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背景知识——载具分类与装配概述主流无人系统支持的载具分类参考两个开源的飞控

社区 PX4和 APM：https://docs.px4.io/main/en/airframes/airframe_reference.htmlhttps://ardupilo

t.org/ardupilot/index.html 

常规支持的载具 其它载具 

多旋翼 无人车与无人船（控制原理相似，

飞控中用同一种机架描述） 

固定翼 无人潜航器 

垂直起降 无人直升机 

 无人气艇 

常规载具的装配与控制原理 

载

具

类

型 

控制原理 执行器布局分类 动力系统连接 

多

旋

翼

飞

行

器 

所有多旋翼共用一套控制器，输

出力和力矩（1 个推力和 3 个方向

的力矩，总共 4个控制通道）经过

控制分配器（混控器 mixer）分解

为不同电机数量的转速（油门）

值（映射时除考虑各通道的控制

需求，还有响应需求的机动性能

相关考量） 

电机-螺旋桨的安装方

式 

强电连接：电池——

电调——电机——螺

旋桨弱电连接：飞控

自驾仪——电调 

影

响

控

制

效

率 

平铺 

共轴 

影

响

控

制

分

配 

+ 

X 

不完全对称 

固

定

翼

飞

行

器 
和多旋翼的区别螺旋桨（引擎）

和多旋翼相同 0-1 范围控制量，对

应油门（转速）范围舵机控制量

的范围是-1到 1的范围，对应舵面

的偏转角度范围 

舵机舵面的安装方式

电机-螺旋桨的安装方

式 
 

位置

控制器
控制

分配器

df

姿态

控制器

d d, 
dτ

d,k

d

电机

控制器
多旋翼

d,k

p, v

dp

,Θ ω

底层飞行控制

Θ

p

https://docs.px4.io/main/en/airframes/airframe_reference.html
https://ardupilot.org/ardupilot/index.html
https://ardupilot.org/ardupilot/index.html
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常规固定翼 控制

通道 MAIN1: aileron：副翼 MAIN

2: elevator：升降舵 MAIN3: throttl

e：油门MAIN4: rudder：方向舵M

AIN5: flaps：襟翼 MAIN6: gear：

起落架 

相对多旋翼续航更长

无法垂直起降，需要

较长起降跑道多一个

空速管，控制大多基

于空速而非地速 

飞翼固定翼 控制通

道 MAIN1: 左副翼 MAIN2: 右副翼

MAIN4: 油门 

没有方向舵，需要依

靠滚转角，进行转弯

控制升降舵和副翼合

并，依靠两者的差动

实现滚准和俯仰控

制。无法跑道起飞降

落，通常需要抛射起

飞或降落伞降落 

复合固定翼（垂直起降 VTOL）

VTOL 无人机 MAI

N1-4:电机 1-4AUX1: Aileron 1：副

翼 1AUX2: Aileron 2：副翼 2AUX

3: Elevator：升降舵 AUX4: Rudder

 ：方向舵 AUX5: Throttle ：油门 

综合固定翼和多旋翼

双重优势，能垂直起

降且具备高航时旋翼

动力系统本身占用载

荷重量，且会带来额

外的风阻等。 

统一建模框架如图 4- 1 所示，不同类型的无人系统（例如无人车、无人机、无人船等）的

外形和运行环境不一样，但是它们从系统结构图上有非常多建模与仿真系统可以大量复用

的共同的特点。因此，本章节介绍的模型框架采用了模块化的方法将整个无人模型系统划

分为若干子系统，使最大化这些公共因素，使复杂的建模问题简单化。
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控制系统传感器 执行器

机体 环境

固定翼 多旋翼 复合飞行器

船 车 直升机

操作系统

驱动接口

底层：控制算法

顶层：人工智能AI

中间层：

安全保护逻辑IMU 气压计

视觉
GPS

 

控制

信号

传感器

数据

力和力矩

运动和动态 偏转或喷射

螺旋桨

电池

轮胎

地面

水

空气

风

障碍物

电
机

舵机

 

 

