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超声速巡航导弹气动力与推力参数一体化在线辨识

江振宇，唐晓斌，刘　双，杨承业
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：为准确预示超声速巡航导弹飞行中的气动力和推力特性，提升飞行性能及任务适应性，提出了
一种气动力与推力参数一体化在线辨识方法。建立了以固体火箭冲压发动机为动力的超声速巡航导弹在

纵平面的运动模型，建立了巡航段气动力系数和推力系数多项式模型，采用无迹卡尔曼滤波算法，开展了

气动力与推力参数一体化在线辨识仿真验证，基于飞行试验对辨识性能进行了比较验证。研究表明，对超

声速巡航导弹进行气动力与推力参数一体化辨识是必要的和有效的，提出的方法可应用于飞行过程中参数
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　　超声速巡航导弹具有飞行速度快、突防能力
强等特点，备受各国关注。对于采用固体火箭冲

压发动机为动力的超声速巡航导弹，其飞行包络

宽、飞行环境复杂，导弹气动力特性及发动机性能

与飞行状态紧密耦合［１］。巡航导弹所受气动力

及推力决定了巡航速度、高度及机动性等飞行性

能，同时飞行马赫数、高度及攻角等状态又影响导

弹所受气动力及推力［２］。因此建立准确的气动

力及推力性能模型对于保障导弹飞行性能及改进

设计都十分必要。在气动力特性建模方面，常采

用数值计算结合风洞试验验证的方法，由于导弹

内外流动呈现一体化，建立高精度气动力模型难

度较大、成本较高。在发动机性能建模方面，因内

部流动复杂且性能与飞行状态耦合，基于一定简

化和假设条件建立的推力理论模型不可避免地存

在不确定性。而地面试验难以真实模拟所有飞行

条件，经特定工况试验数据修正进行天地换算预

示的性能仍会存在一定偏差。飞行试验遥测数据

显示，在等速巡航段出现马赫数持续增加现象，可

能就是因为气动力和推力性能模型均存在一定

偏差。

为准确预示超声速巡航导弹飞行中的气动力
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和推力特性，可采用系统辨识技术，以理论建模和

