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旋翼飞行器飞行动力学系统辨识建模算法

宋彦国 孙 涛

（南京航空航天大学直升机旋翼动力学重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：描述了旋翼飞行器飞行力学模型的系统辨识建模算法，从旋翼飞行器飞行动力学建模的共性问题入手，首

先采用机理建模的方法分析了旋翼飞行器主要气动部件所受气动力。考虑旋翼挥舞运动对旋翼飞行器飞行动力

学特性的影响，建立了旋翼飞行器的飞行力学系统辨识参数化模型集。其次以子空间方法辨识初始飞行动力学

模型，采用加权频域预报误差法获得最优模型的两步辨识方法解决旋翼飞行器这一非线性不稳定，多输入多输

出系统辨识问题，且所辨识模型与机理模型具有相同的结构。最后对样例直升机的悬停飞行状态模型辨识进行

了数值与试飞试验验证，表明了方法的有效性。
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２０世纪８０年代，欧洲的航天研究和发展咨询

委员会成立了研究机构，为高带宽飞控系统设计、

飞行品质评估、现有旋翼飞行器的升级燉改进、降低

试验测试费用等目的提供高精度的模型，开展旋翼

飞行器系统辨识方法和应用研究［１］
。美国也对直升

机飞行力学模型辨识开展了研究，并在研究中引入

旋翼桨叶的挥舞、摆振、扭转以及发动机动特性等

影响直升机飞行力学特性的因素。他们采用基于频

响辨识的频域方法，开发了一套旋翼飞行器系统辨

识软件ＣＩＦＥＲ，并成功地辨识了包括ＵＨ６０，ＣＨ

４７，ＢＯ１０５，ＡＨ６４Ｄ直升机以及ＶＸ１５倾转旋翼

机的飞行力学模型［２５］
。目前，他们已经将这些辨识

结果用于飞行控制律综合设计与优化软件ＣＯＮ

ＤＵＩＴ当中
［６］
。我国开展相关研究较晚，但借鉴国

外先进技术也有相关文献发表［７９］
。

本文从旋翼飞行器的飞行动力学建模的共性



问题出发，首先由旋翼飞行器所包含的旋翼、机身、

平尾、垂尾、尾桨的气动力讨论入手，建立旋翼飞行

器的系统辨识参数化模型集，然后根据参数化模型

集的特点采用多输入多输出系统辨识方法，辨识

未知参数，最后的辨识结果表明了本文方法的有效

性和可行性。

 旋翼飞行器飞行动力学系统辨识

参数化模型集

目前广泛应用的旋翼飞行器构型主要包括：单

旋翼尾桨式、共轴双旋翼式、纵列式、横列式、交叉

双旋翼式、倾转旋翼飞行器等。不同构型的旋翼飞

行器所包含的气动部件和操纵输入虽不尽相同，但

在飞行动力学建模中却存在共性问题，其气动部件

主要包括：旋翼、机身、尾桨、平尾（机翼、短翼）、垂

尾；操纵输入主要包括：垂向操纵、纵向操纵、横向

操纵以及航向操纵。旋翼飞行器飞行力学模型阶次

高，这意味着需要通过辨识确定大量的未知参数，

也意味着参数自由度和辨识结果不确定性也较高，

最直接的后果就是会导致辨识中很难求得一组最

优参数，往往会因出现局部极小等现象而导致辨识

失败。这给直升机飞行力学模型的辨识带来了很大

的不利影响。如果利用机理建模和工程经验来确定

模型的阶次、结构、参数分布、变化规律以及一切能

够有助于确定辨识模型的已知条件，然后，利用这

些先验知识指导辨识建模，一方面可以弥补机理建

模中难以对旋翼及机体气动力给出准确描述的不

足，另一方面又可以充分利用已知系统内部机理。

采用这种方法辨识得到的模型更接近真实物理系

统，所以一般具有更好的精度和更大的适用范围，

并在工程上更有实用价值。一旦确定了模型结构并

降低了未知参数自由度，辨识难度将会降低，辨识

结果的可靠性也将提高。

为了准确地建立旋翼飞行器的参数化辨识模

型集，采用传统的机体６自由度模型不能充分表现

旋翼飞行器的飞行动力学特性。研究表明，旋翼挥

舞运动、摆振运动、旋翼转速变化、诱导速度变化以

及发动机和转速控制器特性都对旋翼飞行器飞行

动力学特性有一定的影响［１０］
，但是旋翼的挥舞运

