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飞机极曲线模型和参数鲁棒辨识方法

史 忠 科
(西北工业大学 自动控制系, 陕西 西安 710072)

摘　要: 为了有效地确定飞机极曲线,提出一种鲁棒选择模型的新方法. 通过分析数据矩阵模型判定方法,采用 U 2D
分解以避免行列式的复杂计算,从而成倍提高了计算效率. 通过估计D 阵元素的取值区间,得到了观测量不确定部

分带来的模型辨识判据的误差上下界,依此将候选按照重要程度逐个选取. 在加权最小二乘算法中,采用下界不等式

逼近,得到了鲁棒辨识的新算法和收敛条件. 对飞机极曲线的模型和参数进行辨识,结果表明新方法可以得到工程上

满意的效果.
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Robust iden tif ica tion m ethod for both m odel structures and
param eters of a ircraf t l if t-drag curves
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Abstract: To iden tificate the model structu re of aircraft lift2drag curves efficien tly, a robust criterion fo r model

structu re select ion is developed. By the analysis of model determ ination m ethod of samp le data m atrix, a num erical

excellen t U 2D facto rizat ion is p resen ted to avo id the computation of determ inan t values of tw o comp lex m atrices. By

estim ating the values of m atrix D , bo th the upper bound and the low er bound of the influence to model criterion

caused by system uncerta in ty are described. T he low er bound of uncerta in parts generated by uncerta in observation

m atrix is ob tained. T he model structu re and param eter iden tificat ion algo rithm s are p ropo sed by m eans of the low er

bound inequality app rox im ation in the least square m ethod. A pp licat ions to fligh t data p rocessing fo r h igh

perfo rm ance aircraft show that the new m ethod is efficien t.
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1　引　　言
　　极曲线反映了飞机最本质的特性,是计算飞机

各项性能指标的依据[1～ 5 ]. 极曲线相关性研究在航

空预研与发展过程中起着非常重要的作用. 1970年

以来, 美国、前苏联都建立了自己的相关性修正体

系,形成了一套完整的推力、阻力修正方法,但需要

投入大量的人力和物力. 1990 年以后, 飞机机动能

力得到大大提高, 极曲线的飞行试验更加困难. 因

此,美国等西方国家投入大量资金进行极曲线获取

方法的研究,部分成果已直接应用于现代战斗机的

研制. 中国的极曲线相关性研究工作开始于 1970

年,但只限于小迎角线性范围. 同时,由于飞机升力

与阻力直接相关,而发动机推力测量不准确,大大影

响了研究结果的准确性. 目前,仍使用简化的理论计
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算来确定诱导阻力系数.

　　综上所述,利用传统方法逐点地获得极曲线,不

仅需要大量的飞机性能飞行试验,而且不可避免地

要在计算中引入不准确的发动机推力测量值[5 ] ,所

得极曲线的误差常常过大而不适于工程应用. 为此,

本文提出一种机动飞行试验的极曲线获取方法.

2　问题描述
　　目前,通过飞行试验测量飞机极曲线的主要方

法是推力测量法,即通过实测发动机推力,根据推ö
阻划分定义计算飞机极曲线. 另外一种是非直接测

量推力来获得飞机极曲线的方法.

　　常用的极曲线计算公式为

CL = (nyGg - P T sin Σ) ö(0. 5S K pM 2) ,

CD = (- P r - nxGg + P T co s Σ) ö

　　　 (0. 5S K pM 2).

(1)

其中: CL 和CD 分别为升力和阻力系数, nx 和 ny 分别

为纵向和法向过载; Σ为发动机安装角, G 为飞机重

量; S 为机翼面积, K p 为增益系数,M 为马赫数, P r

为发动机剩余推力, P T为发动机推力, g为重力加速

度.

　　实际中, 只有保证相似的飞行参数变化较小,

才能保证试飞状态的相似. 当飞机在垂直对称平面

内进行机动飞行时,可以找到这样一个参考点,在该

点上飞机的升力系数为零. 因此试飞时主要采用垂

直对称平面内的机动飞行, 并且对动作的速率进行

了严格的规定,以尽可能保证相似飞行参数不变,减

少动态影响. 根据飞机的纵向动力学方程,可获得一

包含诱导阻力系数A 值的表达式,即

g nxG = P T co s Α-
S
2

K pM 2CD 0 -

A
S
2

K pM 2C 2
L + G∃ f x (M , CD , CL ). (2)

其中: ∃ f x (M , CD , CL ) 为不确定的未知函数, CD 0 为

常数.