地面试验数据为先验，基于飞行状态实时测量信

息，对气动力和推力参数进行在线辨识，进而可实

现推力实时调整以及飞行高度与速度精确控制

等。系统辨识技术在飞行器领域应用广泛［３］，如

美国国家航空航天局兰利研究中心［４］和德国宇

航中心［５］多年来采用飞行试验数据结合风洞试

验和数值计算，为各类飞行器进行气动力辨识，美

国空军高性能计算中心提出利用通用导弹单次受

迫运动快速进行宽速域范围气动力系数辨识［６］。

系统辨识技术还应用于飞行状态监测、故障检测

与诊断，利用在线辨识得到的参数进行自适应控

制［７］、控制系统重构［８］或故障估计［９－１０］等，以此

提升控制性能或减小故障带来的损失。此外，对

于飞行环境参数辨识，通过大气层内风速在线辨

识可实现弹道实时修正［１１］，对火星大气环境参数

在线辨识有助于火星着陆器自主着陆［１２］。

超声速巡航导弹在飞行中沿弹体方向同时受

到气动力及推力作用，弹载传感器测量的飞行状

态是上述受力共同作用的结果。单独对气动力或

推力参数进行辨识将带来模型误差，须进行一体

化建模和辨识。针对超声速巡航导弹，建立气动

力参数模型和推力多项式模型，提出一种气动力

与推力参数一体化在线辨识方法，并进行仿真验

证及飞行试验数据验证。

１　气动力与推力参数一体化辨识建模

１．１　辨识问题

辨识是在输入和输出数据的基础上，按照一

个准则从给定的模型类中，确定一个与所测系统

等价的模型［１３］。相对于理论建模方法是根据已

知物理定律简化推导出系统常微分或偏微分方程

模型，辨识建模方法则是通过假定系统模型结构，

根据特定先验知识以及输入和输出测量数据，获

得与真实系统偏差尽可能小的数学模型［１４］。

文中所研究的在线辨识问题可认为属于灰箱

辨识范畴和参数模型辨识类型，即根据理论分析

认为待辨识的气动力与推力系数可用模型结构已

知的参数化模型进行建模。首先针对超声速巡航

导弹建立动力学模型，然后以理论建模和已有试

验数据为先验，提出气动力和推力特性的参数模

型结构，最后采用相应的参数辨识方法，进行参数

模型一体化参数在线辨识。

１．２　超声速巡航导弹动力学建模

将超声速巡航导弹视为刚体，其在空间的运

动可由质心线运动和绕质心角运动等六个自由度

的运动方程描述，只要输入信号可激发刚体运动

的所有模态，就可辨识相应的气动力与发动机性

能参数。为简化分析，可将运动模型解耦为纵平

面内描述爬升、降高与近似水平的巡航运动模型

和水平面内的侧向运动模型。

本文主要关注巡航段气动力和推力等性能参

数辨识，暂不考虑气动力力矩系数辨识。因此，在

发射坐标系建立导弹纵平面内运动模型如下：

ｈ
·
＝Ｖｓｉｎ（φ－α）

φ＝ωｚ

Ｖ·＝Ｆｃｏｓα－Ｄｍ －ｇｓｉｎ（φ－α）

α＝ωｚ－
Ｆｓｉｎα＋Ｌ
ｍＶ － Ｖ

ｒ－
ｇ( )Ｖ ｃｏｓ（φ－α











 ）

（１）
式中，ｈ、φ、Ｖ、α、ωｚ、ｒ分别为飞行高度、俯仰角、速
度、攻角、俯仰角速率、地心矢径，Ｆ、Ｄ、Ｌ、ｍ分别
为发动机推力、气动阻力、升力以及导弹质量，ｇ
为重力加速度。

１．３　气动力特性参数建模

气动力参数模型用来描述巡航导弹气动力特

性参数与飞行状态及控制变量的函数关系，是气动

力参数在线辨识的基础。气动力参数模型可采用

多项式模型、样条函数模型、积分方程模型和微分

方程模型等。其中多项式模型是线性模型的直接

推广，形式简单、可控变量少，同时包括线性成分和

非线性成分。因此选用关于攻角α、马赫数Ｍａ和
俯仰舵偏角δｅ的多项式模型来描述气动力系数。

ＣＬ＝ＣαＬα＋ＣδｅＬδｅ
ＣＤ＝ＣＤ０＋Ｃα

２
Ｄα

２＋ＣＭａＤ{ Ｍａ
（２）

其中：ＣＬ、ＣＤ分别为升力系数、阻力系数，升力Ｌ＝
ｑＳＣＬ，阻力Ｄ＝ｑＳＣＤ，ｑ为动压，Ｓ为参考面积；ＣαＬ、

ＣδｅＬ、ＣＤ０、Ｃα
２
Ｄ、Ｃ

Ｍａ
Ｄ 分别为多项式模型各状态对应

的待辨识系数。

１．４　发动机推力性能参数建模

要实时估计飞行中巡航导弹的推力，可采用

经地面试验数据修正的理论模型预示［１５］。对于

结构确定且几何尺寸已知的固体火箭冲压发动

机，通过飞控系统给出的飞行高度ｈ、马赫数 Ｍａ、
攻角α等飞行条件解算流量系数和总压恢复系
数等进气道特性，通过实测燃气发生器和补燃室

压强值解算推进剂质量流量，从而实时估算推

力［１６］。基于神经网络方法对离线数据进行训练

建立推力估计器也可实现固体火箭冲压发动机推

·５７·
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力实时估计［１７］。然而，飞行试验数据分析表明，

其巡航段实际速度相对于设定速度偏大且持续增

加，可能是由于实际气动阻力偏小或推力偏大，或

两者均有偏差。

本文提出采用在线辨识方法来实时估计飞行

中发动机的推力。通常根据影响因素分析和试验

数据来拟合推力系数模型，文献［１８］根据马赫数
区间对推力系数进行分段拟合，马赫数小于４时，
拟合为马赫数的多项式模型，马赫数大于等于４
时，拟合为马赫数、攻角的指数型模型。通过理论

