
第 11 卷第 3 期

2010 年 6 月

空军工程大学学报(自然科学版)

JOURNAL OF AIR FORCE ENGINEERlNG UNIVERSITY( NATURAL SCIENCE EDffiON) 

Vol. 11 No.3 

Jun.201O 

基于四元数法飞行运动方程的逆向仿真算法

薛源，徐浩军，胡孟权，郭辉，柴世杰
(空军工程大学工程学院，陕西西安 710038)

摘 要:逆向仿真算法对于已知飞行状态的验证具有重要的意义。为了避免奇异性，采用四元

数法构建了飞机的六自由度运动方程，并进行了四元数方程的仿真分析;介绍了逆向仿真算法

的思路，讨论了仿真中关键参数的确定方法;对根据三自由度方程建立的飞机规避导弹时的飞

行轨迹进行逆向反推，得出了产生此轨迹需要的输入变量的变化过程，将得出的输入变量作用

于基于四元数法的六自由度运动方程中，获得其逆向仿真轨迹。通过对逆向仿真轨迹和原轨迹

的比较验证了原飞行轨迹的合理性。
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传统的仿真方法一般是根据每个时间点的输入状态求解系统的动态方程来得出一段时间内的响应，从

而仿真出系统的响应过程[1-3] 。但这种方法或多或少都存在着和真实情况的误差，而研究合理的仿真真实

性验证技术一直是仿真领域的难点。逆向仿真算法是众多验证技术中的一种[4剖，一般作为传统仿真方法

的补充算法，可以计算已知输出信号的控制行为，亦可以将典型的过程信号进行逆向处理从而计算出要达到

特定响应的输人量和在该输入量作用下的输出。

本文使用逆向仿真算法验证了飞行运动仿真中飞行轨迹的真实性问题，根据已知的输出信号来确定产

生信号的控制状态变量。然后得出逆向的输出状态，用输出状态和原输出信号相比较，从而来验证控制信号

的可行性和原输出信号的合理性。

1 基于四元数法的飞机本体运动方程建模

常规的飞机运动方程是用欧拉角来定义的[1 .6] 但这种欧拉方程有明显的缺点，当俯仰角 o 经过 ±τ/2

时，滚转角速度P 和偏航角速度 f 的微分方程将出现奇异性。为了避免这种奇异性，采用四元数法来描述飞

机的运动方程[7] 。

1.1 四元数方程的建立和主要参数的确定

在机体坐标系中建立的四元数描述的飞机运动方程如下[6 -7] 

u=rv-qw+士(主 +Fr) +2(qlq3 -qOq2)g 

甘 =pw-ru+tyd(的 -QOql)g (1) 

ω =qu-pv+士Z+(q;-qi-44)g
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(2) 

(3) 

(4) 

[q|[(以) COS(的) COS(以) + sin ( 1jO/2 ) sin (的) sin(以1]
ql I I sin(ψ/2) cos( ð/2) cos(ψ/2) - cos(ψ/2) sin( ð/2) sin(ψ/2) 

q2 I I cos(ψ/2) sin( ð/2) cos(ψ/2) + sin(ψ，/2) cos( ð/2) sin(ψ/2) 

q3 J Lcos(ψ，/2) cos( ð/2) sin(ψ/2) - sin(ψ，/2) sin( ð/2) cos(ψ/2) 

rX =科CXT ( α ，β ，p ， q ， r ，δ ，… ) rL = qSbC1r ( α ，卢 ，p ， q ， r ， δ ，…)

式中~ Y = ijSCyT ( α ，β ，p ， q ， r ， δ ，…) , pÜ = ijSbCmr ( α ，βιq ， r ，δ，… ) ;Fr 为发动机在体轴系 Z 轴上的推力 ;hE

(5) 
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图 1 飞机操作系统 SIMULINK 框图

Fig. 1 The simulink model of flying control system 
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Fig.2 

(qo ,ql ，伍 ， q3 )仿真曲线

The simulation of (qo ， 仇，仇 ， q3 ) 