　　由于推力的测量通常含有较大误差, 使用式

(1) 和 (2) 计算飞机极曲线时常常不能达到工程精

度要求. 为此,在本项研究中采用了机动飞行试验及

辨识方法提取飞机极曲线, 而不需要测量飞机发动

机推力.

　　因为飞机升力、阻力及其他气动力模型中都含

有非线性项,所以首先需要对模型结构进行辨识,然

后进行参数辨识. 这样,待辨识的状态方程可取为

uα= - qw - g sin Η+ A 0 +

　　A 1C
2
L + ∃ f x (M , CD , CL ) , (3a)

wα= qu + g co s Η+ CL 0 + C Α
L Α+

　　C ∆eL ∆e + ∃ f z (Α, ∆e). (3b)

其中: u 和w 分别为速度的纵向和法向分量; Η为俯
仰角; q 为俯仰角速度; ∆e 为升降舵偏角; CL 0, C Α

L , C ∆eL

为未知气动参数; ∃f x (M , CD , CL ) 和 ∃ f z (Α, ∆e) 为模

型的不确定项.

　　观测量取空速V 0,纵向和法向过载为 nx 和 ny.

3　U-D 分解鲁棒模型辨识方法
　　飞机的非线性模型可以看作在线性基本模型

的基础上扩展得到的,并可用模型统一描述为

xα= A (( 0) x + B (( 0) u + ∑
m

i= 1
f i (x ) Ηi,

y (k ) = x (k ) + Γ(k ).
(4)

式中: x 为状态向量, ( 0 为基本模型中的气动参数向

量, u 为输入向量, f i (x ) 为候选的非线性模型, Ηi 为

候选模型的未知参数向量, y (k ) 表示离散时间测量

向量, Γ(k ) 为测量的误差向量.

　　为了有效地对飞机极曲线模型进行辨识,本文

提出了以下的U 2D 分解数据矩阵鲁棒选择模型方
法. 在模型辨识中,将候选模型按照重要程度逐个确

定某个 Ηi 对应项的选取与否. 假定已经选入的模型

对应的参数梯度矩阵为C a (k ) = C (k ) + ∃C (k ) ,设

　　A =

C (1)

C (2)

�
C (N )

, ∃A (C ) =

∃C (1)

∃C (2)

�
∃C (N )

,

　　Q = A TA = U AD AU T
A ,

　　Q a = (A + ∃A ) T (A + ∃A ) =

　　　　U A ∃D A ∃U
T
A ∃ (5)

式中: U A ,U A ∃ 为单位上三角矩阵; D A ,D A ∃ 为对角

阵.

　　如果还需要选入某个 Ηi 所对应项的候选模型,

则有

Q ΑΗ =
(c + ∃c) T

(A + ∃A ) T
[c + ∃c　A + ∃A ] =

1 U 12Η

0 U A ∃

d Η 0

0 D A ∃

1 0

U T
12Η U A ∃

. (6)

数据矩阵模型选择法通常用比值曲线来确定Ηi所对

应项的选入与否,即

P N = detQ aödetQ aΗ. (7)

　　 采用式 (7) 判定候选模型时, 需要计算两个行

列式. 由于式 (5) 右端含有未知量, 本文作以下处

理:

　　由式 (5) 和 (6) 可得
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U 12Η = (c + ∃c) T (A + ∃A )U - 1
A ∃D - 1

A ∃ ,

d Η = (c + ∃c) T [ I - (A +

　　∃A )Q - 1
a (A + ∃A ) T ] (c + ∃c). (8)

根据式 (5) 和 (8) ,可得

Q a = (A + ∃A ) T (A + ∃A ) =

A TA + A T ∃A + ∃A TA + A T ∃A ,

Q - 1
a = Q - 1 - ∃Q - 1, (9)

式中

∃Q - 1 = Q - 1M ( I + Q - 1M ) - 1Q - 1,

M = A T ∃A + ∃A TA + A T ∃A .

将式 (9) 带入 (8) ,得

d Η = cTc + ∃cT ∃c + cT ∃c + ∃ cTc -

cTA Q - 1A T c - {cTA Q - 1Ν+ ΝTQ - 1A Tc +

ΝTQ - 1Ν} + {cTA ∃Q - 1A T c + cTA ∃Q - 1Ν+

ΝT ∃Q - 1A Tc + ΝT ∃Q - 1Ν}, (10)

式中

Ν= A T ∃c + ∃A Tc + ∃A T ∃c.