建模分析可知，超声速巡航导弹推力分别与飞行

高度、攻角近似呈线性和平方关系，与飞行马赫数

关系较复杂。因此，建立与气动力系数类似的无

量纲推力系数ＣＦ多项式模型来描述推力特性，如
式（３）所示。

ＣＦ＝ＣＦ０＋Ｃ
ｈ
Ｆｈ＋Ｃ

１／（Ｍａ）２
Ｆ

１
（Ｍａ）２

＋ＣＭａＦＭａ＋Ｃα
２
Ｆα

２

（３）
式中，Ｆ＝ｑＳＣＦ，ＣＦ０、Ｃ

ｈ
Ｆ、Ｃ

１／（Ｍａ）２
Ｆ 、ＣＭａＦ、Ｃα

２
Ｆ 分别为推

力系数多项式模型各状态对应的待辨识系数。

１．５　观测方程与待辨识参数

导弹飞行过程中弹载传感器可实际测量的参

数包括加速度、角速率、马赫数、高度、位置、攻角、

俯仰角等飞行状态参数以及燃气发生器压强、补

燃室压强等发动机工作状态参数。结合辨识问题

需求，选择观测量为：

Ｚ＝（ａｘ，ａｙ，ｈ，Ｖ）
Ｔ （４）

观测方程为：

ａｘ＝
Ｌｓｉｎα－Ｄｃｏｓα＋Ｆ

ｍ ＋εａｘ

ａｙ＝
Ｌｃｏｓα＋Ｄｃｏｓα

ｍ ＋εａｙ

ｈ＝ｈ＋εｈ
Ｖ＝Ｖ＋ε













Ｖ

（５）

其中，ａｘ、ａｙ分别为弹载传感器测量的轴向加速
度、法向加速度，εａｙ、εａｘ、εｈ、εＶ为相应的观测
噪声。

文中主要辨识阻力系数、升力系数和推力系

数模型中的参数，将式（２）和式（３）中共１０个待
辨识参数扩展到状态向量：

　Ｘ＝［ｈ，Ｖ，φ，α，ＣαＬ，ＣδｅＬ，ＣＤ０，Ｃα
２
Ｄ，Ｃ

Ｍａ
Ｄ，ＣＦ０，

ＣｈＦ，Ｃ
１／（Ｍａ）２
Ｆ ，ＣＭａＦ，Ｃα

２
Ｆ］

Ｔ （６）

１．６　基于无迹卡尔曼滤波的参数在线辨识方法

参数在线辨识需要基于弹上观测信息，对气

动力系数和发动机推力系数模型参数进行实时估

计。传统的极大似然准则与牛顿－拉夫逊迭代相
结合的辨识方法能获得较高的辨识精度，且能够

同时辨识出数十个模型参数，但耗时较长，难以满

足在线辨识的实效性要求。卡尔曼滤波算法能够

根据系统的输入输出对系统状态和模型参数进行

最优估计，易于在计算机上实现，在状态估计和参

数辨识等领域得到了广泛的应用。扩展卡尔曼滤

波（ｅｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）辨识方法将非线
性模型进行一阶近似，得到线性近似模型，进而对

系统状态进行递推估计，在求解非线性状态实时

估计问题中体现出良好的性能。而无迹卡尔曼滤

波（ｕｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）算法是适用于
非线性系统的卡尔曼滤波算法，无须对非线性函

数进行线性化，使用无迹变换来处理均值和协方

差的非线性传递问题，通过对非线性函数的概率

密度分布进行近似，用一系列确定样本来逼近状

态后验概率密度。相对ＥＫＦ算法，ＵＫＦ算法无须
计算系统的雅可比矩阵，且精度更高。

针对非线性系统状态估计问题，采用如下

ＵＫＦ方法［１９］提高非线性问题滤波效果。其计算

流程为：

１）初始化系统的状态 Ｘ０和方差 Ｐ０，采样点
及其相应权值的计算为：

Ｘ０，ｋ－１＝^ｘｋ－１

Ｘｉ，ｋ－１＝^ｘｋ－１＋ （ｎ＋λ）Ｐｋ槡 －１，ｉ＝１，２，…，ｎ

Ｘｉ，ｋ－１＝^ｘｋ－１－ （ｎ＋λ）Ｐｋ槡 －１，ｉ＝ｎ＋１，…，２ｎ

ｗ（ｍ）０ ＝λ／（ｎ＋λ）

ｗ（ｃ）０ ＝λ／（ｎ＋λ）＋（１－ξ
２＋η）

ｗ（ｍ）ｉ ＝ｗ（ｃ）ｉ ＝１／［２（ｎ＋λ）］，ｉ＝１，２，…，２















ｎ

（７）
其中：ｎ为状态向量 Ｘ的维度；下标“ｋ－１”表示
ｋ－１时刻；共有２ｎ＋１个采样点，下标“ｉ”表示第ｉ
个采样点，下标 “０”表示第０个采样点；ｗ为权
值，上标 “（ｍ）”表示其为均值权值，上标“（ｃ）”
表示其为方差权值；^ｘｋ－１为状态值后验估计；λ＝
ξ２（ｎ＋κ）－ｎ为比例因子，ξ为采样的分布状态，
取值范围为０≤ξ≤１，通常κ＝０；若ｘ服从高斯分
布，则η＝２。
２）时间更新。

Ｘｉ，ｋ ｋ－１＝ｆ（Ｘｉ，ｋ－１，δｅ）

ｘ^－ｋ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ｗ（ｍ）ｉ Ｘｉ，ｋ

!

