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某型飞行器气动参数辨识与弹道仿真

梁 明

（中国人民解放军 91851部队，辽宁 葫芦岛 125001）

摘 要: 以某型飞行器为例，运用气动参数建模分析的手段，建立典型空气动力学模型。将传统的模型辨识方

法与现代计算机技术相结合，对气动力辨识输入参数进行了分析，采用迭代算法得出辨识参数，并对观测量和物理

几何参数误差影响辨识精度进行了分析，选用某型飞行器现有试验测量数据作为输入量，进行气动参数辨识，将辨

识得到的气动参数进行了仿真验证。利用辨识得到的气动参数仿真计算的弹道与试验结果吻合度较高，说明气动

参数辨识可行。
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Aerodynamic Parameter Identification and Ballistic Simulation of a Certain Aircraft

LIANG Ming
（Unit 91851，Chinese People’s Liberation Army，Huludao 125001，Liaoning，China）

Abstract: Taking a certain aircraft as an example，a typical aerodynamic model is established by means of
aerodynamic parameter modeling and analysis. Both the traditional model identification method and the modern
computer technology are used to analyze the input parameters of aerodynamic identification，and the identification
parameters are obtained by the iterative algorithm finally. The effects of the errors of observation and physical
geometric parameters on the identification accuracy are analyzed. The existing test data of a certain aircraft are selected
as the input to identify the aerodynamic parameters，and the identified aerodynamic parameters are simulated and
verified. The results show that the ballistics calculated by simulation with the identified aerodynamic parameters are in
good agreement with the experimental data，indicating that the identification of aerodynamic parameters is credible.

Key words: certain aircraft； dynamics model； aerodynamic parameter identification； ballistic calculation；
simulation verification

0 引言
随着计算机技术的不断发展，模型辨识方法与

计算机技术相结合，使得模型辨识精度越来越高，

在航天飞行器领域的应用越来越广泛［1］。本文建立

了某型飞行器动力学模型结构，对气动力辨识输入

参数进行了分析；采用迭代算法得出辨识参数，并

对辨识精度进行了分析，认为主要是观测量测量误

差、物理几何参数误差影响辨识精度。模型辨识的

难点在于参数精度的分析和确认，本文在初步分析

影响精度主要因素的基础上，将辨识得到的气动参

数带入弹道仿真程序进行仿真验证。

1 建立某型飞行器动力学模型

1.1 理论分析

在建立模型过程中，将某型飞行器视为运动刚

体，其在空间的运动可以分解为 3个线位移和 3个
角位移，用 6自由度来进行描述，采取输入激励信号

激发某型飞行器运动模态，从而辨识出该型飞行器

的相关气动参数［2］。

某型飞行器助推器工作时间比总飞行时间要

短的多，一般只有 3~4 s，但助推器的推力很大，通

常助推器推力产生的纵向过载可达 15~18 g，在助
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推器推力持续作用时，空气动力的影响几乎可以忽