图

4- 1 不同类型无人载具系统的共同系统结构如图 4- 2 所示，不同类型的无人载具系统间的根

本差别在于执行器和气动组件的选型和布局，这些差别可能非常大。以固定翼系统为例，

其动力组件安装于机头，产生平行于机头向前的拉力（也可置于机尾和机翼，向后产生推

力），而其他执行器则通过定量的偏转产生控制力矩；而多旋翼系统的四个动力单元组件则

安装于四个机臂上，产生垂直于机身平面向上的拉力，但其分布位置也不同。同样的，无

人船和无人车也有其独特的动力组件安装位置和控制力的生成方向。在运动过程中，无论

是多旋翼、固定翼还是无人车，都会受到气动力的影响，气动力系数和其自身物理特性有

关，这些无人系统也用统一的气动模型来建模。

螺旋桨

升降舵 #2

升降舵 #1 方向舵副翼 #1

副翼 #2

螺旋桨 #3 螺旋桨 #1

螺旋桨 #2 螺旋桨 #4

轮胎 #3

轮胎 #1

轮胎 #4

轮胎 #2
螺旋桨 #1 螺旋桨 #2

图 4- 2 不同
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类型的载具的执行器布局无人系统载具运动模型可以通过物理与虚拟组件分解为错误!未找

到引用源。所示的统一建模框架。在该框架中，运动模型系统整体可以细分为三个子系

统：机体子系统、传感器子系统和三维环境子系统。机体子系统包含了执行器、机身、运

行环境、力与力矩等内部子系统模块，是对机体在环境的运动、能耗和故障特性的整体描

述；传感器模型主要用于描述控制软件之外的所有电子硬件模型，主要包含传感器数据、

通信协议、连接接口等特性；三维环境模型主要用于描述无人机飞行的三维视景环境（包

括树木、障碍物、公路等），用于为自主控制系统提供视觉数据的模拟。每个子系统又可以

向内细分为更小的独立子系统模块，最终形成了错误!未找到引用源。所示的模块化统一建

模框架。

图

4- 3 无人系统载具运动模型连接拓扑结构

图 4- 4 

机体子系统连接关系无人载具统一建模理论运动参考坐标系与运动状态的描述参考坐标系

右手定则在定义坐标系前，首先介绍右手定则。如图 1(a) 所示，右手大拇指指向 轴正方

向，食指指向 轴正方向，中指所指方向即 轴正方向。进一步，如图 1(b) 所示，要确定旋

转正方向，用右手大拇指指向旋转轴正方向，弯曲四指，那么四指所指方向即旋转正方

力和力矩

控制力和力矩

气动力

地面&物理碰
撞

重力

机身

速度

位置

姿态

角速度

动态

环境

重力 空气密度

风

磁场

地形

...系统
分解

电池

电调

电机

螺旋桨

...

执行器

...

...

机体子系统

运动
状态

控制
信号

传感器数据

GPS

气压计 陀螺仪

加速度计

视觉 ...

传感器产品

MS5611

LiDAR

MPU6050

Camera ...

通信接口

...

雷达

传感器子系统

#1 #2

...

舵机系统 引擎&轮胎

#3

#1 #2

...#3

#1 #2

...#3

螺旋桨系统

SPI I2C

CAN PWM

三维
环境
数据

控制系统

传感器信号

+

+

+

三维
环境
子系
统

稳态方程1
动态

ss,1
1

控制
信号
向量

n ss,n
n

     i
i

ctrly

执行器子系统

acty

执行器
状态
向量

稳态方程 动态

执行器控制
力和力矩

气动力

重力

接触力



grouF

aeroF

actF

gravF

fmy

力和力矩子系统

合力和
力矩

机身子系统环境子系统
bodyy

Vehicle 
States环境参数

和状态 envy

bodyy

fmy

envy

bodyy
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向。本章采用的坐标系和后面定义的角度正方向都是沿用右手定则。