ｋ－１

Ｐ－ｋ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ｗ（ｃ）ｉ （Ｘｉ，ｋ ｋ－１－^ｘ

－
ｋ）（Ｘｉ，ｋ ｋ－１－^ｘ

－
ｋ）

Ｔ＋Ｑ













ｋ

（８）
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其中，ｆ（·）表示非线性过程，Ｑｋ∈Ｒ
ｎ×ｎ表示过程

噪声在ｋ时刻的方差，上标 “－”表示经过观测量
修正的预测值，下标“ｋｋ－１”表示通过 ｋ－１时
刻预测ｋ时刻的值。
３）测量更新。
Ｚｉ，ｋ ｋ－１＝ＨＸｉ，ｋ ｋ－１

Ｚ＾ｋ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ｗ（ｍ）ｉ Ｚｉ，ｋ ｋ－１

Ｐｚｋ，ｚｋ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ｗ（ｃ）ｉ （Ｚｉ，ｋ ｋ－１－Ｚ

＾
ｋ）（Ｚｉ，ｋ ｋ－１－Ｚ

＾
ｋ）
Ｔ＋Ｒ

Ｐｘｋ，ｚｋ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ｗ（ｃ）ｉ （Ｘｉ，ｋ ｋ－１－^ｘ

－
ｋ）（Ｚｉ，ｋ ｋ－１－Ｚ

＾
ｋ）
Ｔ

Ｋｋ＝Ｐｘｋ，ｚｋＰ
－１
ｚｋ，ｚｋ

ｘ^ｋ＝^ｘ
－
ｋ ＋Ｋｋ（Ｚｋ－Ｚ

＾
ｋ）

Ｐｋ＝Ｐ
－
ｋ －ＫｋＰｚｋ，ｚｋＫ

Ｔ





















ｋ

（９）

式中，Ｚ＾ｋ为ｋ时刻观测值的预测值，Ｚｋ为 ｋ时刻
观测值，Ｈ为观测矩阵，Ｒ∈Ｒ４×４为观测噪声方
差，Ｋｋ为卡尔曼增益。

２　气动力和推力参数一体化在线辨识验证

本节针对中低空巡航的超声速巡航导弹开展

气动力和推力参数一体化辨识，该导弹助推器工

作５ｓ后巡航级冲压发动机启动，导弹爬升至约
８００ｍ高度开始巡航飞行，至３５ｓ开始降高机动
飞行。首先，基于飞行试验前的方案弹道，对气动

力及推力系数进行离线辨识，考察一体化辨识性

能。其次，为改善辨识精度，设计了采用姿态角程

序机动的仿真激励弹道，考核在线辨识效果。最

后，针对飞行试验进行一体化在线辨识，基于辨识

参数解算阻力及推力并与理论预示值比较，验证

提出方法的可行性。

２．１　基于飞行方案弹道的气动力与推力参数一体
化离线辨识

　　根据飞行试验前设计的方案弹道，以仿真数
据加上设定噪声模拟测量数据，其中测量噪声设

置如表１所示，从数据中整理出式（４）所示的观
测数据矢量Ｚ。

表１　测量噪声设置
Ｔａｂ．１　Ｍｅａｓｕｒｅｎｏｉｓｅｓｅｔｔｉｎｇ

测量量 标准差σ

ａｘ／（ｍ／ｓ
２） ５×１０－４

ｈ／ｍ １

测量量 标准差σ

ａｙ／（ｍ／ｓ
２） ５×１０－４

Ｖ／（ｍ／ｓ） ０．２

　　根据飞行试验测量数据及理论值分别初始化
式（７）中的状态 Ｘ０和方差 Ｐ０中各参数，通过
式（８）～（９）启动迭代更新步骤，直至观测数据全
部利用完毕，从而获得式（６）中状态向量的估计
值，其中包含气动力与推力参数一体化辨识结果，