略，且助推段很难获得满足参数辨识要求的响应参

数［3］，因此本研究中不考虑助推器的推力。在上述

条件下，某型飞行器 6自由度动力学数学模型为［4］

Vx

。
= ωzVy- ωyVz+ g ( Nx- sin θ ) （1）

Vy

。
= ωxVz- ωzVx+ g ( Ny- cos θ cos γ ) （2）

Vz

。
= ωyVx- ωxVy+ g ( Nz+ cos θ sin γ ) （3）

ωx

。
= Mx

Jx
+ Jy- Jz

Jx
ω yωz （4）

ωy

。
= My

Jy
+ Jz- Jx

Jy
ωzωx （5）

ωz

。
= Mz

Jz
+ Jx- Jy

Jz
ωxωy+

MR

Jz
（6）

θ̇= ωysin γ+ ωzcos γ （7）

ψ
。
= 1
cos θ (ωycos γ- ωzsin γ ) （8）

γ
。
= ωx- ψ

。
sin θ （9）

h
。
= Vx sin θ+ Vy cos θ cos γ- Vz cos θ sin γ（10）

式中：物理符号上的圆圈为该物理量对时间的导数；

MR为推力偏心矩；h为飞行高度；Nx=
1
mg

( R- Xt )，

R 为 发 动 机 推 力 ，Xt= CxqS；Ny=
1
mg

Yt，Yt=

(Cy= C δz
y δz ) qS；Nz=

1
mg

Zt，Zt=(Cz+ C δy
z δy ) qS，

q= 1
2 ρV

2，ρ= ρ0 ( 1-
h

44 308 )
4.255 3，S 为该飞行器

参 考 面 积 ，δ 为 舵 偏 角 ；g= 9.806 55- 3.068×
10-6h。 V为在地面坐标系下的速度，公式如下：

V= é
ë

ù
û( )Vx-Wx

2 + ( )Vy-Wy

2
+ ( )Vz-Wz

2
1
2

其中，Wx、Wy、Wz为风速在弹体座标系的分量，
Wx=Wxd cos ψ cos ϑ-Wzd sin ψ cos ϑ
Wy=Wxd (-cos ψ cos γ sin ϑ+ sin ψ sin γ )+

Wzd ( cos ψ sin γ+ sin ψ sin ϑ cos γ )
W z =Wxd ( cos ψ sin γ sin ϑ+ sin ψ cos γ )+

Wzd ( cos ψ cos γ- sin ψ sin ϑ sin γ )
式中：Wxd、Wzd为风速在地面座标系的分量，Wxd=
W cos ψW，Wzd=-W sin ψW，ψW为风向角。

气动系数的模型应根据某型飞行器气动外形

的特点来确定［5］，一般情况下可表示为

Cx= Cx0 + CxBα2 （11）
Cy= Cy0 + C α

y α （12）

Cz= Cz0 + C β
z β （13）

Mx= qSL (mx0 + m β
x β+ m δx

x δx+ m δy
x δy+

mωx
x

ωx l
2V + mωy

x

ωy l
2V ) （14）

My= qSL (my0 + m β
y β+ m δy

y δy+ mωy
y

ωy l
2V -

m β
z

βl
2V + mωx

y

ωx l
2V ) （15）

Mz= qSbA (mz0 + m α
z α+ m δz

z δz+ mωz
z

ωzbA
V

+

m α̇
.

z
α̇bA
.

V
) （16）

式中：α=arctan ( -Vy+Wy

Vx-Wx
)；β=arcsin ( Vz-Wz

V
)；

mx0、my0、mz0为滚转力矩系数；m β
x 为滚转力矩系数对

侧滑角的偏导；m δx
x 为滚转力矩系数对副翼舵偏的

偏导；m δy
x 为滚转力矩系数对升降舵偏的偏导；mωx

x

为滚转力矩系数对滚转角速度的偏导；m β
y 为偏航力

矩系数对侧滑角的偏导；m δy
y 为偏航力矩系数对偏

航舵偏的偏导；mωy
y 为偏航力矩系数对偏航角速度

的偏导；m β
z 为俯仰力矩系数对偏航角的偏导；mωx

y 为

偏航力矩系数对滚转角速度的偏导；m α
z 为俯仰力矩

系数对迎角的偏导；m δz
z 为俯仰力矩系数对升降舵偏

的偏导；mωz
z 为俯仰力矩系数对俯仰角速度的偏导；

m α̇
.

z 为俯仰力矩系数对迎角变化率的偏导；l为飞行

器参考长度；bA为平均气动弦长。

以上方程再加上控制方程就成为一个完整的

方程组。某型飞行器的调节规律方程通常可表

示为［6］

δx= kγ ⋅ γ+ kγ̇ ⋅ γ̇+ kJ1 ⋅∫
t1

t

γdt （17）

δx= kψ ⋅ ψ+ kψ̇ ⋅ ψ̇+ kJ2 ⋅∫
t1

t2

γdt （18）

δz= kϑ ⋅ ϑ+ kϑ̇ ⋅ ϑ̇+ kH ⋅ ΔH+ kH ⋅ ΔḢ

+kJ3 ⋅∫
t3

t

ϑdt+ kJ4 ⋅∫
t4

t

ΔH dt （19）

式中：ΔH为高度差信号；Δ H
•
为高度差微分；ti为积

分信号接入时间，i＝1，2，3，4；kγ、k
γ
⋅、kψ、k

ψ
⋅、kϑ、k

ϑ
⋅、

kH、k
H
⋅ 、kJ1、kJ2、kJ3、kJ4 为 具 有 非 线 性 特 性 的 控 制

参数［7］。

从调节规律的方程还可以看出，某型飞行器

3个通道的控制是互相独立的，正常飞行情况下，可

以将 6自由度动力学数学模型，简化为纵向和侧向

2个 3自由度的动力学模型［8］。
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1.2 辨识输入数据