对于任意实数 Κ, Λ > 0,有

(Κc + Κ- 1∃c) T (Κc + Κ- 1∃c) ≥ 0,

{ΛcTA + Λ- 1ΝT ) (Q - 1 - ∃Q - 1) ×

(ΛA T c + Λ- 1Ν) ≥ 0.

由式 (10) 可得

d Η≤ (1 + Κ2) cT c + (1 + Κ- 2) ∃cT ∃c -

(1 - Λ2) cTA Q - 1
a A T c - (1 - Λ- 2) ΝTQ - 1

a Ν,

(11)

以及

d Η≥ (1 - Κ2) cT c + (1 - Κ- 2) ∃cT ∃c -

(1 + Λ2) cTA Q - 1
a A T c - (1 + Λ- 2) ΝTQ - 1

a Ν.
(12)

由式 (8) 可知

P N = 1öd Η. (13)

因此 d Η的大小就成为新的U 2D 分解鲁棒模型选择
判据. 当给出 ∃ cT ∃c 的最大最小值估计时, d Η的最

大、最小值可分别由式 (11) 和 (12) 给出.

4　参数鲁棒递推估计方法
　　在实际中,测量误差向量Γ(k ) 的分布及其统计

特性很难准确知道,因此参数梯度矩阵可表示为

C a (k ) = C (k ) + ∃C (k ) =

5yT (k ) ö5( = 5xT (k ) ö5( , (14)

式中: C (k ) 为参数梯度矩阵的确定部分, ∃C (k ) 为

参数梯度矩阵的不确定部分. 这样,加权递推最小二

乘算法可表示为

P - 1 (k + 1) =

P - 1 (k ) + C T
a (k + 1)R - 1 (k + 1)C a (k + 1) ,

K a (k + 1) =

P (k + 1)C T
a (k + 1)R - 1 (k + 1) ,

( (k + 1) =

( (k ) + K a (k + 1) {y (k + 1) - x [k + 1, ( (k ) ]}.

(15)

由式 (14) 和 (15) 可知

P - 1 (k + 1) =

P - 1 (k ) + C T (k + 1)R - 1 (k + 1)C (k + 1) +

∃C T (k + 1)R - 1 (k + 1) ∃C (k + 1) +

C T (k + 1)R - 1 (k + 1) ∃C (k + 1) +

∃C T (k + 1)R - 1 (k + 1)C (k + 1). (16)

设

∃C T (k + 1) = H 2 (k ) F 2 (k ) E 2 (k ) ,

‖F 2 (k )‖≤ 1.
(17)

式中: H 2 (k ) ∈R n×m , E 2 (k ) ∈R m×n , F 2 (k ) ∈R m×m.

为了便于书写, 令 H 2 = H 2 (k ) , F 2 = F 2 (k ) , E 2 =

E 2 (k ) ,下同.

　　选取+ 2 (k ) 使+ - 1
2 (k ) + E 2R

- 1 (k + 1) E T
2 > 0.

为了便于书写,令 + 2 = + 2 (k ) , + - 1
2 = + - 1

2 (k ). 则有

W W T =

C T (k + 1)R - 1 (k + 1) E T
2 [+ - 1

2 + E 2R
- 1 ×

(k + 1) E T
2 ]- 1E 2R

- 1 (k + 1)C (k + 1) +

H 2F 2E 2R
- 1 (k + 1)C (k + 1) +

H 2F 2 [+ - 1
2 + E 2R

- 1 (k + 1) E T
2 ]F T

2H T
2 +

C T (k + 1)R - 1 (k + 1) E T
2 F T

2H T
2 ≥ 0, (18)

式中

W = {C T (k + 1)R - 1 (k + 1) E T
2 [+ - 1

2 +

E 2R
- 1 (k + 1) E T

2 ]- 1ö2 + H 2F 2 [+ - 1
2 +

E 2R
- 1 (k + 1) E T

2 ]1ö2}.