如图１所示。

（ａ）ＣαＬ辨识结果

（ａ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣαＬ

（ｂ）ＣδｅＬ 辨识结果

（ｂ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣδｅＬ

（ｃ）ＣＤ０辨识结果

（ｃ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＤ０

·７７·
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（ｄ）Ｃα２Ｄ 辨识结果

（ｄ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣα２Ｄ

（ｅ）ＣＭａＤ 辨识结果

（ｅ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＭａＤ

（ｆ）ＣＦ０辨识结果

（ｆ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＦ０

（ｇ）ＣｈＦ辨识结果

（ｇ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣｈＦ

（ｈ）Ｃ１／（Ｍａ）２Ｆ 辨识结果

（ｈ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣ１／（Ｍａ）２Ｆ

（ｉ）ＣＭａＦ 辨识结果

（ｉ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＭａＦ

·８７·
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（ｊ）Ｃα２Ｆ 辨识结果

（ｊ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣα２Ｆ

图１　基于仿真弹道的参数一体化辨识结果
Ｆｉｇ．１　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

ｂａｓｅｄｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

　　待辨识参数初始误差均设置为５％，１０个参
数辨识结果如图１中蓝色虚线所示，各参数仿真
参考值为红色实线所示。从辨识结果看，与仿真

参考值相比，除ＣＤ０及ＣＦ０两项系数辨识值维持相
对大一些的常值偏差，其他８个待辨识参数大部
分能在５～１０ｓ时收敛至参考值附近。阻力系数
和推力系数相关参数存在相互影响的关系，其中

ＣＤ０和ＣＦ０之间的相互影响最显著，为考察ＣＤ０的初
始误差对推力系数参数辨识精度的影响规律，设

ＣＤ０初始误差降低为１％，通过辨识结果解算的推
力系数如图１中棕色曲线所示。可见，如果能通
过数值计算或试验提高阻力系数零次项 ＣＤ０的预
示精度，则其他参数尤其是推力系数辨识精度也

将大幅提高，图２为由推力系数辨识值解算飞行
中推力大小的曲线。

图２　基于仿真弹道的推力辨识结果
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｕｓｔｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

将各参数辨识收敛值代入气动力及推力模

型，并解算弹道，高度 －时间及速度 －时间曲线
与试验方案比较如图３所示。由图３可见，基于
辨识结果解算的高度及速度与方案吻合度

很高。

（ａ）高度－时间曲线
（ａ）Ｈｅｉｇｈｔｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

（ｂ）速度－时间曲线
（ｂ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

图３　基于辨识结果解算的高度及速度时间曲线
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｈｅｉｇｈｔａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｔｉｍｅｃｕｒｖｅｂａｓｅｄｏｎ

ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

针对阻力系数及推力系数多项式模型中零次

项ＣＤ０及 ＣＦ０辨识度偏低问题，分析其原因，考虑
到ＣＤ０和ＣＦ０在观测方程式（５）的第一个方程中的
形式，在攻角较小的情况下两项的共线性比较强，

而巡航段速度较平稳，平衡攻角及其变化量均较

小，沿速度方向的运动模态激励不充分导致 ＣＤ０
和ＣＦ０的可辨识性不强。

２．２　基于程序机动弹道的气动力与推力参数一
体化在线辨识

　　针对沿速度方向的运动模态激励不充分问
题，在导弹爬升段设计一定的姿态角激励程

·９７·
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序。考虑到飞行中攻角难以被精确测量，可针

对俯仰角设计变化规律。偶极方波和正弦信

号在工程上便于实现，为使姿态变化平滑连

续，在爬升段前５ｓ内选择俯仰角按照给定正弦
规律变化，如图４（ａ）所示，图 ４（ｂ）为对应攻
角变化规律。

（ａ）俯仰角－时间曲线
（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

（ｂ）攻角－时间曲线
（ｂ）Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

图４　俯仰角及攻角机动变化规律
Ｆｉｇ．４　Ｍａｎｅｕｖｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｌａｗｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅａｎｄ

ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

通过飞行中设置俯仰角按程序机动，在导

弹运动模态得到充分激励的情况下，ＣＤ０、ＣＦ０的
辨识精度有明显改善，其余参数辨识的误差也

有一定减小，且 ５ｓ内基本都收敛，结果如图 ５
所示，此外，随着攻角最大值增大，精度提升越

明显。基于程序机动弹道的推力辨识结果如

图６所示。

（ａ）ＣαＬ辨识结果

（ａ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣαＬ

（ｂ）ＣδｅＬ 辨识结果

（ｂ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣδｅＬ

（ｃ）ＣＤ０辨识结果

（ｃ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＤ０

·０８·
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（ｄ）Ｃα２Ｄ 辨识结果

（ｄ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣα２Ｄ

（ｅ）ＣＭａＤ 辨识结果

（ｅ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＭａＤ

（ｆ）ＣＦ０辨识结果

（ｆ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＦ０

（ｇ）ＣｈＦ辨识结果

（ｇ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣｈＦ

（ｈ）Ｃ１／（Ｍａ）２Ｆ 辨识结果

（ｈ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣ１／（Ｍａ）２Ｆ

（ｉ）ＣＭａＦ 辨识结果

（ｉ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＭａＦ

·１８·
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（ｊ）Ｃα２Ｆ 辨识结果

（ｊ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣα２Ｆ

图５　基于程序机动弹道的参数一体化辨识结果
Ｆｉｇ．５　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎ

ｐｒｏｇｒａｍｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图６　基于程序机动弹道的推力辨识结果
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｒｕｓｔｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎ

ｐｒｏｇｒａｍｍａｎｅｕｖｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

　　需要指出，巡航飞行中机动攻角过大会影响
进气道和冲压发动机性能，需进行综合权衡约束

攻角上限，确保进气道有足够的稳定裕度，且机动

过程中，推力会跟随变化，爬升高度将增加，飞行

速度也会有一定程度下降，基于程序机动弹道解

算的高度及速度时间曲线如图７所示，应保证速
度大于正常工作的最低马赫数。

２．３　气动力与推力参数一体化在线辨识试验验证

由２１节和２２节仿真结果可知，所提方法
辨识效率、精度和收敛性都较好，本节试图将一体

化在线辨识方法应用于飞行试验，使得导弹可实

时估计实际的气动力和推力大小，从而服务于推

力实时调节或弹道在线规划等任务。

（ａ）高度－时间曲线
（ａ）Ｈｅｉｇｈｔｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

（ｂ）速度－时间曲线
（ｂ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

图７　基于程序机动弹道解算的高度及速度时间曲线
Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｈｅｉｇｈｔａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｔｉｍｅｃｕｒｖｅｂａｓｅｄｏｎ

ｐｒｏｇｒａｍｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

将飞行试验遥测数据中对应的状态测量值分

别代入式（１）～（４），并根据弹载传感器精度信息
初始化式（７），气动力与推力模型各参数在线辨
识结果如图８所示。

（ａ）ＣαＬ辨识结果

（ａ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣαＬ

·２８·
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（ｂ）ＣδｅＬ 辨识结果

（ｂ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣδｅＬ

（ｃ）ＣＤ０辨识结果

（ｃ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＤ０

（ｄ）Ｃα２Ｄ 辨识结果

（ｄ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣα２Ｄ

（ｅ）ＣＭａＤ 辨识结果

（ｅ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＭａＤ

（ｆ）ＣＦ０辨识结果

（ｆ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＦ０

（ｇ）ＣｈＦ辨识结果

（ｇ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣｈＦ

·３８·
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（ｈ）Ｃ１／（Ｍａ）２Ｆ 辨识结果

（ｈ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣ１／（Ｍａ）２Ｆ

（ｉ）ＣＭａＦ 辨识结果

（ｉ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＭａＦ

（ｊ）Ｃα２Ｆ 辨识结果

（ｊ）ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣα２Ｆ

图８　基于飞行试验遥测数据的参数一体化辨识结果
Ｆｉｇ．８　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

ｂａｓｅｄｏｎｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａ

　　为考核参数一体化辨识性能，将各参数辨识
值代入式（２）和式（３），分别解算实时的气动力系
数与推力系数，进而根据飞行速度和高度实时测

量值，由Ｄ＝ｑＳＣＤ及Ｆ＝ｑＳＣＦ解算出导弹所受阻
力和推力大小，结果分别如图９和图１０所示。

图９　基于飞行试验数据辨识的阻力解算与理论预示值
Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｖａｌｕｅｓｂａｓｅｄｏｎｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｄａｔａｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

图１０　基于飞行试验数据辨识的推力解算与理论预示值
Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｒｕｓｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ
ｖａｌｕｅｓｂａｓｅｄｏｎｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｄａｔａｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

