 问 题 , 提 出 分 解 叠 加 星 座 图（

Decompose Superimposed Constellation,DCSC）的

方法来减小用户间干扰,从而提高SCMA码本的BER性能。

首 先 证 明 每 个 资 源 上 用 户 星 座 图（U s e r ﾠ C o n st e l l a -

t ion,UC）的和功率是由叠加星座图（Superimposed 

Constellation,SC）的功率决定的,因此可以通过控制叠

加星座图的功率来控制用户星座图的功率,从而提升用

户功率效率;然后提出一种简单的方法将一个均匀分布

的大规模正交幅度调制（Quadrature Amplitude Mod-

ulation,QAM）星座图分解为若干个小规模均匀分布的

QAM星座图,确保叠加星座图具有较大的最小欧式距离（

Maximum Euclidean Distance,MED）,从而抑制用户间

干扰;接着通过重新配对码本内不同维度上的符号来最

大化码字间的MED来增加抗干扰和抑制信道衰落能力;

最后在码字不同维度的符号间构建线性相关性,把SCMA

通信系统转化为MIMO通信系统,并提出MMSE-SIC算法

来解调用户信号。由于同一资源上的用户星座图间具有

明显的功率分集,因此可以使用串行干扰消除（Succes-

sive Interference Cancel,SIC）来解调用户信号。仿真表

明由于用户间干扰的降低,本文提出码本的BER性能比

传统码本的BER性能更好。

（集群无人机空地链路通信容量提升关键技术研究，

西安电子科技大学军事通信学专业，军事学博士侯兆阳，

导师相征）

随着第五代（The Fifth Generation,5G）移动通信系

统的商用部署,对第六代（The Sixth Generation,6G）移

动通信系统的研发在各国被提上日程。为了满足日益广

泛化、多样化的通信应用场景和需求,6G移动通信技术的

研发将聚焦于全覆盖、全频谱、全应用、强安全四大趋势,

致力于实现全球范围内的无线网络无缝深度覆盖,其中

无人机（Unmanned Aerial Vehicle,UAV）通信作为6G

移动通信系统的关键使能技术和重要应用场景,受到了

各方的广泛关注。无人机通信信道相比于传统的地面通

信信道存在一些独特的信道特性,例如,无人机的高机动

性和任意轨迹带来的信道时域非平稳特性,不同飞行高

度带来的信道差异性。在与其他6G关键技术结合时也会

引 入 新 的 特 性 , 例 如 超 大 规 模 多 输 入 多 输 出（ M u l t i -

ple-Input Multiple-Output,MIMO）天线阵列带来的阵

列域非平稳性,在毫米波、太赫兹频段应用带来的时空维

度的稀疏性,以及高带宽要求信道模型具有高时延分辨

率等。这些新特性使传统的信道模型不再适用于无人机

信道表征,给6G无人机信道建模研究带来了巨大的挑战。

考虑到现有信道模型的不足,本文对6G无人机多链路信

道进行了深入的研究,完成的工作及创新性总结如下:

（1）面向无人机空对地通信场景,提出了一种基于有

效散射区域的单用户无人机规则几何形状随机信道模型

（Regular Shaped-Geometry based Stochastic Mod-

el,RS-GBSM）。结合实际场景无人机空对地信道中散射

体的近地分布特性,使用截面椭球模型精准地刻画三维

空间无人机信道传播环境,根据收发端与散射体的几何

关系,推导散射簇的时延、功率、角度等时变信道参数。使

用马尔科夫过程建模收发端固定轨迹移动带来的散射簇

生灭现象,引入过渡区间实现散射簇生灭过程的平滑演

进。为提高仿真效率,在理论模型的基础上通过角度参数

离散化得到了仿真模型,推导了时域非平稳条件下重要

的信道统计特性函数表达式,包括时间自相关函数、空间

互相关函数、多普勒功率谱密度、时延扩展、平稳间隔等。

通过这些统计特性函数研究分析了信道散射环境以及无

人机运动对信道的影响。最后,通过与无人机信道测量数

据的对比分析,验证了所提模型的精确性。

（2）面向任意轨迹移动的无人机通信场景,提出了一

种支持无人机任意三维轨迹的通用单用户非规则几何形

状随机信道模型（Irregular Shaped-Geometry based 

Stochastic Model,IS-GBSM）。针对更加普遍的空对地

无人机通信场景,使用孪生簇建模框架和空时联合簇生

灭和演进机制,建立了支持空时非平稳、高度差异性、空

间一致性等特性的无人机信道模型。模型支持超大规模

MIMO天线配置,支持高时延分辨率,支持毫米波高频段

下的大带宽应用。讨论了等时间轨迹采样和等距离轨迹

采样的应用条件,给出了考虑高度差异性和三维空间一

117116

论文摘要 Abstract of Paper 论文摘要Abstract of Paper



致性的大尺度信道仿真参数生成方法。推导和仿真了模

型的关键统计特征,如空时互相关函数、功率时延谱密度、

多普勒功率谱密度、均方根时延/多普勒扩展、平稳间隔、

相干带宽等。通过与测量数据的对比验证,证实了提出模

型的有效性。

（3）面向无人机多用户通信应用,基于提出的支持无

人机任意轨迹单用户非规则几何形状随机信道模型,通

过建模多链路间大、小尺度参数的相关性,将信道模型扩

展至多用户场景,并对模型进行扩展支持均匀面阵天线

和均匀圆阵天线配置,适用于现有的常用阵列配置。基于

多用户信道模型,对无人机大规模MIMO多用户通信场景

下的通信特性,如共线性、宽带谱散度、多用户信道容量

进行了仿真,分析了天线数量/布局、用户密度、无人机高

度等参数对无线信道和系统性能的影响。

（4）面向地下空间无人机通信场景,结合地下空间信

道特点,提出了一种适用于不同地下空间结构的单用户

非平稳无人机信道模型。该模型在支持无人机任意轨迹

单用户非规则几何形状随机信道模型的基础上,使用不

同的散射簇生成机制与参数生成方法表征不同地下空间

结构中信道的特性。其中对隧道式结构场景考虑了波导

效应,近场/远场效应,对房柱式结构场景考虑了空间封闭

性和丰富的散射体分布特性。此外在地下车库场景进行

了 2.5 GHz/3.5 GHz频段下的宽带信道测量,由测量数据

拟合出所提模型的部分统计参数,仿真信道与信道测量

数据的统计特性有良好一致性,证明了模型的实用性。综

上所述,本文在6G无人机通信信道研究方向进行了广泛

而深入的研究,使用多种建模方法建立了适用于多种场

景和应用的无人机信道模型,分析了传播环境、无人机运

动以及系统配置对信道的影响。这些研究工作可以为6G

无人机通信系统的设计、评估和测试提供重要参考以及

理论和技术支持。

（6G无人机通信非平稳信道建模研究，山东大学信

息与通信工程专业，工学博士常恒泰，导师白智全、 王承

祥）

本文主要针对在复杂多变环境中飞行的无人直升机,

研究其随机干扰下的抗干扰飞行控制问题。无人直升机

的控制器设计过程中考虑随机干扰,将会很大程度上增

强无人直升机系统的实用性,提高无人直升机的控制性

能。本文将无人直升机受到的干扰分类处理,利用基于干

扰观测器控制方法和随机控制理论,针对多种类型干扰

设计了相应的抗干扰飞行控制器。本文主要研究内容如

下:

1.在时变干扰、随机干扰和状态不可测的情况下,研

究了线性无人直升机系统的模型参考跟踪弹性控制。设

计干扰观测器和状态观测器,估计未知时变干扰和不可

测系统状态。结合模型参考控制技术、H∞控制方法、干

扰观测器以及输出反馈弹性控制方法,构建了两种鲁棒

弹性控制策略,保证了无人直升机跟踪闭环系统是鲁棒

随机稳定的且满足H∞控制性能。仿真结果表明所设计

的鲁棒弹性控制方法是有效的。

2.在时变干扰、输入随机扰动和挥舞运动状态不可

测的情况下,提出了无人直升机系统的飞行跟踪控制方

案。针对单个子系统中存在的干扰,分别设计干扰观测器,

并设计状态观测器估计无人直升机主旋翼挥舞动态。考

虑控制输入存在随机扰动,利用干扰观测器和状态观测

器的估计值设计了跟踪飞行控制器,通过线性矩阵不等

式求取了控制器增益,确保误差闭环系统是随机稳定的。

算例仿真结果表明所提方案是有效的。3.在多种随机干

扰下,研究了无人直升机高度和姿态非线性系统的抗扰

控制方法。考虑的随机干扰包括由白噪声诱导的随机噪

声和由Markov跳变系统描述的随机切换干扰。基于干扰

观测器和反演控制方法提出了一种非线性随机抗扰飞行

控制方法,利用随机Markov跳变控制系统理论,确保无人

直升机高度和姿态能够实现期望目标。算例仿真结果表

明设计的控制方案是可行的。

4.在多种随机干扰下,研究了无人直升机非线性系统

的抗扰控制。针对具有欠驱动、强耦合特性的高阶非线性

系统,结合反馈线性化方法和反演控制方法,在系统存在

不匹配干扰的情况下,提出了一种非线性随机抗扰飞行

控制方法,以确保无人直升机跟踪到期望的位置和偏航

角。将所提出的控制方案进行仿真验证,结果表明所提方

法是有效的。5.在时变干扰和随机干扰下,研究了非线性

无人直升机系统的抗干扰飞/推控制。考虑发动机与无人

直升机的耦合作用,设计了发动机系统转速控制器,保证

发动机转速跟踪到期望转速。基于发动机的控制结果提

出了一种无人直升机抗扰飞/推控制策略,保证了闭环跟

踪误差系统是4阶矩渐近有界的。算例仿真验证了所设计

控制方法是有效的。

（随机干扰下无人直升机抗扰飞行控制，南京航空航

天大学控制理论与控制工程专业，工学博士李艳恺，导师

陈谋）

小型无人直升机具有独特的垂直起降、空中悬停、机

动飞行等特点,因此在军事和民用领域具有非常广泛的

应用前景。然而,小型无人直升机在飞行过程中会受到阵

风和模型不确定性等复合扰动影响,其扰动又可分为匹

配扰动和非匹配扰动两种类型,而对非匹配扰动的抑制

相对比较困难。因此,设计高性能的小型无人直升机自主

飞行控制系统是目前学术界的研究热点之一。针对小型

无人直升机的以上特点,本文主要对小型无人直升机的

鲁棒飞行控制算法进行研究,并提出了几种基于扰动观

测器的高性能飞行控制算法。具体而言,本文的研究工作

主要包括以下几个方面:

1、参考小型无人直升机建模方面已有的研究成果,

详细阐述了小型无人直升机的非线性模型。通过分别讨

论机体运动学特性、机体动力学特性以及主旋翼系统的

挥舞动力学特性,建立了小型无人直升机的完整非线性

模型。并通过深入分析其受到的作用力和力矩,合理简化

了小型无人直升机模型,为有效地研究控制器奠定基础。

2、在小型无人直升机线性化动态模型的基础上,采

用内-外环的双环控制策略设计飞行控制器。针对内环速

度模型受到非匹配扰动影响,提出了一种模型重构方法,

将初始非匹配扰动转换为匹配主部和非匹配副部,并通

过前馈补偿匹配主部,采用H∞方法抑制补偿误差和非匹

配副部。外环位置控制器采用动态逆设计方法。数值仿真

结果表明飞行控制器具有良好的控制性能,并对模型不

确定性和外界扰动具有很好的鲁棒性。

3、针对小型无人直升机系统同时受到匹配扰动和非

匹配扰动影响,并考虑到传统滑模控制方法只对匹配扰

动具备鲁棒性,却对非匹配扰动敏感的缺点,设计了一种

基于非线性扰动观测器的新型全局滑模控制方法。通过

近似输入-输出反馈线性化方法实现小型无人直升机系

统的解耦;进而构建带有非匹配扰动信息的新型全局滑

模面,提出了一种新型滑模控制器;基于李雅普诺夫定理

证明了新型全局滑模控制方法对非匹配扰动具有很好的

鲁棒性;并通过数值仿真验证了新型全局滑模控制器比

传统滑模控制器具有更优越的控制性能。
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4、多变量Super-twisting算法作为一种二阶滑模算