(α ，ß ， Vr )仿真曲线

The simulation of (α ，β ， Vr ) 

图 4 (p ， q ， r)仿真曲线

Fig. 4 The simulation of (p , q , r) 

图 3图 2

Fig.3 
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2 逆向仿真的步骤及具体参数的设置

2.1 逆向仿真算法的具体步骤
逆向仿真算法是一种基于积分形式的算法(8 -9] 

1)设置算法开始时间 t =0; 

2)设置初始的状态变量岛和初始的输入变量 uo ;

3)估计第 k 个时间点上的第 n 次估计变量 X(tk + 1 )n ，可以通过 X(tk + 1 ) 和当前的迭代估计变量 u( tk) n 来

计算:

必 ( tk + 1 ) n = f( X (tk + 1 ) ,U ( tk) n ) ( 6) 

4)使用 Runge - Kutta 积分方法对必 (tk ) n 进行积

分来得出下一个时间点处的状态变量 X(tk + 1 )n 和输出
变量 y( t n + 1) n : 

仇1)n=z(tk)nfkh)dtn(7)
y(tk+1)n=g(X(tk+1)J (8) 

由于需满足的输出量 Ydes (tk + 1 ) 是己知的，误差函数可

以定义为:

e(tk+1) =Ydes(tk+1) -y(tk+1)n (9) 

5) 如果 e(tk + 1 ) 运 8 ，则进行到下一个时刻 k + 1 , 

算法流程转到步骤 3) ; 

6) 如 e(tk + 1 ) >8 使用牛顿迭代法进行迭代计算

直至误差 e(tk + 1 ) 满足要求。迭代公式为:

u(tk) n+1 = 叫 tk)n -F1
e(tk+1 )nW (10) 

式中雅可比矩阵 J 描述了输出量对控制量的变化率。 图 5 逆向仿真算法流程图
逆向仿真的流程图见图 5 0 Fig. 5 The Inverse simulation flow chart 

2.2 雅可比矩阵J 的确定

设定义在时间点 k 处的第 n 次迭代的雅可比矩阵J 中的元素为jij(tk)n ，可由输出量 y，( tk)n 对控制量吨

(t
k

) n 的微分方程来表示(9]

γ ( t ， 二 1 ) 
jq(tk)n=L一一 ~/n (11) 

au/ tk) n 

为了获得数据的完整性，采用数值方法取代解析的方法对该微分方程进行计算，公式如下涉及的控制量

有:推力设置 δPLA ，平尾偏角乱，副翼偏角乱，方向舵偏角坑，前缘襟翼偏角 δLEF;输出量有:马赫数 Mα，真速

矶，过载 nz '滚转角 ψ，俯仰角速率 q ，滚转角速率p 。

。y，( tk+1)n Yi (tk+ 1 ，叫 (tk ) + δu/ tk ) ) π -Yi(tk + 1 ,U/tk) -ÔUj(tk))n 

aU/tk) n - 2ô问 (tk ) n 
(12) 

最终的雅可比矩阵公式为:

δPLA Ôe δa δrδLEF 

Vr• 11.1 11.2 11.3 11.4 11,5 

nz--如 12.1 12.2 12.3 12.4 12.5 

p• λI λ2 λ3 13 .4 13,5 I =J (13 ) 

q• 14.1 λ2 14.3 λ4 λ5 

'p一步 15,1 15,2 λ3 λ4 15.5 
2.3 每步的迭代计算时间选取
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迭代计算时间 !!:.t 对逆向仿真算法的稳定性和精确性有重要的影响[7] 当 !!:.t 的值过大时，受系统的物理