1）导弹的结构参数：导弹质量 m，转动惯量 Jx、
Jy、Jz，导弹质心 XT、YT，参考面积 S，平均气动弦长

bA，参考长度 l，传感器的安装位置等；

2）外弹道测量参数：导弹速度V、飞行高度 h等；

3）气象测量参数：密度 ρ（若密度无实测值可根

据飞行高度计算）、风速W、风向角 ψW等；

4）内弹道测量参数：舵偏角 δx、δx、δx，导弹姿态

角 ψ、ϑ、γ，导弹转动角速度 ωx、ωy、ωz，导弹轴向、法

向、侧向过载Nx、Ny、Nz，发动机推力 R，导弹攻角 α，
侧滑角 β等。

2 迭代算法
采用牛顿‑拉夫逊迭代公式［9］

θk+ 1 = θk+Δθk （20）
式中的 d修正量Δθk可由下列线性代数方程组计算［10］：

∑
l= 1

33

∑
i= 1

N ( )∑
j= 1

11

∑
k= 1

11 ∂vj ( i )
∂θl

B-1jk
∂vk ( i )
∂θm

Δθl=

∑
i= 1

N ( )∑
j= 1

11

∑
k= 1

11

vj ( i ) B-1ik
∂yk ( i )
∂θm

，m= 1，2，⋯，33 ( 21 )