法,能够有效地抑制甚至消除一阶滑模算法中的抖振现

象。但是,现有的多变量Super-twisting算法,控制参数较

多,且对直升机扰动的适应性较差,难以在小型无人直升

机的控制器中实现。为此,推导出了一种更适用于小型无

人直升机控制的改进多变量Super-twisting算法。利用

反步方法的系统化设计步骤构建飞行控制器的基本结构,

解决小型无人直升机的欠驱动问题;基于改进的多变量

Super-twisting算法设计扰动观测器估计系统扰动,并进

行前馈补偿,进而利用改进多变量Super-twisting控制方

法抑制补偿误差。基于李雅普诺夫定理证明了闭环直升

机系统是大范围渐近稳定的。最后,数值仿真表明该飞行

控制器具有优越的控制性能,并且对匹配扰动和非匹配

扰动都具有非常好的鲁棒性。 

   （非匹配扰动下小型无人直升机鲁棒飞行控制算法

研究，天津大学控制理论与控制工程专业，工学博士方星，

导师吴爱国）

飞行机器人,特别是小型无人直升机,具有广阔的应

用前景,越来越受到军方和民用研究机构的关注。相对来

说这是一个带有军事色彩的研究方向,国外相关的核心

技术基本上都没有公开,所以有必要独立自主发展我国

的无人直升机系统。建立精确模型有助于小型直升机控

制器的设计,飞行品质的评价等。由于直升机的复杂性,很

难用牛顿定律及欧拉方程等建立精确的机理模型。经过

大量简化后的近似牛顿力学模型,仅适用于理想环境低

速飞行时的位置控制。从模型的精度和模型的实用性考

虑,系统辨识方法适合于小型直升机建模。由于用传统辨

识方法建立小型直升机模型存在许多局限,所以本文综

合智能辨识器的优点来完成小型直升机的建模工作。现

阶段小型无人直升机飞行控制的研究集中在位置控制上,

较多回避了复杂的姿态控制问题。但由于直升机的位置

精确控制又依赖于对姿态的控制,所以本文重点研究了

用智能辨识方法直接从输入-输出数据中提取直升机的

姿态动力学特性,建立姿态通道精确模型,可以对小型直

升机飞行时的姿态控制提供帮助。最后详细分析讨论了

紧耦合多直升机协调操作系统的基本建模问题。主要的

工作及结论有: 

（1）详细分析了小型直升机结构特点和动力学特性,

然后介绍了在小型直升机飞行动力学研究中所用到的坐

标系及坐标系转换。接下来介绍小型直升机的基本动力

学方程,气动力和力矩。最后介绍了小型直升机辨识建模

的基本步骤。

 （2）针对小型直升机辨识建模中,模型结构简化不合

理和传统辨识方法对系统、数据的苛刻要求等不足,本文

通过理论分析,用一类可变结构分式传递函数表示姿态

通道的输入输出特性,并作为待辨识的模型集。随后用遗

传算法对其进行辨识,同时得到传递函数结构和参数,所

得传递函数模型有助于传统姿态控制器的直接设计。该

方法不用在离散传递函数和连续传递函数间进行转换,

从而使误差减小,而且其在高频的性能也好;该方法不仅

可以用在小型直升机的辨识建模中,也可以用在其它采

样不准确的系统辨识中;该方法所得结果也可以为姿态

通道T-S模型提供前提条件。 

（3）姿态通道是非线性的,用一个线性传递函数是不

能精确表示的。本文对数据进行区域划分,不同的区间用

不同的线性函数表示。随后用T-S模糊模型来表示这种结

构,并用聚类算法和神经网络方法得到T-S规则的前件隶

属度函数参数和后件线性参数,这样就用局部的线性化

表示了整个通道的非线性。针对如何有效地利用人类知

识的问题,分析了建立小型直升机模糊模型的关键性问

题。所得模型有助于设计传统与智能相结合的飞行控制

器。 

（4）针对小型直升机结构、飞行环境的复杂性及传感

器的非理想性等因素导致所采集的数据存在误差的问题,

本文结合最新的电子、计算机软硬件技术、传感器技术等,

设计功能较完备的飞行数据采集系统。为了实验的方便

和安全,设计了一个4自由度的地面实验台架用于采集小

型直升机姿态输入输出数据,随后对数据进行预处理后

把其作为辨识用数据集。最后用本文所建模型整定了一

类控制器的参数,并在实验台架上有效控制了小型直升

机的姿态。 

（5）本文首次讨论了紧耦合多直升机协调操作的必

要性和特点,定义了惯性坐标系和各子系统的机体坐标

系。随后分析计算了悬停模态下多机系统中各直升机的

配平参数,所得结果可作为飞行控制系统的参考输入量。

最后建立了系统的运动学模型和动力学模型,为进一步

分析紧耦合多直升机系统的稳定性及控制器设计打下了

基础。

（小型无人直升机姿态通道智能辨识建模研究，上海

交通大学机械电子工程专业，工学博士赵志刚，导师吕恬

生）

微小型无人直升机在军事和民用方面都具有广泛的

应用价值,近十年以来一直都是国内外很多机构和组织

的研究对象。其中,导航与控制是微小型无人直升机研究

的核心。视觉导航是微小型无人直升机先进的导航方式

之一。与传统的惯性导航方式相比,它具有成本低,硬件实

现简单,信息量大等优势。周围环境感知和自身位姿估计

是实现微小型无人直升机视觉导航的基本要求,而地标

识别是周围环境感知的主要手段之一。本文针对微小型

无人直升机基于视觉信息的地标识别和自身位姿估计展

开研究,主要工作如下: 