动对飞行力学特性影响最为显著。为尽可能降低辨

识模型复杂程度，本文仅在参数化辨识模型集中考

虑最具有代表意义并对飞行力学产生最重要影响

的运动：挥舞运动。旋翼的挥舞运动直接决定了旋

翼气动力及力矩的大小，如果忽略掉这种运动，将

导致所建立数学模型在高频段出现失真［１１１２］
。

桨叶的挥舞动力学方程可以表示为

┫¨ ＋ └┫＋ ┛┫＝ ┰ （１）
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，牃０，牃１，

牄１分别为旋翼锥度角，侧倒角和后倒角，└，┛的具

体表达形式可以参考文献［１３］。

根据动量定理和动量距定理考虑直升机所受

的气动力与外力以及旋翼的挥舞，旋翼飞行器在某

一配平状态下的小扰动线化模型可以表示为
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其中［爡牨 爡牪 爡牫 爩牨 爩牪 爩牫］为各个气动部

件的空气动力合力和合力矩，以爡牨为例，它总是可

以直接写为
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其中：
爡牨


为气动合力对状态以及操纵输入的偏导

数，Δ犠ｌａｔ为横向操纵输入，Δ犠ｌｏｎ为纵向操纵输入，

Δ犠ｖｅｒ为垂向操纵，Δ犠ｙａｗ为航向操纵。省略符号Δ，式

（２）可以表达为
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┨
燈

＝ ┝
－１
┑┨＋ ┝

－１
┒┥ （４）

其中状态量┨可以表示为

［┨＝ 牣 牤 牥 牘 牚 牜 犗 犤

牃０ 牃１ 牄１ 燈牃０ 牃
燈
１ 牄

燈
１］
Ｔ

输入量┥可以表示为

┥＝ ［犠ｌａｔ 犠ｌｏｎ 犠ｖｅｒ 犠ｙａｗ］

系数矩阵┝，┑，┒可以由式（２）推导得到。

通过机理建模分析并确定了旋翼飞行器的参

数化辨识模型集如式（４），它是旋翼飞行器围绕基

准状态附近的小扰动线化飞行动力学方程，同时也

表达了待辨识飞行动力学模型的阶次、结构以及参

数分布，因此其系数矩阵┝，┑，┒中的未知参数就

可以通过地面试验、试飞试验数据以及相应的辨识

算法来确定。如果所辨识得到的模型与机理模型具

有一致的结构、相同的参数分布，则所辨识模型将

与机理模型是等价的，且辨识模型所得参数具有明

确的物理意义，便于辨识模型的分析与验证。本文

就是从这一角度出发，希望所辨识模型能与机理模

型具有可比性，便于机理建模与系统辨识建模互

补。因此旋翼飞行力学模型辨识，辨识模型集合辨

识算法是密切相关的。

 系统辨识算法研究

根据方程（４），旋翼飞行器的参数化辨识模型

集是一个多输入多输出系统，模型阶次高、未知参

数多，采用子空间辨识方法是解决多输入多输出

高阶飞行力学模型辨识问题的途径之一。研究结果

表明，基于子空间辨识方法可以可靠地获得模型的

阶次和结构，并能够精确地预测直升机的状态，由

于这种辨识方法采用的是数值上稳定的计算方法，

因此这种方法在直升机飞行力学辨识中有很好的

应用前景。子空间模型辨识方法是一种针对线性时

不变多输入多输出系统的有效辨识方法，它综合

了系统理论、线性代数和统计学三方面的思想，可

以直接由输入输出数据估计多变量系统状态空间

模型。

将待辨识系统的状态方程表示为离散形式如下

╂（牠＋ １）＝ ┑╂（牠）＋ ┒┿（牠）

╃（牠）＝ ┓╂（牠）＋ └┿（牠）＋ ╀（牠） （５）

╀（牠）为噪声向量。假设╀（牠）与输入┿（牠）不相关。并

假设上述系统可控、可观。

令┩牜（牠）＝

牪（牠）

牪（牠＋１）



烄
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烌

烎牪（牠＋牜－１）
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采用相同方法定义┥牜（牠），┦牜（牠）。