图 4- 5 右手定则

下的坐标轴和旋转正方向常规坐标系 地球坐标系
e e e eO x y z− （也称为地面坐标系）用于无

人载具相对于地面的运动状态，确定机体的空间位置坐标。它忽略地球曲率，即将地球表

面假设成一张平面。通常以载具初始位置或者地心作为坐标原点
eO 。先让

ex  轴在水平面

内指向某一方向（通常取朝北），
ez 轴垂直于地面向下（通常竖直向下，指向地心）。最

后，按右手定则确定
ey 轴（通常朝东）。因此，地面坐标系也称为北东地坐标系（North-

East-Down，NED）。机体坐标系
b b b bO x y z− 与载具机体固连，其原点

bO 取在载具的重心

（质心，或者几何中心、底盘中心等）位置上。
bx 轴在沿水平方向指向机头朝前。

bz 轴

在载具竖直对称平面内，垂直
bx 轴向下。最后，按右手定则确定

by 轴（通常指向载具右

侧）。因此，机体坐标系通常也称为前右下坐标系（Forward-Right-Down，FRD）。注意：

在本书的公式中，上下标 e 表示 Earth，上下标 b 表示 Body。

ex

eo

ey

ez

bo by

bz

bx

 



图 4- 6 机体坐标系与地面坐标系

的关系图运动状态的描述及参考系转换方法欧拉角如图 4- 6 所示，在载具运行过程中机体

坐标系会逐渐与地面坐标系产生偏差，这个偏差就体现为载具的姿态角。目前，姿态角可
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以用欧拉角、四元数、旋转矩阵等方式来表示，这里先介绍欧拉角的定义方法。欧拉角是

一种直观的姿态表示方法且物理意义明确，在姿态控制中被广泛应用。根据欧拉定理，刚

体绕固定点的旋转可以看作是绕该点的若干次有限旋转的合成。地球固连坐标系绕固定点

经过三次基本旋转可以得到机体坐标系。在这三次基本旋转中，旋转轴是待转动坐标系的

某一对应坐标轴，旋转角度即为欧拉角。因此，姿态矩阵和三次基本旋转的顺序密切相

关，可以用三次基本旋转矩阵的乘积表示。欧拉角按照旋转次序的不同被规定为十二种顺

序：X‐Z‐X, X‐Y‐X, Y‐X‐Y, Y‐Z‐Y, Z‐Y‐Z, Z‐X‐Z, X‐Z‐Y, X‐Y‐Z, 

Y‐X‐Z, Y‐Z‐X, Z‐Y‐X, Z‐X‐Y。其中，本书采用的是在无人系统中最常用的 Z-

Y-X 的顺序，它也被称为是航空次序欧拉角。如图图 4- 6 所示，机体坐标系与地面坐标系

之间的夹角就是飞机的姿态角，又称欧拉角，基于 Z-Y-X 的顺序定义如下：偏航角 ：机

体轴在水平面上的投影与地轴
ex 之间的夹角，以机头右偏为正。俯仰角 ：机体轴与地平

面
e e eO x y− （水平面）之间的夹角，飞机抬头为正。滚转角 ：飞机对称面绕机体轴

bx 转

过的角度，右滚为正欧拉角变化率与角速度的关系设机体旋转角速度为

b

b b b

T

x y zw w w  w ，那么根据运动学原理，可以求出欧拉角变化率与机体旋转角速度

满足如下关系 
b

b

b

1 0 sin

0 cos cos sin

0 sin cos cos

x

y

z

w

w

w

 

   

   

 −   
    

=     
    −    

 (0-1)进一步进行逆运算，有

 b= θ W w  (0-2)其中

1 tan sin tan cos

, 0 cos sin

0 sin / cos cos / cos

    

  

    

   
   

−
   
      

θ W  (0-3)从式(0-3)可

以看出，矩阵W 中部分元素的分母为 cos 。在 / 2 = 时， cos 0 = 会导致W 失去意

义，这属于后文会介绍的奇异性问题，应该尽量避免。注：从式(0-2)也可以看出，在通常

情况下（欧拉角 0, 0   时）下面公式成立 
b

b

b

x

y

z

w

w

w







  
  

   
     