1)介绍了课题的研究背景和研究内容,指出了研究难

点。随后,综述了基于视觉信息的地标识别和直升机位姿

估计的相关技术方法,分别对这些方法进行分类和比较,

并指出其优点和不足之处。 

2)将现有的一种基于Adaboost图像识别算法进行

改进,提出一种适合于微小型无人直升机对地标多角度

观测的实时识别算法。其中,串联结构的分类器框架保证

了识别算法的实时性。同时,将串联分类器的前端作为地

标旋转姿态的估计器,在不增加算法额外运算开销的情

况下提高了整个算法的效率。最后使用微小型无人直升

机对5种不同的地标进行了实时地标识别实验。实验结果

证明,在训练样本足够多的前提下,该方法无论从识别准

确性还是实时性都明显优于传统的基于空间模版匹配的

地标识别算法。 

3)样本的获取和选择对于基于Adaboost的地标识

别方法至关重要。但是,由于微小型无人直升机独特的飞

行状态和飞行危险性,获取足够多真实地标图像作为训

练样本是非常困难的。针对这个问题,论文在分析Boost-

ing系列算法与前向分布加法模型之问关系的基础上,对

基于Adaboost的地标识别方法进一步改进,提出了基于

嵌入先验知识Boosting算法的微小型无人直升机地标

识别方法。在地标识别过程中,由于使用了先验知识,从而

有效弥补了训练样本不足带来的缺陷。通过真实的对比

实验验证了在稀少样本情况下,该方法比完全数据驱动
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的基于Adaboost地标识别算法性能更好。 4)建立了直升

机机载摄像机运动和投影模型,并在此模型基础上提出

了一种基于特定人工地标图像信息的微小型无人直升机

位姿估计方法。在这在种方法中采用了快速SUSAN角点

检 测 算 法 来 稳 定 快 速 地 提 取 匹 配 特 征 点 , 并 且 使 用 了

Levenberg-Marquardt算法以求稳定估计直升机位姿

参数。最后,在一架真实微小型无人直升机上成功实现了

该位姿估计方法。 

5)在分析序列图像信息与直升机运动关系的基础上,

提出一种基于图像序列信息的微小型无人直升机位姿估

计方法。重点设计了基于SIFT特征的序列图像之间的匹

配点和一套基于RANSAC算法的匹配点选择策略。最后

在一架真实的微小型无人直升机上的实验验证了该位姿

估计方法的有效性。 论文最后对所有的工作做了总结,并

对未来研究做了展望。

（基于视觉信息的微小型无人直升机地标识别与位

姿估计研究，浙江大学控制科学与工程专业，工学博士任

沁源，导师李平）

倾转旋翼无人机不但具备垂直起降的能力,而且也

拥有航程远,航速高等优点。菱形翼布局飞行器与常规布

局的飞机相比具有机翼的结构刚度大,前翼的弯曲变形

小,前翼翼尖涡强度低,各舵面的操作效率高等优点。本文

以菱形翼布局倾转旋翼无人机为研究对象,进行飞行控

制研究。菱形翼布局倾转旋翼无人机作为一种结构复杂

的飞行器,具有垂直起降、倾转过渡飞行、固定翼飞行三

个模式,具体的飞行模式依据任务需求进行切换,鉴于其

飞行模式多,各控制通道耦合强、多输入多输出等特点,需

要飞行控制系统能够保证无人机全模式都具有良好的飞

行品质,针对这一问题,本文以传统滑模变结构控制为主

线,结合反演控制技术、神经网络控制技术、自抗扰控制

技术、抗饱和控制技术、分数阶微积分理论、自适应控制

技术等控制理论,对含有建模不确定项和外界扰动等复

合干扰的菱形翼布局倾转旋翼无人机三个飞行模式姿态

控制以及固定翼飞行模式自主着陆纵向轨迹控制进行深

入研究,主要研究内容如下:

1.建立了菱形翼布局倾转旋翼飞行器各部件的气动

力与力矩的数学模型,并建立含有复合干扰的非线性动

力学模型,针对存在建模误差和外部干扰等复合干扰的

菱形翼布局倾转旋翼无人机垂直起降模式的姿态控制问

题,提出了新型对数形式全局快速非奇异终端滑模控制

器,首先为了加快向平衡状态收敛的速度,且考虑避免奇

异问题,提出了一种新型快速的对数形式非奇异终端滑

模面,其次为了进一步改善滑模控制律的趋近运动品质,

加快控制器收敛速度,提出了一种新型快速趋近律。利用

滑模干扰观测器来估计系统中存在的复合干扰并对控制

器加以补偿,抑制外界干扰和不确定性的影响。考虑到存

在执行器发生故障及外部扰动的菱形翼布局倾转旋翼无

人机姿态控制问题,将系统的不确定性和未知外部干扰

及执行器故障统一整合到复合干扰中,利用径向基神经

网络的万能逼近性能,对复合干扰进行估计,并对控制器

进行补偿,结合反演控制技术和新型对数非奇异全局快

速终端滑模技术,进行鲁棒容错反演终端滑模姿态跟踪

控制。

2.围绕菱形翼布局倾转旋翼无人机倾转过渡飞行模

式的飞行控制问题,针对倾转过渡阶段飞行特点,将倾转

过渡模式分为两个阶段并分别设计姿态控制器。利用分

数阶微积分算子“近储远弃”特性,设计了分数阶微积分

滑模面,采用RBF神经网络的“万能逼近”性能,对系统中

的不确定项进行逼近,结合自适应理论对RBF的权值进行

自适应在线调整,提出了基于神经网络的分数阶微积分

滑模控制方法。依据倾转旋翼无人机倾转过渡飞行模态

短舱倾转第二阶段操纵特点,建立包含风场参数的倾转

旋翼无人机动力短舱倾转第二阶段的非线性动力学模型。

针对无人机倾转过渡模式第二阶段飞行过程引起的动力

学模型不确定,风场扰动等外部干扰对无人机姿态跟踪

控制的影响,设计神经网络自适应分数阶微积分滑模控

制方案,数值仿真证明了该控制策略的有效性。

3.针对菱形翼布局倾转旋翼无人机固定翼飞行模式

姿态控制问题,研究了含有不确定项和外部扰动无人机

的执行器输入非线性鲁棒反演滑模控制策略。无人机固

定翼飞行模式姿态控制各通道舵面偏转舵机由于受到物

理条件上的限制,当控制指令突变较大或者较小时,执行

器将非线性输出,从而造成无人机姿态控制系统性能的

下降,为了提高控制精度和系统的鲁棒性能,在控制策略

中引入辅助系统,从而消除或降低控制输出非线性对被

控系统的影响。在具有复合干扰与执行器输出非线性的

情况下,结合反演控制技术和干扰观测器技术设计了一

种基于辅助系统的菱形翼布局倾转旋翼无人机固定翼飞

行模式执行器非线性输出姿态反演滑模控制方法。此外

考虑到被控系统执行器发生故障及存在外部风场干扰,

结合滑模干扰观测器技术设计了鲁棒容错反演滑模控制

器。通过仿真分析,验证了所提控制算法能够使菱形翼布

局倾转旋翼飞行器固定翼飞行模式姿态控制系统具有良

好的跟踪性能。

4.针对菱形翼布局倾转旋翼无人机固定翼飞行模式

自主着陆纵向轨迹控制问题,通过时标分离,将无人机自

主着陆轨迹控制系统分为空速、高度、倾斜角、迎角、俯仰

角速率五个子控制回路。针对无人机空速控制子系统,考

虑到闭环系统瞬态和稳态性能要求,引入预设性能方法,

建立空速控制子系统的预设性能等效误差模型。将非线

性fal函数和双曲余弦函数引入到趋近律的设计中,以有

效抑制抖振的同时并提高系统状态的收敛速度。结合滑

模控制、自适应控制理论和自抗扰控制技术,提出了一种

菱形翼布局倾转旋翼无人机固定翼飞行模式自适应分数

阶微积分滑模自主着陆纵向轨迹控制方法。

（菱形翼布局倾转旋翼无人机滑模非线性飞行控制

研究，西北工业大学飞行器设计专业，工学博士刘海波，导

师王和平）

本文以推力矢量和倾转旋翼两种不同构型的短距垂

直起降（Short Take Off Vertical Landing,STOVL）无人

飞行器为研究对象,探索了STOVL无人飞行器的飞行动

力学建模/飞行品质/飞行性能/控制律设计/地面效应问

题,发展和建立了涉及STOVL无人飞行器空气动力学/飞

行力学/飞行控制等多学科交叉的建模、设计和分析方法。

飞行动力学建模是飞行品质性能分析以及控制律设计的

前提。为了获取推力矢量和倾转三旋翼STOVL无人飞行

器飞行动力学建模所需要的气动力数据,分别使用推力

矢量和倾转三旋翼无人飞行器缩比模型进行风洞实验,

并基于MATLAB/JSBSIM软件构建了一套飞行动力学建

模平台。结合飞行器的动力系统、舵面动态特性等数据,

在此平台上建立了推力矢量和倾转三旋翼STOVL无人飞

行 器 六 自 由 度 非 线 性 飞 行 动 力 学 模 型 。针 对 推 力 矢 量

STOVL无人飞行器短距起飞、常规飞行、减速过渡和垂直

降落各个飞行阶段特殊的导引和控制问题,分析并计算

了推力矢量STOVL无人飞行器在减速过渡和悬停状态下

的飞行品质,以及短距起飞、减速过渡、平飞和机动性能,

精确制定了各个飞行阶段的自主飞行控制策略;根据各
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个 飞 行 阶 段 的 控 制 策 略 和 控 制 需 求 , 设 计 推 力 矢 量

STOVL无人飞行器相应的外环导引系统和内环控制系统,

其中外环导引系统根据不同飞行阶段导引策略分别采用

总能量控制和隐式动态逆方法,内环控制系统主要采用

改进的特征结构配置方法,然后基于推力矢量STOVL无

人飞行器飞行动力学模型,对这些方法进行了线性仿真

和六自由度非线性飞行动力学虚拟飞行仿真验证;将上

述导引控制系统设计方法应用在倾转三旋翼STOVL无人

飞行器控制系统设计,并进行半物理飞行仿真和试飞验

证。

研究结果表明,总能量控制导引方法可较好的实现

常规飞行阶段轨迹和速度的解耦和协调控制;基于隐式

动态逆和改进的特征结构配置综合设计方法,物理意义

明确且能直接配置内外环动态特性,适用于减速过渡和

垂直着陆方案的快速评估。基于STOVL飞行器普遍存在

的的地面效应问题,以倾转三旋翼STOVL无人飞行器为

例,在低速风洞中设计一套综合实验方案,研究倾转三旋

翼无人飞行器在距离地面一定高度范围内所受的地面效

应影响。通过地面效应风洞实验,获取了悬停和低速前飞

状态下飞行器的机体受力状况和机身下方的流场特性,

观察到明显的上载荷作用和喷泉流效应,实验结果验证

了倾转三旋翼无人飞行器的近地悬停过程中消耗功率较

少的问题。该实验方案为今后类似的STOVL飞行器地面

效应研究提供参考。本文针对STOVL无人飞行器所开展

的飞行动力学建模、飞行策略制定和飞控系统设计、飞行

试验以及地面效应实验,对国内STOVL飞行器的设计和

研制具有一定的理论意义和工程应用价值。 

（STOVL无人飞行器飞行动力学分析、控制律设计及

验证，南京航空航天大学流体力学专业，理学博士陈坤，导

师史志伟）

倾转旋翼机具有优良的垂直/短距起降和高速巡航

性能。倾转旋翼机在旋翼倾转过程（过渡飞行）中,旋翼处

于复杂的非定常气动环境中。建立倾转旋翼机倾转过程

中的旋翼、短舱和机翼耦合结构的动力学模型既能用于

倾转旋翼机过渡飞行状态下的气弹响应分析,也能用于

稳定性分析和控制系统的建模。 本文在Johnson提出的

倾转旋翼机巡航状态下的动力学模型基础上,附加旋翼

和短舱的倾转运动自由度,建立了适合倾转旋翼机倾转

过程的旋翼、短舱和机翼耦合结构的动力学模型。

在倾转旋翼机旋翼倾转过程中,气动力模型最显著

的特点是由于旋翼的倾转所导致的旋翼尾迹弯曲,这对

旋翼诱导速度有重要的影响。本文采用Peters-He非定常

动态入流模型,同时附加尾迹弯曲的影响,建立了旋翼尾

迹弯曲非定常动态入流模型用于计算旋翼倾转过程中的

诱导入流速度。用ONERA非定常气动力模型计算桨叶翼

型上的气动力,推导出了旋翼轴倾转时桨叶的挥舞运动

方程和摆振运动方程。用有限元法建立机翼和短舱系统

的动力学方程,考虑了短舱的惯性引起的耦合运动,并模

拟了机翼复合材料盒形大梁的弯扭耦合特性。根据所建

立的旋翼、短舱和机翼耦合系统的动力学方程,建立了耦

合结构气弹响应的计算方法,用MATLAB编制程序,进行

模型配平和响应计算。在风洞中进行了旋翼倾转过程中

旋翼、短舱和机翼耦合系统实验模型的动力学响应实验,

用以验证理论模型的合理性。 通过理论分析和实验研究,

本文得出以下主要结论: 