由式 (18) 可得

- C T (k + 1)R - 1 (k + 1) E T
2 [+ - 1

2 +

E 2R
- 1 (k + 1) E T

2 ]- 1E 2R
- 1 (k + 1)C (k + 1) -

H 2F 2 [+ - 1
2 + E 2R

- 1 (k + 1) E T
2 ]F T

2H T
2 ≤

C T (k + 1)R - 1 (k + 1) E T
2 F T

2H T
2 +

H 2F 2E 2R
- 1 (k + 1)C (k + 1). (19)

将式 (19) 代入式 (16) 中,得

P - 1 (k + 1) ≥

P - 1 (k ) + C T (k + 1)R - 1 (k + 1)C (k +

1) - H 2F 2+ - 1
2 F T

2H T
2 - C T (k +

1)R - 1 (k + 1) E T
2 [+ - 1

2 + E 2R
- 1 (k +

　 1) E T
2 ]- 1E 2R

- 1 (k + 1)C (k + 1) ≥

　 P - 1 (k ) + C T (k + 1) [R (k + 1) +
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　 E T
2 + 2E 2 ]- 1C (k + 1) - H 2F 2+ - 1

2 F T
2H T

2. (20)

5　辨识结果
　　在升力、阻力模型辨识中, ∃cT ∃c按照估计误差

的方差来选取,得到 3阶非线性模型. 将模型辨识所

得参数作为初值, 并按照参数鲁棒递推估计方法对

有关气动参数进行辨识, 确定了升阻特性. 结果表

明,该方法可给出较准确的升阻特性,且对于不同的

飞行状态,该程序收敛性都很好.

　　图1给出了某飞机机动飞行试验nx , ny的拟合

结果的时间历程曲线. 其中实线为计算值,虚线为实

(a)　nx 的拟合结果

(b)　ny 的拟合结果

图 1　某型号的 nx , ny 拟合结果

测值. 由图 1可见,本文提出的方法拟合结果较好.

6　结　　语
　　本文给出了一种飞机极曲线模型和参数鲁棒确

定方法. 由于采用U 2D 分解方法,避免了数据矩阵

模型判定中的两个高阶行列式的复杂计算,从而成

倍提高了计算效率. 在分析系统不确定部分时,引入

了观测量不确定部分带来的模型辨识判据的误差上

下界估计,从而得到了测量误差不确定系统的模型

新判据. 通过飞行试验数据处理,验证了本文方法的

正确性. 该方法不仅可用于飞行器 (飞机、导弹、鱼雷

等)飞行试验建模,也可用于其他测量不确定系统的

建模.

参考文献 (R eferences) :

[ 1 ] D evinan t Ph, L averne T , H ureau J. Experim ental

study of w ind2tu rb ine airfo il aerodynam ics in h igh

tu rbu lence [J ]. J of W ind E ng ineering and Ind ustria l

A erody nam ics, 2002, 90 (6) : 6892707.

[2 ] V an E s, Gerard W H. R ap id est im ation of the zero2lift

drag coefficien t of transpo rt a ircraft [J ]. J of A ircraf t,

2002, 39 (4) : 5972599.

[ 3 ] Fupeng H , Yuhong L , Zuoyi C. Suggestions fo r

imp roving w ind tu rb ines b lade characterist ics [ J ].

W ind E ng ineering , 2001, 25 (2) : 1052113.

[ 4 ] Rogers S E, Ro th K, N ash S M. V alidation of

computed h igh2lift flow s w ith sign ifican t w ind2tunnel

effects[J ]. A IA A J ou rna l, 2001, 39 (10) : 188421892.

[ 5 ] 余俊雅, 陈坪, 赵涛. 一种非线性部分极曲线试飞方法

[J ]. 飞行力学, 2000, 18 (2) : 70272.

( YU Jun2ya, CH EN Peng, ZHAO T ao. N onlinear

drag po lar fligh t test w ithpu t direct m easurem ent of

th rust [J ]. F lig h t Dy nam ics, 2000, 18 (2) : 70272. )

下　　期　　要　　目

支持向量机的新发展 许建华,等⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯

遗传算法中的自相似现象 张　伟,等⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯

一种贝叶斯证据框架下支持向量机建模方法的研究 阎威武,等⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯

不确定线性多时变时滞系统的时滞相关鲁棒控制 张先明,等⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯

带正弦干扰的线性时滞系统的次优控制 唐功友,等⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯

移动机器人向目标点运动的变增益控制方法 沈　捷,等⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯

非对称需求信息下两阶段供应链协调 晓　斌,等⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯

基于相似度的多传感器数据融合 刘敏华,等⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯

一种新型时滞系统鲁棒控制器设计方法 黎　明,等⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯

440 控　　制　　与　　决　　策 第 19 卷