系统的扩展可观性矩阵为
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确定┑，┓的估计┑

，┓

。

定义

┩＝ ┩牜（１） ┩牜（２） … ┩牜［ ］（爫） （１０）

同理定义┨，┥，┦，可将式（９）利用式（１０）扩展为

┩＝ ┟牜┨＋ ┣牜┥＋ ┦ （１１）

取┥的正交投影为

犆
⊥

爺
Ｈ ＝ ┙－ ┥

Ｈ
（┥┥

Ｈ
）
－１
┥ （１２）

式（１１）变为

┩犆
⊥

爺
Ｈ ＝ ┟牜┨犆

⊥

爺
Ｈ ＋ ┦犆

⊥

爺
Ｈ （１３）

取犗牞（牠）＝［牪（牠－１），…，牪（牠－牞１），┿（牠－１），… ，

┿（牠－牞２）］
Ｔ
。

令

犎＝ 犗牞（１） 犗牞（２） … 犗牞［ ］（爫）

取犎的转置，右乘式（１３）得到

１

爫
┩犆

⊥

爺
Ｈ犎

Ｈ
＝ ┟牜

１

爫
┨犆

⊥

爺
Ｈ犎

Ｈ
（１４）

且 １
爫
┨犆

⊥

爺
Ｈ犎

Ｈ满秩，详细证明参见文献［１４］。由式

（１４）即可以很容易地确定┑，┓的估计┑

，┓

。得到了

┑

，┓
之后，求解下式的线性回归问题即可求出┒，└

阵的估计┒

，└


ａｒｇ ｍｉｎ
┒∈┢

牕×牔

└∈┢
牘×牔

∑
爫

牑＝１

牪（牠）－ ┓

（牚┙－ ┑


）
－１
┒┿（牠）－

└┿（牠）－ ┓

（牚┙－ ┑


）
－１
╂０











犠（牠）

２

（１５）

式中：犠（牠）为０时刻单位冲激函数；牚为差分方程的

前移算子。

尽管子空间辨识算法在给定辨识模型的阶次

后，可以很容易地确定参数化模型集中的参数，但

是所辨识得到的模型与待辨识模型集中的参数分

布规律不一致，即方程（４）中的已知参数以及参数

分布规律无法在子空间辨识结果中体现。为了解决

这一问题，本文在通过子空间辨识算法获得初始模

型后，利用加权频域预报误差法，将待辨识模型的

参数分布规律与子空间辨识模型初始参数相结合，

以确定预报误差法的初始模型，利用预报误差法的
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寻优能力获得旋翼飞行器飞行动力学的最优辨识