 (0-4)也就是说，欧拉角的导

数，通常情况下并不等于载具角速度。这一点与直观常识存在一定的出入，在进行建模分

析时，需要特别注意。同时，也可以得出结论当俯仰滚转角接近为 0 时，欧拉角变化率近

似等于机体角速度，这个结论在旋翼无人机模型进行线性化时也常用到。旋转矩阵定义旋

转矩阵（Rotation Matrix）是在乘以一个向量的时候有改变向量的方向但不改变大小的效果

并保持了手性（例如本书的右手定则）的矩阵。通过旋转矩阵可以方便地将一个向量从一

个坐标系，投影到另一个坐标系。可以想象一下，飞机在飞行过程中，它受到的重力始终

是朝向地面的，因此在地球坐标系下可以方便地对重力进行表示，例如  
Te 0 0 g=G 。

但是，在进行受力分析时，我们常常需要将所有的力分解到机体坐标系下进行汇总，再输
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入到载具动力学模型之中。这里，可以将重力在机体坐标系下的投影表示为

T
b

x y zg g g =  G ，基于线性代数的知识可知，这个坐标变化可以变成矩阵运算，即

 b b e

e= G R G  (0-5)其中， b

eR 表示为将向量从地球坐标系映射到机体坐标系的旋转矩

阵，它是一个正交矩阵（转置运算与求逆运算结果相同，模为 1）。同理，基于矩阵求逆的

知识可以定义 ( ) ( )
1 T

e b b

b e e

−

=R R R  (0-6)其中， e

bR 表示为将向量从机体坐标系映射到

地球坐标系的旋转矩阵，它满足如下关系 e e b

b= G R G  (0-7)由于旋转矩阵是完全由载

具机体坐标系与地面坐标系之间的夹角决定的，因此它也可以和欧拉角一样用于表示载具

姿态。在无人系统建模中，通常采用选用 e

bR 作为表示载具姿态的旋转矩阵，旋转矩阵也通

常称为方向余弦矩阵(Direction Consine Matrix，DCM)。根据欧拉角的定义，从机体坐标系

到地球固连坐标系的旋转矩阵 e

bR 可以表示为

e

b

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

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

sin sin cos cos cos

           

           

    

− + 
 

= + −
 
 − 

R  (0-8)反过

来，也可由旋转矩阵反求欧拉角。首先定义旋转矩阵 e

bR 为 

11 12 13

e

b 21 22 23

31 32 33

r r r

r r r

r r r

 
 

=
 
  

R  (0-9)由

式(0-8)(0-9)可求得

21

11

31

32

33

tan

sin

tan

r

r

r

r

r








=


= −


 =


 (0-10)考虑到欧拉角的取值范围为

     , , / 2, / 2 , ,         −  −  − ，式(0-10)的解为 

21

11

31

32

33

arctan 2

arcsin( )

arctan 2

r

r

r

r

r







  
=  

 


= −


  =  
  

 (0-11)其

中，函数 arctan 2 定义如下 

arctan( / ) 0

arctan( / ) 0, 0

arctan( / ) 0, 0
arctan 2( , )

/ 2 0, 0

/ 2 0, 0

0, 0

y x x

y x y x

y x y x
y x

y x

y x

undefined y x












+ 

 −


+ =
 − =


= =

＜

＜ ＜

＞

＜

                  

    

     

                  

                  

             

 (0-12)这里

( )arctan  和 ( )arcsin  的值域为  / 2, / 2 − 。 由式(0-8)可知，当俯仰角 / 2 =  时，
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( ) ( )

( ) ( )e

b

0 sin cos

0 cos sin

1 0 0

   

   

− 
 

=  
 
 

R  (0-13)由于已知旋转矩阵 e

bR ，仅能确定  的

取值，并不能唯一确定 ,  的取值，因此方程有无穷多组解。因此当俯仰角取值正负 90 度

（奇异点）时，欧拉角发生奇异现象。 从上面分析可以得出结论：旋转矩阵包含 9 个元

素，已知 3 个欧拉角可以求解出旋转矩阵（唯一解）。但是，已知旋转矩阵并不能唯一求解

欧拉角。换句话说，某些姿态位置（俯仰角±90°）可能对应多个（无穷多）欧拉角。在

发生奇异现象时，通常采用人为强制设定 0 = ，来求解出 的值。这条人为强制规则带来

的最大问题是，当载具的姿态经过奇异点时，欧拉角变得不再连续。例如，想象载具在奇

异角附近做小范围运动 0 0
2 2 2 2

   
 