　　由图９～１０可见，阻力及推力的理论预示与
在线辨识值变化趋势均大致吻合，但在飞行后

半程的大部分时间内辨识阻力相比预示值偏

小，辨识推力相比预示值偏大。尤其是在 ３５～
４０ｓ时间段，导弹进行了较大幅度降高机动，飞
行状态变化较大，辨识值与预示值间的偏差有

增大趋势。

综合来看，根据基于飞行试验遥测数据的一

体化在线辨识结果，气动阻力及推力中辨识值与

预示值均有小幅偏差。虽然真值未知，尚难断定

在线辨识值与理论预示值哪一个更准确，但结合

文中仿真算例结果，可认为辨识结果综合了预示

值及实测值，初步可得出分析结论：在飞行试验后

半程中，预示的阻力偏大、预示的推力偏小，实际

推力大于实际阻力，从而导致巡航速度持续增加，

该结论可为后续飞行试验方案制定及相关预示模

型修正提供参考。

·４８·
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３　结论

针对超声速巡航导弹气动力与推力在线辨识

需求，提出了一种气动力与推力多项式参数一体

化在线辨识方法，总结如下：

１）建立了气动力和发动机推力性能参数非
线性多项式模型，选取弹上可获取的加速度等观

测量，基于无迹卡尔曼滤波算法对非线性气动力

模型参数和推力模型参数进行一体化在线辨识，

结果表明算法的收敛性和精度均较好，文中所提

在线辨识方法可应用于飞行过程中气动力与推力

实时估计。

２）针对飞行试验进行气动阻力与推力一体
化在线辨识，辨识结果分析表明，阻力与推力理论

预示模型可能存在一定偏差，从而导致飞行中巡

航马赫数持续增加现象，可考虑对阻力与推力理

论预示模型进行相应修正。

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　 鲍福廷，黄熙君，张振鹏，等．固体火箭冲压组合发动
机［Ｍ］．北京：中国宇航出版社，２００６．
ＢＡＯＦＴ，ＨＵＡＮＧＸＪ，ＺＨＡＮＧＺＰ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｇｒａｌｓｏｌｉｄ
ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｒａｍｊｅｔｒｏｃｋｅｔｍｏｔｏｒ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＡｅｒｏｓｐａｃｅ
ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅ，２００６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］　 王安．固体冲压发动机控制系统设计与健康仿真［Ｄ］．长
沙：国防科技大学，２０２０．
ＷＡＮＧＡ．Ｄｅｓｉｇｎｉｎｇａｎｄｈｅａｌｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｙｓｔｅｍｏｆａｓｏｌｉｄｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：Ｎａｔｉｏｎａｌ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 ＪＡＴＥＧＡＯＮＫＡＲＲＶ．Ｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓｙｓｔｅｍｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ：ａ
ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ［Ｍ］．Ｒｅｓｔｏｎ，ＶＡ．：ＡＩＡＡ，２００６．

［４］　 ＭＯＲＥＬＬＩＥＡ，ＧＲＡＵＥＲＪＡ．Ａｄｖａｎｃｅｓｉｎａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ
ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｔＮＡＳＡｌａｎｇｌｅｙｒｅｓｅａｒｃｈｃｅｎｔｅｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ａｉｒｃｒａｆｔ，２０２３，６０（５）：１３５４－１３７０．

［５］　 ＤＥＩＬＥＲ Ｃ， Ｍ?ＮＮＩＣＨ Ｗ， ＳＥＨＥＲＷＥＩ Ｓ， ｅｔａｌ．
Ｒｅｔｒｏｓｐｅｃｔｉｖｅａｎｄｒｅｃｅｎｔｅｘａｍｐｌｅｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｒｏｔｏｒｃｒａｆｔ
ｓｙｓｔｅｍｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｔＤＬＲ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２０２３，
６０（５）：１３７１－１３９７．

［６］　 ＡＬＬＥＮ Ｊ，ＧＨＯＲＥＹＳＨＩＭ．Ｆｏｒｃｅｄｍｏｔｉｏｎｓｄｅｓｉｇｎｆｏｒ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆａｇｅｎｅｒｉｃｍｉｓｓｉｌｅ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，
７７：７４２－７５４．

［７］　 杨广慧，杜立夫，李辉，等．基于 ＢＰ神经网络的飞行器
参数辨识与自适应控制［Ｊ］．航天控制，２０２１，３９（５）：
３－７．
ＹＡＮＧＧＨ，ＤＵＬＦ，ＬＩＨ，ｅｔａｌ．Ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ
ａｎｄ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄ ｏｎ ＢＰ ｎｅｕｒａｌ
ｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌ，２０２１，３９（５）：３－７．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　 ＦＡＮＷ，ＸＵＢ，ＺＨＡＮＧＹＢ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔ
ｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｎｏｖｅｌｄｕｃｔｅｄｆａｎａｅｒｉａｌｒｏｂｏｔａｇａｉｎｓｔｐａｒｔｉａｌ

ａｃｔｕａｔｏｒｆａｉｌｕｒｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０２２，１２２：１０７３７１．