（1）本文所建立的旋翼、短舱和机翼耦合系统的动力

学模型可以比较准确地反映倾转旋翼机倾转过程中旋翼、

短舱和机翼的气弹特性;（2）在旋翼倾转过程中,考虑尾

迹的弯曲可以提高桨盘诱导入流的计算精度。尾迹弯曲

参数与旋翼轴倾转角速度、桨盘倾斜（挥舞）角速度、旋翼

的诱导速度和前飞速度有关。在高速前飞时的倾转过程

中,旋翼轴倾转到某一特定角度时,尾迹倾斜角会出现峰

值,桨盘出现很大的倾斜角速度,这会引起尾迹弯曲大幅

剧烈的振荡,同时旋翼和机翼的气动力及动力学响应都

会出现短暂的振荡;（3）在旋翼倾转过程中,旋翼倾转角

速度的突变会使旋翼和机翼的响应也出现突发振荡,所

以,旋翼倾转角速度的变化应尽量平滑;（4）在旋翼倾转

过程中,桨叶挥舞和摆振运动对于桨盘气动力和惯性力

的计算至关重要。当短舱的重心不在机翼弹性轴延长线

上时,短舱的惯性会引起机翼弹性弯曲和扭转的耦合,这

种惯性耦合会提高发生颤振的危险。合理利用复合材料

梁的弯扭耦合特性,可以推迟颤振的发生,并可以降低机

翼扭转响应的幅值; （5）机翼的弹性振动会推迟旋翼尾迹

倾斜角峰值的出现,同时旋翼其他参数的振荡也出现相

应的滞后。 

本文的研究工作主要有以下创新点:

 （1）根据倾转旋翼机巡航状态下的动力学模型,建立

了倾转旋翼机倾转过程中的旋翼、短舱和机翼耦合结构

的动力学模型,并推导出旋翼倾转过程中耦合结构的运

动方程; （2）将尾迹弯曲因素加入到Peters-He非定常动

态入流模型中,建立了旋翼尾迹弯曲非定常动态入流模

型,利用此模型可计算旋翼大角度倾转过程中的诱导入

流; （3）建立了倾转旋翼机倾转过程中旋翼、短舱和机翼

耦合结构气弹响应的分析方法,可用于计算旋翼倾转过

程中机翼和旋翼的气弹响应。

   （倾转旋翼机倾转时旋翼/短舱/机翼耦合结构气弹

响应研究，南京航空航天大学飞行器设计专业，工学博士

岳海龙，导师夏品奇）

本文从理论分析和实际应用两方面入手，深入研究

了无人机雷达散射截面缩减的若干关键问题。主要包括

电磁散射模型的计算方法、复杂结构的电大尺寸无人机

散射特性分析及计算、无人机散射特性的测量及二维成

像诊断、无人机功能隐身材料设计与应用等。论文的理论

分析和预估数据与研制出的实际无人机隐身测试结果基

本一致，采用的隐身功能材料等综合隐身设计措施使无

人机的整机RCS缩减约6dB。论文对无人机的RCS缩减具

有较高的理论价值和工程设计参考价值。

论文作者的主要研究成果可概括为以下几个方面：

1．结合工程应用中的实际情况讨论了目标电磁散射

计算的原理和方法，包括数值计算方法（矩量法（MOM）

和时域有限差分（FDTD）算法），高频算法中的物理光学

法（PO）。文中对各种散射计算方法进行了分析计算，通

过对同一目标各算法计算的结果，总结分析了各种算法

的优缺点 。根据工程实践中的经验，提出了一种无人机

RCS快速预估的混合高频算法（PO+IMEC）。重点讨论了

混合高频算法对凸体和凹体目标计算时的情况，为后续

无人机整机的快速计算分析打下基础。 

2．从散射体电磁散射机理出发，根据无人机隐身设

计工程中重点散射部位及其散射贡献，分析了无人机整

机的强散射源结构分布特点，采取相应技术措施，如对机

翼前缘及翼型结构散射，前缘尖劈及涂覆结构散射设计

进行了重点讨论，分析得出了不同形状的机翼前缘及翼

型对入射波的散射影响。论述了无人机整机RCS预估的

方法和流程，最后对两种不同类型的整机模型进行了仿

真计算，计算和测试结果的对比，验证了高频一体化预估

算法的有效性。 
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3．从微波暗室散射测量的原理和方法出发，采用时

域、频域对消降噪处理措施，提高了RCS测量精度。为了

充分利用暗室测量数据信息，根据转台成像原理和相关

算法，完成了两种飞行器二维转台散射成像，诊断分析了

飞行器的强散射源及其空间分布。完善了对散射目标的

认识，有利于进一步提高对目标的赋形优化设计。 

4．从吸波功能材料的吸波机理出发讨论了现有吸波

材料的应用状况及对电磁波的吸收原理。根据纳米超薄

金属薄膜对电磁波的透射效应设计了一种超薄金属膜结

构复合吸波功能材料，对单层复合材料和多层（双层）复

合材料的谐振（干涉）吸波原理进行了分析和大量的实验

测试。在暗室中将设计的三种无人机机体板材进行对比

测试，测试结果与标准的金属板材相比对不同测试频段

的入射电磁波均具有良好的吸收作用，吸收效能达10dB。

最 后 通 过 在 某 型 无 人 机 上 使 用 综 合 隐 身 措 施，使 整 机

RCS数值有明显的缩减，特别是机头峰值缩减在8dB，侧

向及后向缩减了5dB，全方向RCS平均缩减约6dB。

（无人机隐身技术若干问题研究，西安电子科技大学

电磁场与微波技术，工学博士刘春阳，导师焦永昌）

无人机集群具备协同执行多任务、分布式自组织、规

模动态可变、功能可灵活配置扩展、低生产成本高使用效

率等优势,已被广泛应用于军用和民用任务场景。面向不

同目标任务场景,无人机集群系统需要通过拓扑构型自

主规划拓扑形状的形成过程以实现集群的高效协同自组

织机制。现有无人机集群拓扑构型方法存在最优拓扑映

射关系求解计算复杂度高、忽略成型位置对全局能耗的

影响等问题。本论文围绕无人机集群拓扑构型中,初始拓

扑到目标拓扑最优拓扑映射关系和拓扑构型最优成型位

置两个关键问题展开研究,主要工作和创新点包括:

1.针对拓扑映射计算复杂度高的问题,构建了一种无

人 机 集 群 拓 扑 构 型 能 耗 最 优 化 模 型 , 提 出 了 一 种 基 于

LAPJV算法的无人机集群最优拓扑映射关系求解方法。

首先,针对当前研究均假设目标拓扑节点位置已知或假

设可以借助外部定位信息实现目标位置获取的问题,给

出了集群三维相对坐标体系构建方法,该方法不依赖任

何外部位置信息,仅通过集群节点相对位置关系和目标

拓扑形状便可确定目标拓扑节点位置。其次,当前研究均

以初始节点到目标节点的欧式距离作为集群能耗度量准

则;而现实中,无人机节点在以不同角度飞行的单位能耗

不同。基于此,论文给出了更准确的无人机集群拓扑构型

系统能耗模型,模型中充分考虑了集群节点从初始位置

到目标位置中不同运动方向上（垂直向上、垂直向下、斜

上、斜下）的能耗。最后,基于建立的集群相对坐标体系和

拓扑构型系统能耗模型,提出了一种基于乔克-沃尔根特

线性分配算法（Jonker-Volgenant　Algorithm　for 

Linear Assignment Problem,LAPJV）的无人机集群最

优拓扑映射算法。该算法能够求解无人机集群全局能耗

最小条件下的集群节点从初始拓扑到目标拓扑的坐标映

射关系,并展现出较低计算复杂度。仿真结果证明了论文

所提拓扑构型系统模型和最优拓扑构型映射关系求解方

法的有效性,在无人机集群规模为1000节点的情况下,与

现有最优拓扑映射算法相比,本论文所提方法的平均计

算时间减少了94.01%以上。

2.针对拓扑构型成型位置对能耗影响的问题,通过引

入平移向量构建了最优成型位置优化模型,提出了一种

基于牛顿法的无人机集群拓扑构型成型位置快速求解方

法。在实现集群节点初始拓扑位置到目标拓扑位置映射

的基础上,找到最优的拓扑成型位置是无人机集群拓扑

构型的另一重要问题。论文在集群相对坐标体系构建的

基础上,通过引入初始拓扑坐标原点到目标拓扑坐标原

点的平移因子,实现无人机集群拓扑构型最优成型位置

建模,并提出了一种基于牛顿法的模型求解方法。该方法

具有良好的收敛性。仿真结果表明,相比于需要50次迭代

才能收敛的传统算法,所提算法只需4次迭代即可逼近最

优解。同时,相较于在初始拓扑几何中心构建目标拓扑,在

最 优 成 型 位 置 构 建 目 标 拓 扑 的 全 局 能 耗 平 均 减 少 了

9.8%。

3.给出了基于群体智能算法的拓扑映射和成型位置

联合优化方法。无人机集群拓扑映射关系和成型位置具

有内在的相互影响的特性。本论文以最小化拓扑构型过

程中集群系统全局能耗为目标函数,给出了基于群体智

能算法（Swarm Intelligence Algorithm,SIO）的拓扑映

射和成型位置联合优化模型。同时,给出了基于灰狼优化

算法（Grey Wolf Optimizer Algorithm,GWO）、均衡优

化算法（Equilibrium Optimizer Algorithm,EO）、贫富

优化算法（Poor and Rich Optimization Algorithm,-

PRO）等典型集群智能算法的集群拓扑构型求解步骤。最

后,讨论了群体智能算法在求解集群拓扑构型问题中的

初始位置选取等加快算法收敛策略。仿真结果证明了所

提联合优化模型及求解方法的有效性。基于本论文所提

求解方法和加速收敛策略,基于灰狼优化算法的拓扑构

型方法平均可以在8次迭代内收敛至最优解。本论文研究

了无人机集群拓扑构型关键技术,给出了不依赖外部位

置信息的无人机拓扑构型方法,通过集群相对坐标体系

构建和目标拓扑输入,能够实现任意形状的三维集群拓

扑构型。论文研究成果对无人机集群实现高效群体协同

具有重要理论意义。 

（无人机集群拓扑构型关键技术研究，电子科技大学

导航、制导与控制专业，工学博士杨彦祥，导师李波）

尾坐式无人机兼具传统固定翼飞机高速巡航与旋翼

飞机垂直起降的优点,在军民领域均具有广阔的应用前

景。其中,悬停转平飞和平飞转悬停过渡过程是该类无人

机特有的飞行状态,但因俯仰角、飞行速度等的大范围变

化,对其控制提出了极大挑战,是限制尾坐式无人机应用

的关键。本文即针对过渡过程阶段飞行走廊构建、轨迹优

化和鲁棒控制等典型问题展开研究,主要工作和创新点

包括:

（1）为解决传统配平飞行走廊未考虑尾坐式无人机

过渡过程飞行速度及姿态动态变化的问题,设计了过渡

过程动态飞行走廊。基于过渡过程受力/力矩机理,推导

了能表征悬停转平飞“加速、低头”特性和平飞转悬停“减

速、抬头”特性的数学模型,通过数值迭代建立了过渡过

程动态飞行走廊;为防止过大的高度爬升,进而对走廊加

入了爬升速度约束;给出了模型失配对动态飞行走廊的

影响规律。

（2）为建立可兼顾安全裕度与飞行性能的过渡过程

轨迹,提出了综合动态飞行走廊的多指标复合轨迹优化

策略。为保证过渡过程轨迹与走廊边界的距离裕度,构造

了飞行走廊的变权重参考线,建立了结合变权重参考线

和性能需求的轨迹优化目标;在惩罚函数的基础上引入

正弦变换,消除了轨迹优化问题的非线性约束,采用拟牛

顿法和序列优化技术得到近似最优解;数值仿真表明,变

权重参考线是安全裕度与飞行性能的很好权衡,所得过

渡过程轨迹迎角更小、控制裕量更大。

（3）为保证模型失配时过渡过程轨迹的鲁棒性,建立

了考虑耦合不确定性的鲁棒轨迹优化策略。考虑过渡过

程初值及螺旋桨拉力系数和机翼气动系数不确定性,引
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入系统状态的期望和方差构造了鲁棒轨迹优化问题;基