   
−  → +    

   
 (0-14)实际上欧拉角的解算

结果为 0 0 0
2 2 2 2 2 2

     
 

     
−  → → +      

     
 (0-15)可以看出俯仰角和偏航角

都发生了突变，不再连续，这对于常规的控制方法是致命的，会带来坠机等不可预料的结

果。因此，在载具存在大角度运动情形时，是禁止使用欧拉角来进行控制器设计的，通常

需要采用旋转矩阵或后文介绍的四元数。造成上述奇异现象的原因是欧拉角 0
2 2

  
 
 

和

0
2 2

  
 
 

表示的姿态是完全相同的（先俯仰 90 度再滚转 90 度，和先偏航 90 度再俯仰

90 度的效果完全相同），但是人为规则下会强制将 0
2 2

  
 
 

重定义为 0
2 2

  
 
 

，以

确保每个姿态角的转换顺序的唯一性，这就导致了欧拉角经过奇异点时会发生不连续的问

题。旋转矩阵导数与机体角速度的关系仅考虑刚体旋转（不考虑平动），对任意向量

e 3r 求导满足 
e

e ed

dt
= 

r
ω r  (0-16)其中，符号×表示向量叉乘。图 4- 7 中的圆周运

动可以直观地阐释式   。 图 4- 7 对圆周运动向量求导两个向量

T

x y za a a  a 和
T

x y zb b b  b 的叉乘定义为  a b a b


 =  (0-17)其中
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  

0

a 0

0

z y

z x

y x

a a

a a

a a


 −
 

− 
 − 

 (0-18)是斜对称矩阵。由式(0-16)可得

 

e e e

1 2 3 e e e e e e

1 2 3

d

dt
  

    =    

b b b
b b b  (0-19)由于 e e b

b 


 =  ω R ，结

合向量叉乘的性质，式(0-19)进一步表示为 
e

e bb

b

d

dt 
 =  

R
R ω  (0-20)其中 b


   是

b  

的斜对称形式。旋转矩阵的应用避免了奇异性问题。然而， e

bR 含有九个未知变量，因此求

解微分方程(0-20)的计算量比较大。下面将引入四元数表示方法。四元数的定义欧拉角简单

但有奇异问题，旋转矩阵无奇异但是维度太高，运算过于复杂。那么可否采用欧拉角加一

维约束的方式来解决奇异问题并降低计算量呢？基于此思想，四元数（Quaternions）的方

法应运而生。四元数是由爱尔兰数学家哈密顿（William Rowan Hamilton, 1805-1865）在

1843 年发明的数学概念，四元数的乘法不符合交换律，需要使用四元数专用的计算规则来

进行运算。  四元数来表示姿态四元数一般表示为 
0q 

=  
 v

q
q

 (0-21)其中，
0q  是

4q 的标量部分，  
T 3

v 1 2 3q q q= q 是向量部分。对于实数 s  ，对应的四元数

表示形式为  
T

1 3s 0 =q 。对于纯向量 3v ，对应的四元数表示形式为
T

0 T =  q v 。

注：四元数的特殊计算规则可以自行学习，后续内容仅展示结论。 假定地球固连坐标系

到机体坐标系的旋转四元数为  
Tb

e 0 1 2 3q q q q=q ，可求解得到四元数与旋转矩阵的关

系矩阵 

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )
( )

2 2 2 2

0 1 2 3 1 2 0 3 1 3 0 2

e 2 2 2 2 b

b 1 2 0 3 0 1 2 3 2 3 0 1 e

2 2 2 2

1 3 0 2 2 3 0 1 0 1 2 3

2 2

2 2

2 2

q q q q q q q q q q q q

q q q q q q q q q q q q

q q q q q q q q q q q q

 + − − − +
 

= + − + − − 
 − + − − + 

R C q  (0-22)在现有

规则下，四元数与旋转矩阵可相互唯一求解。 同时也可以得到四元数与欧拉角的关系

如下 
b

e

cos cos cos sin sin sin
2 2 2 2 2 2

sin cos cos cos sin sin
2 2 2 2 2 2

cos sin cos sin cos sin
2 2 2 2 2 2

cos cos sin sin sin cos
2 2 2 2 2 2

     