模型。

将式（５）状态空间方程表示的多输入多输出

线性定常系统方程转换为频域的表示

┩（犽）＝ ┗０（ｅ
ｊ犽
）┥（犽）＋ ┘（ｅ

ｊ犽
）┕０（犽） （１６）

其 中 ┗０（ｅ
ｊ犽
），┘（ｅ

ｊ犽
）分别为相应的频响函数阵，

┕０（犽）为噪声向量。频域加权预报误差法的准则函

数表示为

爼
爡爟
爫 （犤，犧）＝

１

爫∑
爫

牑＝１

熀（犽牑 ［）ｌｏｇ（燏熀犤，犽牑燏
２
犧）＋

燏┩牑－ ┗犤，犽牑┥牑燏

燏┘犤，犽牑燏
２ ］犧

（１７）

其中：犽牑表示第牑个用于辨识的频点；犤和犧分别为

待辨识参数集以及噪声协方差；熀（犽牑）为偏相干函

数。上式可以采用牛顿拉普森算法进行寻优。

用两步辨识算法，将初始辨识结果与参数化模

型集的参数与参数分布规律相结合，所获得的最终

结果与机理模型具有相同的结构，为模型的分析与

验证和飞行动力学的综合建模提供良好的技术基

础。

 辨识算法数值与试飞试验验证

样例直升机采用某单旋翼带尾桨直升机。首先

利用 Ｍａｔｌａｂ燉Ｓｉｍｕｌｉｎｋ建立直升机的非线性飞行

力学模型，选择相同的状态量和观测量┩＝┨以及

操纵向量┥，提取悬停状态配平及线化模型。辨识

中，对上述模型施加输入激励并记录模型的输入

输出数据作为辨识数据。考虑到直升机所具有的高

振动特点，仿真过程中在数据的输入和输出端都加

入了幅值为１０％的随机扰动信号。扰动信号以直升

机飞行数据中常见的低频干扰为主，输入激励采用

了扫频输入，频率变化范围为００５～８Ｈｚ。为了更

进一步说明本文中提出的辨识算法并验证本文中

所提出辨识方法的可靠性，首先仅采用子空间方法

对该直升机悬停飞行状态进行辨识。为了说明辨识

所得模型与原模型的相近程度，可以对两个模型在

任意输入激励下的响应进行对比。图１～３给出在

随机输入下采用子空间法辨识所得模型输出与原

算例模型输出的对比。

从仿真结果可以看出，辨识中没有用到参数化

辨识模型集参数分布规律，并且缺乏寻优的过程，

虽然子空间辨识所得的模型无论从导数的数值上

还是模型的输出响应上都与原算例模型有一定的

接近程度，但是仍然存在明显的误差。

为了验证本文所提出两步辨识方法的有效性

图１ 子空间辨识所得模型与原模型滚转角速率响应

对比图

图２ 子空间辨识所得模型与原模型俯仰角速率响应

对比图

图３ 子空间辨识所得模型与原模型偏航角速率响应

对比图

并与单纯采用子空间法进行比较，继续利用相同的

仿真数据，采用子空间法与频域加权预报误差法相

结合算法的两步辨识法对算例直升机再次进行辨

识。辨识结果如图４～６。

图４ 改进算法辨识所得模型与原模型滚转角速率响

应对比图
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图５ 改进算法辨识所得模型与原模型俯仰角速率响

应对比图

图６ 改进算法辨识所得模型与原模型偏航角速率响

应对比图

由仿真结果可以看出，采用子空间法与频域加

权预报误差法相结合算法辨识的模型使结果较单

采用前者有了明显的提高。在１０％噪声的条件下，

辨识得到的模型依然能够准确预测出算例直升机

的响应。且辨识的系数矩阵与待辨识模型集具有相

同结构，且所辨识模型的气动导数与操纵导数具有

明确的物理意义。这说明本文所提出的两步辨识方

法的有效性。

为了进一步说明本文所提算法的有效性，本文

针对某型无人直升机展开了试飞试验，如图 ７所

示，并将获得悬停状态的试飞输入输出数据经过分

析、滤波与处理，用于无人直升机的飞行动力学模

型辨识。

图７ 试飞中的无人直升机

图８～１０为模型预测输出与实际输出的对比，

由比较结果可以看出，辨识得到的模型可以预测出

在给定输入条件下直升机各个状态的响应，但是由

于辨识模型中忽略了旋翼的高阶挥舞因素低频部

分曲线吻合较好，高频时预测输出与实际响应有一

定误差。另一方面，根据试验直升机的特点通过机

理分析方法，确定了该小型无人直升机典型气动导

数的稳定性，列于表１中理论数值中，同时将利用

本文方法辨识得到的气动导数列于辨识结果一列，

由表１可见辨识结果与理论分析结果具有良好的

一致性。上述计算说明本文的无人旋翼飞行器飞行

动力学模型辨识方法的有效性。

图８ 滚转角速率实测值与预测值

图９ 俯仰角速率实测值与预测值

图１０ 偏航角速率实测值与预测值
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表






气动导数及其他数据对比表

气动

导数

理论

数值

辨识

结果
气动导数意义

气动

导数

理论

数值

辨识

结果






气动导数意义

牊爩牁
牣

＞０ ０１３７
气动俯仰力矩

对前飞速度的导数
牊爡牀
犤

－９８ －９７９






前向力对俯仰角的导数

牊爩牂
牤

＞０ ００４２
气动偏航力矩对

侧向速度的导数
牊爡牁
犺

９８ ９８１






侧向力对滚转角的导数

牊爩牀
牤

＜０ －０６９２
气动滚转力矩

对侧向速度的导数
牊爡牂
牥

＜０ －０４６８






垂向力对垂向速度的导数

牊爩牀
牘

＜０ －１７２
气动滚转力矩

对滚转角速率的导数
犺

牘
１ ０９９６






滚转角对滚转角速率导数

牊爩牁
牚

＜０ －１７０
气动俯仰力矩

对俯仰角速率的导数
犤

牚
１ ０９９８






俯仰角对俯仰角速率导数

牊爩牂
牜

＜０ －１３６
气动偏航力矩

对偏航角速率的导数

 结 论

本文从旋翼飞行器飞行动力学系统辨识建模

的共性问题出发研究了系统辨识算法，并进行了仿

真计算，得到结论如下：

（１）根据旋翼飞行器的机理模型确定了待辨识

参数化模型集的结构、阶次与未知参数分布规律，显

著降低了辨识算法的计算工作量，且辨识得到的模

型每一个参数具有明显的物理意义，便于模型验证。

（２）根据仿真计算和试飞试验结果，子空间辨

识算法和加权预报误差辨识算法相结合的两步辨

识算法具有良好的数值稳定性和辨识精度。
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