于Gram-Schmidt变换作不确定性解耦,采用多项式混沌

展开作不确定性量化,将随机鲁棒轨迹优化问题转换为

扩维的确定性轨迹优化问题;基于Monte-Carlo测试的数

值仿真表明,优化过程中不确定性的纳入显著提高了过

渡过程轨迹的鲁棒性。

（4）为提升受扰时过渡过程轨迹跟踪的效果,提出了

一种由轨迹优化控制量作前馈、LQR误差调节器作反馈,

以及通过角加速度补偿姿态扰动的复合鲁棒控制方法。

基于过渡过程长周期和短周期模态的动力学特性,给出

了LQR控制权重矩阵参数整定方法,建立了闭环结构的

指令调度策略;为获得准确的角加速度信号,构造了由标

称 力 矩 提 供 先 验 信 息 的 角 加 速 度 估 计 模 型 , 并 采 用

Kalman滤波作角加速度估计;数值仿真和飞行实验验证

了该复合控制方法的有效性和鲁棒性。 

（尾坐式无人机过渡过程轨迹优化和鲁棒控制，清华

大学计算机科学与技术专业，工学博士杨赟杰，导师朱纪

洪）

飞翼无人机采用翼身融合布局,取消了尾翼并将机

身设计为一个升力部件,可以降低燃油消耗、提高续航能

力、改善气动和隐身性能,是飞行器发展的重要方向之一。

然而,飞翼布局的多操纵面构型使得无人机的飞行控制

系统变为过驱动系统,从而带来了控制冗余的难题。一种

有效的飞行控制系统设计方法是采用“飞行控制律+控制

分配律”的级联架构,通过控制分配方法解决操纵面冗余

难题。在控制分配律的设计过程中充分考虑分配精度、控

制能耗等因素,可以实现高效能的分配结果。本文以多操

纵面飞翼布局无人机为对象,研究了高分配精度、低控制

能耗且面向多任务阶段的高效能控制分配方法。重点分

析了飞翼无人机操纵面的非线性气动特性、多轴控制耦

合和交叉耦合特性,研究了 Kriging和Co-Kriging气动代

理模型设计中的关键问题。将控制能耗作为重点考虑因

素,提出了基于所构建的气动代理模型的非线性控制分

配方法、多目标控制分配方法和重构控制分配方法,并将

所提出的控制分配方法应用于柔性操纵面飞翼无人机中。

论文的主要研究工作如下:

（1）针对飞翼无人机的低能耗、高精度的非线性控制

分配问题,首先分析了升降副翼和开裂式阻力方向舵的

非线性气动操纵特性、多轴控制耦合特性和交叉耦合效

应。考虑到上述特性,综合分析比较了多种典型代理模型

的非线性近似精度,选用高精度的Kriging模型建立飞翼

无人机操纵面的气动代理模型。基于所构建的气动代理

模型,将飞翼无人机的非线性控制分配问题转化为一个

以分配精度和控制能耗为目标的约束优化问题,提出了

基于Kriging气动代理模型的高效能非线性控制分配方

法。分析了遗传算法和梯度加速粒子群算法的分配性能,

并基于这两种算法提出了一种混合优化算法来求解该控

制分配问题。

（2）在降低控制能耗的基础上,考虑到飞翼无人机执

行任务过程中要经历多种飞行阶段,研究了基于多置信

度气动代理模型的高效能多目标控制分配问题。为了提

高气动建模精度并降低计算代价,使用Co-Kriging多置

信度代理模型对飞翼无人机的操纵面进行建模。设计了

一种区间非均匀划分的最优拉丁超立方抽样方法来获得

高置信度代理模型的建模初始样本点。提出了基于均方

根误差和预测梯度的并行加点策略和面向全局建模精度

的多重终止准则。分析了飞翼无人机在不同飞行阶段对

分配精度、控制能耗、升力系数和阻力系数的要求,构建

了多目标控制分配的数学模型,并提出了综合函数法和

分层优化多目标粒子群法来解决该多目标控制分配问题。

（3）考虑到复杂的多操纵面配置会增加操纵系统发

生故障的概率,基于Krig-ing 控制分配架构对飞翼无人

机在典型操纵面故障下的重构控制系统进行设计。分析

了操纵系统中操纵面、执行机构和传感器的失效形式,重

点对操纵面的损伤、卡阻、松浮和中位偏置等四种典型故

障形式进行研究。通过分析操纵面故障对操纵性能的影

响,建立了对应故障状态下的失效数学模型。针对不同的

操纵面故障形式,对原有的Kriging气动代理模型进行对

应故障状态下的修正,并基于修正后的Kriging气动代理

模型对飞翼无人机的重构控制系统进行了设计。

（4）将柔性操纵面技术应用于飞翼无人机可以进一

步提升操纵面的气动性能、降低控制能耗。分析了将变形

后缘作为柔性操纵面的可行性,并基于柔性蒙皮技术设

计了一种机翼后缘展向变形结构。对比分析了平直机翼

柔性操纵面和常规操纵面的转矩可达集,验证了柔性操

纵面对气动操纵性能的提升效果。然后将柔性操纵面应

用于飞翼无人机中,采用3D面元法对气动特性进行分析,

建立了柔性操纵面的Kriging气动代理模型,并基于前述

的分配架构初步设计了柔性操纵面飞翼无人机的控制分

配算法。通过开环分配性能测试验证了所提出的控制分

配方法的有效性。综上所述,本文以分配精度和控制能耗

为基本目标,提出了基于气动代理模型的控制分配方法,

设计了面向全局近似精度的Kriging和Co-Kriging气动

代理模型,对飞翼无人机的非线性控制分配问题、多目标

控制分配问题、重构控制和柔性操纵面的控制分配问题

展开研究。本文的研究工作能够为飞翼无人机的飞行控

制系统设计提供指导,并为其他过驱动系统的控制问题

提供解决思路。 

（面向高效能的飞翼无人机气动代理模型设计及控

制分配，中国科学院工程热物理研究所动力机械及工程

专业，工学博士赵昕辉，导师马晓平）

（摘自中国知网)
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