     

     

     

 
+ 

 
 +
 

=  
 +
 
 
 +
 

q  (0-23)可见，当俯仰角 / 2 =  时，式
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(0-23)可以简化为 b

e

cos
2 2

sin
2 22

2
cos

2 2

sin
2 2

 

 

 

 

  
  
  

  
  

  =
  
  

  
  
  
   

q  (0-24)和旋转矩阵一样，会存在奇异问题。因

此，给定欧拉角可以唯一确定四元数，但是给定四元数无法唯一确定欧拉角。由于四元数

与旋转矩阵可以实现唯一求解，因此四元数可以有效地表示载具姿态，且不存在奇异性问

题，而且其维度和计算复杂度远小于旋转矩阵。在进行无人机等高机动载具运动学建模和

控制器设计时，四元数都有非常广泛的应用。其他常用参考系及运动状态描述除了我们在

前面所提到地面坐标系、机体坐标系以外，在进行固定翼（倾转旋翼、导弹等）建模时，

我们还需要了解气流坐标系与航迹坐标系的相关知识。稳定坐标系飞机相对于周围空气相

对运动的速度称为空速矢量
aV ，它的大小就是我们通常说的空速。飞机在正常飞行时，机

翼的总体方向与空速矢量有一个正的夹角，这个夹角叫做迎角 （或者叫攻角），如图 4- 

8 所示。我们将空速矢量
aV 在机体坐标系的

b b bo x z 平面上投影，得到一个向量
axV ，它与机

体坐标系的
b bo x 轴之间的夹度就是迎角。我们定义一个新的坐标系，它的原点

so 和机体坐

标系的原点
bo 重合，它的

s so x 轴沿着
axV 的方向，它的

s so y 轴和机体坐标系的
b bo y 轴重

合，同时根据右手定则确定它的
s so z 轴。这个坐标系

s s s so x y z 即为稳定坐标系。

图 4- 8 稳定坐标系与迎角由机体坐标系到稳定

坐标系间的旋转矩阵可以表示为： ( )

cos 0 sin

0 1 0

sin 0 cos

 



 

 
 

=
 
 − 

R  (0-25)气流坐标系如图 4- 9

所示，我们定义飞机的侧滑角  是空速矢量
aV 与机体坐标系中

b b bo x z 平面的夹角，同时我

们基于稳定坐标系
s s s so x y z ，定义一个新的坐标系

w w w wo x y z ，在这个坐标系中，
w wo x 的方

向与空速矢量
aV 的方向相同，

w wo z 轴与稳定坐标系
s so z 的轴重合，基于确定的两个轴，我

们可以通过右手定则来确定轴的方向，由于
w wo x 的方向与空速矢量

aV 的方向相同，所以我

们将这个坐标系
w w w wo x y z 称为气流坐标系，根据图中坐标系间的角度关系，我们可以推导
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由稳定坐标系到气流坐标系的旋转矩阵为： ( )

cos sin 0

sin cos 0

0 0 1

 

  

 
 

= −
 
  

R  (0-26)

图 4- 9 气流坐标系与侧滑角结合式(0-25)(0-26)两个

旋转矩阵，我们最终可以得到由机体坐标系到气流坐标系的旋转矩阵为：

 ( ) ( )w

b

cos cos sin cos sin

sin cos cos sin cos

sin 0 cos

    

      

 

 
 