Bjk=
1
N∑i= 1

N

{ }[ ]yj ( i )- ŷ j( )i [ ]yk ( i )- ŷ k ( i ) （22）

vj ( i )= yj ( i )- ŷ j ( i ) （23）
式中：yj、yk为测量值；ŷ j、ŷ k为预测值。

具体迭代过程为根据某型飞行器理论计算结果，

给出待估气动参数的初值 θ0，由状态方程、观测方程和

灵敏度方程积分出某型飞行器的状态值 x、观测值 y和

灵敏度阵
∂y
∂θ；然后，解线性代数方程组求出Δθ0，再以

θ1= θ0+ Δθ0代替原来的 θ0，重复以上计算过程，每迭

代一次都需要计算似然准则函数 Jk和 Jk/Jk-1［11］。当
|

|
|
||
| 1- Jk

Jk-1

|

|
|
||
|≤ε时，则认为迭代收敛，此时的待估参数

θk，即为所求的气动参数，一般情况下取 ε=0.01［12］。

3 辨识精度分析
影响气动参数辨识精度的因素较多，归纳起来

有以下几个方面：

1） 观测量的测量误差。观测量的测量误差

是影响辨识精度的重要因素［13］。利用飞行试验数

据进行参数辨识时，观测量一般取导弹转动角速度

ωx、ωy、ωz，姿态角 ψ、ϑ、γ，导弹轴向、法向、侧向过载

Nx、Ny、Nz，导弹攻角 α，侧滑角 β。分别由安装在弹

体内部的角速率传感器、角位移传感器、过载传感

器、攻角传感器及侧滑角传感器获得。通过遥测传

感器获得时，零位漂移、死区、安装误差不可避免，

但选择高精度的传感器可以使误差减小，为满足气

动参数辨识的需要，遥测传感器应满足如下要求：

（1）噪声强度系数不高于 1%；

（2）角位移传感器的零位漂移速度应小于每分

钟 0.1º，角 速 率 传 感 器 的 零 位 漂 移 小 于 峰 值 的

0.2%，过载传感器零位漂移应小于峰值的 1.0%；

（3）传感器的标定误差应小于 0.3%；

（4）闭环飞行试验中，角速率、角位移、过载传

感器的死区分别应在 0.03（°/s，（°），g）的范围内；

（5）角 速 率 传 感 器 安 装 角 的 偏 移 度 要 小 于

0.1°，过载传感器安装角的偏移度要小于 0.2°，过载

传感器质心位置及安装位置误差要小于 3.0 mm。

2）几何和物理参数的误差。几何参数包括特

征长度、面积，物理参数包括惯性力矩、动压、质量，

这些量中任何一个量值存在的误差，都会对气动参

数估值产生相同的误差［14］。

4 参数辨识应用

4.1 可辨识性分析

将 ω̇x、ω̇ y、ω̇ z与动力学方程中各力矩项相比较，

来判别参数的可辨识性（采用力矩系数的理论值来

估算各力矩项），以 ω̇ z为例［15］：

ω̇ z+
Jy- Jx
Jz

ωxωy=
qSbA
Jz

(mz0 + m α
z α+ m δz

z δz+

mωz
z

bA
V
ωz+ m α̇

z

bA
V
α̇ ) （24）

若右端某一项远小于左端，则该项是不可辨识的；

若左端接近于零，则该项也是不可辨识的，其余类同。

数据取自该型飞行器 6自由度 85~86 s的内、

外弹道数据，数据包括：光测数据 t、V、h、θ、ψ c，遥测

采样数据 ωx、ωy、ωz、Nx、Ny、Nz、δx、δy、δz、α、β，弹体

结构参数 l、bA、S、m、Jx、Jy、Jz，气象数据 ρ、W、ψW等。

为了分析这段数据的可辨识性，将动力学方程

的各项分别逐项计算，结果见表 1—表 3。可以看出

ω̇x、ω̇ y、ω̇ z 与各项的数量级相当，这表明纵、侧向气

动系数均可进行辨识，可以采用 6自由度参数辨识

的基本方程组进行辨识，表中数据还表明阻尼参数

的数量级较小，会有较大的辨识误差［16］。
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4.2 辨识结果

