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　　摘　要　给出了一种利用飞行器飞行试验实测数据估算飞行器气动参数的建模前估计算法, 完成了某

轴对称无控飞行器的非线性气动参数辨识。计算结果表明 : 该方法计算过程简单、 迅速, 可以作为快速估算

飞行器气动参数的有力手段, 尤其适合于辨识大攻角下的气动参数。
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Abstract　A non linear ae rodynam icm odel has been ident ified by app ly ing the est im at ion-be fo re-

m ode ling (EBM ) technique to f ligh t test ing da ta. T he tw o-part a lgo r ithm contains a non linea r sta te

e stim ato r and a curve-f it ting p ro cedure. T he resu lts show that th is technique is use fu l fo r qu ick de ter-

m ina t ion o f ae rodynam ic coef f icien ts, and par ticu lar ly app licab le to nonlinear f ligh t reg im es, su ch a s

h igh ang le-o f-a t tack reg im e.
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由飞行器飞行试验实测数据估算飞行器气动参数的气动参数辨识技术已越来越为人们所重视和接

受, 并已成为确定飞行器气动特性的一个重要手段。它不仅能为飞行器设计提供反映实际飞行特性和

飞行环境的气动力数学模型, 而且可以验证和修正地面试验和理论计算结果。因此, 对飞行器气动参

数辨识方法的探讨有着重要的理论意义和经济价值。

建模前估计法 (E st im a tion -Befo re-M odeling, 简称 EBM )最早由 S chne ide r在 1965年提出 [ 1], 用

于标量时间模型的非线性状态和参数估计, 1973年推广用于矢量时间模型。先是用于弹道预测和弹道

系数估计, 之后用于气动参数辨识, 建立飞行器的气动力系数数学模型
[2 ]

。该方法将气动参数辨识过程

分为两步进行, 第一步先用 K a lm an滤波器或其它平滑滤波器进行状态估计, 得到气动力和气动力矩系

数的时间历程; 第二步利用第一步得到的气动力和气动力矩系数以及攻角的时间历程, 采用逐步线性

回归法或最小二乘法, 建立飞行器的气动力系数数学模型。该方法将复杂的建模和估计问题解耦为 6个

简单问题, 使计算过程大为简化。

1　状态估计

系统辨识中最为常见的问题是确定系统中某些外作用力与系统状态参数间的数学关系式 (数学模

型 )。与其它参数辨识方法不同, 建模前估计法首先将这些外作用力增广到状态变量中, 采用状态估计

方法确定状态参数和这些外作用力的时间历程; 然后再根据状态参数和这些外作用力的时间历程, 采
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用参数估计方法确定这些外作用力与系统状态参数间的数学关系式 (数学模型 )。

根据本文所处理的飞行器的飞行弹道特点, 采用考虑了横侧向干扰的三自由度飞行动力学方程:

v
 
xb = kz vyb - k-y v-z b + g (nx - sinhco sj) ( 1)

v
 
yb = k-x v-zb - kz v xb + g (ny - coshco sV- sinhsinjsinV) ( 2)

k z =
Ix - Iy

Iz
k-xk-y -

M p z c

Iz
+

qSM L

Iz
m z c ( 3)

h = (k-y sinV+ kz co sV) /co sj ( 4)

j = k-y cosV- kz sinV ( 5)

V = k-x + h sinj ( 6)

式中: v xb, v yb, vz b为飞行器地速在质心坐标系中的投影; kx, ky, kz为转动角速度; h,j,V为欧拉角; nx, ny

为质心坐标系下的过载; Ix, Iy, Iz为转动惯量; mz c为俯仰气动力矩系数; q为速度头; SM , L分别为特征

面积和长度;M pz c为推力矩在 z 轴上的分量。m 为飞行器质量。各式中, 上面带有一横杠的量为横侧向

运动参数, 计算过程中将它们视为时间的已知函数而直接采用平滑后的测量值。

观测向量取为: y= (vk,T,kz, nxb, nyb,h,j,V)

观测方程为:

v k = [ (v xb - vw xb )
2
+ (v yb - vw yb )

2
+ (v-z b - vw z b )

2
]
1 /2
+ ν1 ( 7)

T= arctan
- v yb + vw y b

v xb - vw xb
+ ν2 ( 8)

kz = kz + ν3 ( 9)

nx = (P xb - qSM CA ) /mg + ν4 ( 10)

ny = (P yb + qSMCN ) /m g + ν5 ( 11)

h= h+ ν6 ( 12)

j= j+ ν7 ( 13)

V= V+ ν8 ( 14)

式中: v k为飞行器空速; vw xb, vw yb, vw z b为风速;T为攻角; CA , CN 分别为轴向和法向气动力系数; P xb, P yb

分别为推力在轴向和法向的分量; ν为观测噪声。

利用上述状态方程和观测方程, 用广义卡尔曼滤波进行状态估计时, 将气动力系数 CA, CN 和气动

力矩系数 mz c按三阶马尔克夫过程增广到状态向量中, 可以得到各状态参数及气动力和气动力矩系数

CA , CN , m z c的时间历程。

2　推力计算模型

由飞行动力学方程可见, 发动机推力的准确程度将直接影响气动参数辨识的准度。对于采用固体

火箭发动机的飞行器, 其飞行过程中的实际推力与地面试车得到的推力有较大的差别, 目前又没有办

法在飞行器飞行过程中直接测量固体火箭发动机的推力, 因此, 为了提高辨识准度, 必须研究如何根

据地面试验的发动机推力确定飞行过程中发动机的推力。

飞行过程中过载的作用使推进剂的燃速增加, 导致燃烧室压强增大, 从而使得发动机推力增大。这

一推力变化可以通过下面的方法加以修正。

在飞行试验中可以通过测量燃烧室压强来间接得到发动机的推力。 固体火箭发动机的推力计算公

式为:

P = ZpCp p cA t - A ep a ( 15)

式中: P 为发动机推力; Zp 为喷管效率; Cp为推力系数,由喷管面积比唯一确定; p c为燃烧室压强; A t, A e

分别为喷管喉部和出口面积; p a为环境压强。

上式中的喷管效率可以假定与地面试验时相同, 由地面试车的推力和燃烧室压强, 通过下式计算

得到:
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Zp =
∫

t
b

0
(P g + A e pa )dt

∫
t
b

0
(Cp p cgA t )dt

( 16)

式中: P g为地面试验发动机的推力; p cg为地面试验发动机的燃烧室压强。

在发动机工作过程中, 由于喷喉烧蚀的影响, 喷喉面积 A t是变化的。国内外研究成果表明, 烧蚀

速率一般是燃烧室压强的函数, 因此, 在飞行过程中喷喉面积也将不同于地面试验结果。 本文采用地

面试验得到的喷喉烧蚀速率模型, 由飞行试验得到的燃烧室压强确定喷喉面积 A t在飞行过程中随发动

机工作时间变化。 喷管出口面积在发动机工作过程中是不变的, 因此, 根据面积比就可以确定推力系

数 Cp。再由公式 ( 15) 就可以确定飞行过程中发动机的推力。

3　气动参数估计

建模前估计法的第二步是根据状态估计中得到的气动力和气动力矩系数的时间历程, 采用参数估

计方法进一步确定气动系数的数学模型。 当数学模型的形式未知时, 可采用逐步回归法同时确定模型

形式和模型中的参数; 当模型形式已知时, 则可以采用最小二乘法确定模型中的参数。本文根据所研

究的飞行器的特点以及地面风洞试验的结果, 采用下述非线性气动力数学模型:

轴向气动力系数:

CA = CA 0 + C
T
A 2W2 ( 17)

法向气动力系数:

CN = (CT
N 1 + C

T
N 3W2 )Tco sU ( 18)

俯仰气动力矩系数:

m z c= (m
T
z 1+ m

T
z 3W

2
)Tco sU+ m

k
z
Lkz

v k
- CN

x t

L
- CA

y co

L
( 19)

式中: W为轴对称飞行器的总攻角; U为侧滑角; x t为飞行器质心到理论尖点的距离, 由于推进剂的燃

烧, 它在飞行过程中是变化的; yco为质心在法向的偏心距; CA 0, CN 2, C
T
N 1, C

T
N 3, m

T
z 1, m

T
z 3, m

k
z为待辨识的气

动模型参数, 本文采用标准的加权最小二乘法辨识这些模型参数。由于本文所研究的飞行器在飞行过

程中, 马赫数变化较快, 对气动参数辨识的准度影响较大, 本文对飞行弹道采用了分段辨识的思想, 弹

道的分段可以在使用时通过人机界面进行任意调整。

4　计算结果与分析

本文将上述方法应用于某轴对称无控飞行器的气动参数辨识中, 在 SG I工作站上编制了计算软

件, 该软件具有完善的用于输入、 输出处理的图形用户界面, 用户可实时地以数据和曲线形式对计算

结果进行分析。作为算例, 采用飞行仿真数据模拟的测量数据进行了计算, 获得了较为满意的结果。

附图分别给出了本文通过第一步状态估计得到的轴向气动力系数、 法向气动力系数和压心系数的

时间历程及其与原始输入数据的对比。由图中可见, 辨识结果与原始数据基本一致。 个别点上出现较

大的跳跃, 主要是因为飞行器上的发动机点火和熄火阶段, 推力计算的精度较差, 从而导致辨识结果

的误差。

附表给出了在不同马赫数和攻角下, 利用建模前估计法最终辨识得到的气动数学模型计算出的气

动系数与原始气动系数 (即飞行仿真计算所用的输入值 ) 的比较。表中数据表明, 利用本文给出的建

模前估计法, 可以比较精确地辨识出飞行器的气动力系数。 尤其对于较大攻角下的气动系数辨识, 本

方法能得到满意的辨识结果。
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附图　气动系数的时间历程

附表

CA CN X p

M T 估值 真值 估值 真值 估值 真值

0. 3

0. 3

0. 3

0. 5

0. 5

0. 5

6

9

15

4

6

9

0. 6227

0. 6248

0. 6316

0. 6907

0. 6750

0. 6530

0. 624

0. 624

0. 624

0. 6874

0. 6797

0. 6600

0. 7170

1. 0632

1. 7147

0. 4572

0. 7134

1. 1285

0. 696

1. 068

1. 728

0. 456

0. 708

1. 056

0. 8667

0. 8676

0. 8706

0. 8731

0. 8818

0. 8926

0. 90

0. 88

0. 88

0. 8818

0. 8824

0. 8824
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