= = − −
 
 − 

R R R  (0-27) 注：本书上下标出现

w 时，表示气流（Wind）坐标系。航迹坐标系在固定翼无人机中，航迹坐标系
k k k ko x y z 的原

点位于机体的质心位置，
k ko x 轴沿着空速矢量

aV 的方向，
k ko z 轴在

k ko x 轴的铅锤平面

内，且垂直于
k ko x 轴指向机体的下方，同时我们基于

k ko x 轴与
k ko z 轴，可以根据右手定则

确定
k ko y 轴，空速矢量

aV 与惯性坐标系中
e e eo x y 平面的夹角即为航迹倾角 ，航即向上为

正，如图 4-3 所示，空速矢量
aV 在

e e eo x y 平面内的投影与
e eo x 轴之间的夹角称为航迹偏角

 ，向右为正。 图 4- 10 航迹坐标系空速、风速和

地速在对固定翼无人机相关动态方程进行推导时，我们往往需要对固定翼无人机对于给定

的坐标系例如惯性坐标系的受力、速度以及加速度进行分析，而空气动力的分析依赖于飞

机相对于周围空气的速度，我们将风相对于惯性坐标系的速度称为风速，表示为
wV ,对将
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固定翼无人机相对于地球表面（惯性坐标系）的速度称为地速，表示 e
v 为或 gV ，将固定

翼无人机相对于风的速度称为空速，表示为空速矢量
aV ，这三个速度之间的关系为：

 a g w= −V V V  (0-28)其中，地速矢量在机体坐标系下的分量可以表示为： 

b

b

b

g

b

g g

g

x

y

z

v

v

v

 
 

=  
 
  

V

 (0-29)用类似的方法，我们也可以得到风速矢量在机体坐标系下的表示：

 

b

b

b

w

b b

w w e w

w

x

y

z

v

v

v

 
 

= =  
 
  

V R V  (0-30)空速在机体坐标系下的表示，可以具体写成

 

b b b

b b b

b b b

a g w

b

a a g w

a g w

x x x

y y y

z z z

v v v

v v v

v v v

   −
   

= = −   
   

−      

V  (0-31)而在气流坐标系中，我们可以将空速矢量表示为以下

形式： 

a

w

a 0

0

V 
 

=  
  

V  (0-32)在对于固定翼无人机进行建模与仿真的过程中，我们可以认为

相对于惯性坐标系的风速矢量由风模型提供，而机体相对与惯性坐标系的速度也可以由运

动学方程获得，因此结合上述表达式，得到 

b

b

b

a a

b b

a a w

a

0

0

x

y

z

v V

v

v

   
   

= =    
      

V R  (0-33)将式(0-27)中的

旋转矩阵进行求逆，将求逆结果代入式(0-33)中，可以得到 

b

b

b

a

b

a a a

a

cos cos

sin

sin cos

x

y

z

v

v

v

 



 

   
   

= =   
      

V V

 (0-34)由此可以求解出如下关系式 

b b b

b

b

b

b b b

2 2 2

a a a

a

a

a

2 2 2

a a a

arctan

arcsin

a x y z

z

x

y

x y z

V v v v

v

v

v

v v v





= + +

 
=  

 
 

 
 =
 + +
 

 (0-35)载具运动模

型构建开发工具箱 Aerospace 工具
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Simulink 的

Aerospace Blockset 工具箱的 GNC/Navigation 模块库中包含模块来生成带噪声的传感器数

据，进入右图 Help 页面可查看详情。在 MATLAB 命令框输入“asbhl20”（或者打开“eB\ 

asbhl20.slx”文件）,可以找到提供的固定翼飞行器的较为全面的建模例子，熟悉用

Simulink 对飞行器各个部分进行建模。同理，在 MATLAB 命令框输入

“asbQuadcopterStart” （或者打开“eB\ asbQuadcopter.slx”文件）,可以 找到提供的多旋

翼飞行器的较为全面的建模例子，熟悉用 Simulink 对旋翼类各个部分进行建模。相关文献

全权,杜光勋,赵峙尧,戴训华,任锦瑞,邓恒译.四旋翼飞行器设计与控制[M],电子工业出版

社,2018.重点参考其中的多旋翼相关坐标系和姿态表示和多旋翼动态建模部分附加资源官

方文档：RflySim 官方文档：https://rflysim.com/doc/zh/ 社区交流：加入 RflySim 技术交流

群：951534390 Q2：编译报错，无法加载库文件

A2：这可能是由于安装平台时 PX4PSP 工具箱未更新到最新版，更新 RflySim 安装包后按

照如下配置重新安装平台即可

https://rflysim.com/doc/zh/
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