动态特性的影响，系统的响应会产生不稳定的振荡，此时，可以对输出状态增加高频滤波器来过滤系统的振

荡现象;当 !!:.t 减小时可以使振荡的幅值减小，但太小的 !!:.t 又会增加系统的动态误差，所以选择合适的 !!:.t 的

值是必要的。 !!:.t 的选取范围一般为(0. 05 - O. 5) s。本文中的逆向仿真算法没有采用滤波器，并且通过尽量

增大 !!:.t 的值来缩短计算时间。

在 !!:.t 内的迭代次数不能够太大，一般要在5 到 10 次迭代中获得合适的控制变量 U ，最多不能超过50 次

迭代。这种限制可以使算法具有很好的鲁棒性。如果符合误差条件的控制变量 U 在规定的限制条件下没有

找到。逆向仿真算法将会使用迭代过程中最合造的 U 值进行下一步的计算。

3 仿真实例分析

设置原仿真轨迹获取方案为:飞机通过使逃脱距离最大化来试图规避导弹的攻击，导弹采用单纯的追踪

控制模式。基于飞机三自由度运动方程得出原仿真轨迹。

飞机以平飞状态开始逆向仿真计算，设置 H=6000 ，M，α=0.8。选取民，吭，ψ 作为要辨识的输出状态。

如果采用滚转速率p 作为待辨识参数，在参数p 的逆向仿真过程中会出现振荡现象，需要设计滤波器来过滤

出现的振荡环节，增加了仿真算法的复杂性。而采用滚转角 ψ 作为待辨识参数，振荡现象基本上消除，得到

和最优的轨迹尽可能相似的结果。

迭代计算时间 !!:.t 取为 0.25 s。忽略发动机的瞬时变化，逆向仿真的结果和轨迹优化算法计算出的结果

对比见图 6 -7 0 inv 代表逆向仿真的参数，图 6 中参数民已缩小 150 倍，使其能和过载 nz 使用同一坐标系。
根据仿真的结果可以看出，飞机主要参数民，吼，ψ ， {)- ， ψ 辨识的精度很高。在 nz 仿真曲线上升段会出

现一些小的偏差，但在可接受的误差范围内。总的来说逆向仿真的结果和原仿真结果的拟配精度完全满足

系统辨识的精度要求。

基于飞机三自由度运动方程的算法得出的原轨迹和逆向仿真的轨迹见图 8。通过图 8 可以看出 2 条轨

迹线有很高的相似程度，从而也说明了逆向仿真算法检验飞行轨迹控制规律的合理性与精确性。
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图 6 法向过载及速度仿真曲线 图 7 欧拉角仿真曲线

Fig. 6 The simulation of overload and velocity Fig. 7 The simulation of Euler angle 

图 8 原仿真轨迹及逆向仿真轨迹

Fig.8 四le trajectory of the original 

simulation and the inverse simulation 

4 结束语

本文采用逆向仿真过程来检验仿真飞行轨迹真实性，将基于积分形式的逆向仿真算法应用到飞机的六

自由度四元数方程中，并对三自由度建立的规避导弹时的飞行轨迹进行了逆向仿真验证，在对逆向仿真算法

辨识出的参数和轨迹进行分析后可以看出原轨迹较符合真实状况，从而也进一步验证了该算法的合理性。
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The Inverse Simulation Method ßased on Equations 
of Flying Motion Using Quaternion Orientation 

XUE Yuan , XU Hao - jun , HU Meng - quan , GUO Hui , CHAI Shi - jie 

(编辑:徐敏)

(Engineering Institute , Air Force Engineering University , Xi' an 710038 , China) 

Abstract: Inverse simulation is important in validating the known flying state. In the process of establishing equa­

tions , quatemion is used to set up six degree - of - freedom( 6 - DOF) flight model in order to avoid singularities , 
the flight simulation based on quatemion is also perfonned. The general me出od of inverse simulation is introduced; 

the means of identifying key parameters in the inverse simulation is discussed. The 3 - DOF model tr，哉jectory ac­

quired by avoiding a missile is inversely simulated to get the control rule for producing the initial trajectory , the in­

versely simulated trajectory is gained by running 出e 6 - DOF model with the obtained control rules. The rationality 

of the initial optimal trajectory is verified by comparing the inversely simulated trajectory with the initial trajectoη­

Key words: quatemion; 6 - DOF; inverse simulation; trajectory optimization 