［９］　 王俭臣，齐晓慧．基于气动参数辨识的飞控系统传感器
故障估计［Ｊ］．兵工学报，２０１５，３６（１）：１０３－１１０．
ＷＡＮＧＪＣ，ＱＩＸＨ．Ｓｅｎｓｏｒｆａｕｌｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｆｌｉｇｈｔ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍｓ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１５，３６（１）：１０３－
１１０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　ＫＥＬＭＢ，ＭＹＳＣＨＩＫＳ．Ｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
ｏｆａｍｕｌｔｉｒｏｔｏｒＵＡＶｕｓｉｎｇｏｎｌｉｎｅｓｙｓｔｅｍ ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｂｙ
ｓｐａｒｓｅｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ（ＳＩＮＤＹｃ）［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＡＩＡＡ
Ａｖｉａｔｉｏｎ２０２３Ｆｏｒｕｍ，２０２３．

［１１］　孙友，杨广慧．大气层内飞行器风速在线辨识方法［Ｊ］．
航天控制，２０１２，３０（６）：３－６．
ＳＵＮＹ，ＹＡＮＧＧＨ．Ａｍｅｔｈｏｄｏｆｏｎｌｉｎｅｗｉｎｄｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ
ｉｎｔｈｅｆｉｅｌｄｏｆｇｕｉｄｅｄａｅｒｏｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌ，２０１２，
３０（６）：３－６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　ＫＡＲＬＧＡＡＲＤＣＤ，ＫＵＴＴＹＰ，ＳＣＨＯＥＮＥＮＢＥＲＧＥＲＭ，
ｅｔａｌ．Ｍａｒｓｓｃｉｅｎｃｅｌａｂｏｒａｔｏｒｙｅｎｔｒｙａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄａｔａｓｙｓｔｅｍ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，２０１４，５１（４）：１０２９－１０４７．

［１３］　萧德云．系统辨识理论及应用［Ｍ］．北京：清华大学出版
社，２０１４．
ＸＩＡＯ Ｄ Ｙ． Ｔｈｅｏｒｙ ｏｆ ｓｙｓｔｅｍ ｉｎｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２０１４．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　ＩＳＥＲＭＡＮＮＲ，ＭＮＣＨＨＯＦＭ．Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃ
ｓｙｓｔｅｍｓ：ａｎｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ，
Ｈｅｉｄｅｌｂｅｒｇ：ＳｐｒｉｎｇｅｒＶｅｒｌａｇ，２０１１．

［１５］　龚玉元，杨涛，张晓今，等．基于试验数据的固冲发动机
喷管损失估算［Ｊ］．固体火箭技术，２０１１，３４（２）：
１７６－１７９．
ＧＯＮＧＹＹ，ＹＡＮＧＴ，ＺＨＡＮＧＸＪ，ｅｔａｌ．Ｅｓｔｉｍａｔｅｓｏｆ
ｎｏｚｚｌｅｌｏｓｓｏｆｓｏｌｉｄｒａｍｊｅｔｂａｓｅｄｏｎｔｅｓｔｄａｔａ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＳｏｌｉｄＲｏｃｋｅｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，３４（２）：１７６－１７９．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　周宇宸．燃气流量可调固冲发动机推力控制研究［Ｄ］．长
沙：国防科技大学，２０１８．
ＺＨＯＵＹＣ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｒｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｖａｒｉａｂｌｅｆｌｏｗｓｏｌｉｄ
ｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　王昭，田小涛，黄萌，等．基于 ＰＳＯＢＰ神经网络的固冲
发动机推力估计器设计［Ｊ］．航空动力学报，２０２２，
３７（７）：１４８７－１４９４．

ＷＡＮＧＺ，ＴＩＡＮＸＴ，ＨＵＡＮＧＭ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｒｕｓｔ

ｅｓｔｉｍａｔｏｒｉｎｔｈｅｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔｂａｓｅｄｏｎＰＳＯＢＰｎｅｕｒａｌ

ｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０２２，３７（７）：

１４８７－１４９４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１８］　周树静．高超声速飞行器爬升段轨迹优化与跟踪［Ｄ］．哈

尔滨：哈尔滨工业大学，２０１２．

ＺＨＯＵＳＪ．Ａｓｃｅｎｔｐｈａｓｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇ

ｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　ＪＵＬＩＥＲＳＪ，ＵＨＬＭＡＮＮＪＫ，ＤＵＲＲＡＮＴＷＨＹＴＥＨＦ．Ａ

ｎｅｗａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｆｉｌｔｅｒｉｎｇｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ

ｏｆｔｈｅＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，１９９５．

·５８·