采用极大似然法，对仿真数据采取参数辨识的

基本方法进行辨识［17］。

状态变量为

x=(Vx、Vy、Vz、ωx、ωy、ωz、ψ、ϑ、γ)T （25）
观测量为

y=(ωx、ωy、ωz、Nx、Ny、Nz、ψ、ϑ、γ、α、β)T （26）
待估参数为

θ=(mz0、m α
x、m β

x、m δx
x 、m δy

x 、mωx
x 、mωy

x 、my0、m β
y、m

δy
y 、

mωy
y 、mωx

y 、mz0、m α
z、m δz

z 、mωz
z 、m α

z、Cx0、Cx1、C α
y、C

δz
y 、Cz0、

C δy
z 、C β

z、Vx0、Vy0、Vz0、ωx0、ωy0、ωz0、ψ 0、ϑ0、γ0 )T（27）
共辨识出21个气动系数，辨识结果见表4~表 7。

表 1 辨识数据 ω̇x表

Tab. 1 ω̇x table of identification data

t

85.0

85.5

86.0

ω̇x

5.062 2

-2.125 6

1.403 4

ωyz

-0.000 031 20

-0.000 185 60

-0.000 001 92

Mx0

6.376 8

6.405 6

6.398 2

M δx
x

-1.445 7

-9.319 6

-7.672 3

M β
x

0.960 3

0.186 1

2.654 7

M δy
x

0.383 1

1.649 2

2.816 7

M ωx
x

-1.146 8

-1.201 5

-2.952 4

M ωy
x

-0.156 8

-0.132 4

-0.019 3

表 2 辨识数据 ω̇y表

Tab. 2 ω̇y table of identification data

t

85.0

85.5

86.0

ω̇y

-0.125 2

-0.172 8

0.046 7

ωzx

-0.003 6

-0.002 5

-0.015 4

My 0

0.269 5

0.327 8

0.305 9

M β
y

-0.602 3

-0.389 5

-0.893 7

M δy
y

0.168 9

0.702 6

0.784 7

M ωy
y

-0.259 8

-0.048 6

-0.126 2

表 3 辨识数据 ω̇ z表

Tab. 3 ω̇ z table of identification data

t

85.0

85.5

86.0

ω̇ z

-0.036 5

-0.503 6

0.252 1

ωxy

-0.032 5

0.125 6

-0.129 8

Mz0

0.238 3

0.769 3

0.759 6

M α
z

-2.229 3

-2.458 6

-2.211 5

M δz
z

1.266 9

1.592 6

1.735 6

M ωz
z

0.135 9

-0.023 4

-0.016 6

表 4 辨识结果（1~5）

Tab. 4 Identification results（1~5）

气动系数

理论值

10~50点

5~65点

20~70点

mx0

0.000 065

0.000 525 8

0.012 669

0.011 291

m α
x

-0.028 3

-0.035 81

-0.024 67

-0.028 02

m β
x

-0.026 9

-0.042 67

-0.042 01

-0.035 83

m δx
x

-0.082 96

-0.081 93

-0.082 56

-0.083 61

m δy
x

-0.021 64

-0.018 13

-0.018 96

-0.018 58

表 5 辨识结果（6~10）

Tab. 5 Identification results（6~10）

气动系数

理论值

10~50点

5~65点

20~70点

mωx
x

-0.090

-0.039 4

-0.086 4

-0.083 7

mωy
x

-0.033

-0.060 6

-0.233 1

-0.325 5

my0

0.002

-0.000 1

-0.000 1

0.000 5

m β
y

-0.228

-0.215 4

-0.214 6

-0.194 0

m δy
y

-0.224

-0.217 5

-0.212 7

-0.179 7

表 6 辨识结果（11~16）

Tab. 6 Identification results（11~16）

气动系数

理论值

10~50点

5~65点

20~70点

C δy
z

-0.166 8

-0.162 5

-0.153 3

-0.175 6

mωy
y

-1.437 5

-1.417 2

-1.388 7

-1.413 8

mz0

0.006 5

0.006 0

0.006 5

0.005 9

m α
z

-0.357 6

-0.346 8

-0.356 9

-0.302 9

m δz
z

-0.392 8

-0.385 8

-0.368 9

-0.382 3

mωz
z

-1.892 8

-1.878 6

-1.905 5

-1.858 9
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辨识得到的气动参数为计算飞行器弹道导弹

飞行力学所需要的升力、阻力、侧向力，俯仰、滚转、

偏航力矩系数及其对迎角、侧滑角、舵偏角的偏导。

辨识得到这些气动参数之后，便可以对导弹的弹道

进行仿真分析［18］。

5 辨识模型的弹道仿真
通过对该型飞行器控制系统和动力系统进行

辨识，得出了部分模型辨识参数，下面验证这些实

辨参数模型。

根据理论模型编写弹道仿真程序，可有效地

计算该型号飞行器的控制弹道，并经过多次实弹

飞行试验验证。验证结果表明，该理论模型精度

较高，满足要求。

将实辨模型代入该型飞行器弹道仿真程序，

替换原来的理论模型，进行弹道仿真计算。从仿

真结果看，弹道变化平稳，与试验数据吻合较好，误

差符合规定的范围，通过本方法得到的气动力参数

精度已满足工程实际需要，实际辨识模型参数具有

可信性［19］。Y方向仿真弹道如图 1所示，该弹道反

映了某型飞行器初始正常爬高，按照预定程序下

滑、稳定平飞、91 s开始规避爬升、跃过目标舰后下

滑入水自毁。

等效飞行高度曲线如图 2所示，该曲线反映了

某型飞行器高度通道输出变化规律，从 0~90 s高度

通道正常输出高度表测量高度，90 s以后输出固定

高度电平，从而完成安控规避。X方向仿真弹道曲

线如图 3所示，该曲线反映了该型号飞行器纵向位

移平稳。

表 7 辨识结果（17~21）

Tab. 7 Identification results（17~21）

气动系数

理论值

10~50点
5~65点
20~70点

Cx0

0.016 5
0.010 2
0.010 4
0.010 0

Cx1

-0.293 7
-0.212 4
-0.296 7
-0.285 6

C α
y

2.186 9
2.044 6
1.956 2
2.126 7

C δz
y

0.261 5
0.251 5
0.273 8
0.241 6

C β
z

-0.647 8
-0.602 2
-0.613 8
-0.632 6

图 1 Y方向仿真弹道

Fig. 1 Simulation ballistics in the Y-direction

图 2 等效飞行高度仿真

Fig. 2 Equivalent flight altitude simulation
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1~4舵机仿真曲线分别如图 4~图 7所示，4条
仿真曲线反映了某型飞行器舵机系统的变化规律，

这 4个舵机系统动作对称性好，响应速度快，满足该

型飞行器控制要求［20］。

图 3 X方向仿真弹道

Fig. 3 Simulation ballistics in the X-direction

图 4 1舵机仿真曲线

Fig. 4 Simulation curve of Servo 1

图 5 2舵机仿真曲线

Fig. 5 Simulation curve of Servo 2

图 6 3舵机仿真曲线

Fig. 6 Simulation curve of Servo 3
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6 结束语
本文介绍了一种飞行器气动模型参数辨识方

法，利用该方法进行了飞行器的典型气动参数辨

识，并将辨识得到的气动数据代入弹道仿真程序中

进行验证。验证结果表明，该气动参数得到的弹道

与实际情况吻合程度高，辨识精度较好。同时作为

一种工程方法，该气动参数辨识方法使用较为方

便，计算耗时较少，适合于多种工程场景，在工程领

域有广泛的应用前景。
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图 7 4舵机仿真曲线

Fig. 7 Simulation curve of Servo 4
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