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摘  要：气动参数辨识是检验飞行器的真实气动特性与设计值的匹配性的重要方法。研究分

析基于理论计算的方法和基于增广的扩展卡尔曼滤波算法，通过实测数据，对比 2 种辨识方法的

估计结果，得到了扩展卡尔曼滤波法可以有效降低实测数据中的噪声影响，获取更加精确的估计

结果的结论。同时结果证明实际辨识结果与设计值之间还存在一定误差，为后续修改设计气动参

数值提供了依据。  
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Aerodynamic parameter estimation algorithms based on measured data 
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Abstract：Aerodynamic parameter estimation is an important way to find the matches between the real 

aerodynamic characteristics and the designed ones. The theoretical method and the Augmented Extended 

Kalman Filter(AEKF) is studied and analyzed. By comparing the estimated results with the experimental 

data, the Extended Kalman Filter algorithm could reduce the influence of noises to get more precious 

estimation. And the result shows the difference between the real and the designed parameters, which 

provides a basis for future aerodynamic parameter design. 
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准确预测空气动力特性是设计高性能飞行控制系统，实现精确打击的基础和前提。获取气动参数特性的 3

大手段是风洞试验、数值计算和飞行试验 [1]。风洞试验是飞行器研制过程中气动参数最主要的来源，但其无法完

全模拟飞行情况，与实际存在一定差异。因此飞行试验是验证飞行器气动参数和飞行性能最直接、最可靠的手段，

为飞行器控制系统设计和改进提供基本数据，因而也是不可或缺的手段 [2]。但飞行试验无法直接测量飞行器的气

动力，只能测量线加速度、角速率、姿态角和位置参数等运动参数，通过气动参数辨识获取其气动特性。理论计

算的辨识方法和基于增广的扩展卡尔曼滤波算法是 2 种工程可行的辨识方法，本文首先阐述介绍 2 种辨识方法的

算法原理和辨识模型，在第 3 节中采用实测数据，仿真对比了 2 种算法的辨识结果，验证了相对简易的理论计算

方法，扩展卡尔曼滤波法可以有效减小实测数据的测量噪声对于辨识结果的影响，达到更好的辨识效果。  

1  理论计算原理  

理论计算直接采用惯性测量单元实测的过载和弹道重构得到的攻角、侧滑角估计气动参数。气动参数位于

速度坐标系 3 3 3Ox y z ，惯性测量单元测量的过载( 1 1 1, ,x y zN N N )数据位于弹体坐标系 1 1 1Ox y z ，因此计算时需要进行坐

标转换，根据攻角 α 和侧滑角 β 的定义，弹体到速度坐标系的转换矩阵 b
vG 如下 [3]， b

vG 是正交矩阵：  
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根 据 式 (2)计 算 出 的 转 换 矩 阵 ， 将 弹 体 系 的 过 载 分 量 转 换 到 速 度 坐 标 系 ， 得 到 速 度 系 下 的 3 项 过 载 分 量

( 3 3 3, ,x y zN N N )为：  
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根据速度系过载分量可以求出阻力 X 、升力 Y 和侧向力 Z ，且阻力方向定义与速度 x 轴正向相反，则：  

3xX mgN= − ， 3yY mgN= ， 3zZ mgN=                           (4) 

式中：m 为质量；g 为重力加速度。又因为：  
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式中： q 为来流动压； S 为特征面积。则总阻力、升力和侧向力气动参数( , ,x y zc c c )为：  
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气动参数辨识的理论计算原理简单，直接采用惯性测量单元的实际测量值和弹道重构参数进行估计，工程适

用性强，但是估计结果精确度直接受实测数据测量噪声水平的影响。  

2  基于增广的扩展卡尔曼滤波的辨识算法  

卡尔曼滤波是 20 世纪 60 年代初由卡尔曼和布西首先提出的。他们为了解决线性最小方差估计公式难以计算

的困难，提出了一套状态估计的递推计算公式，获得了现代控制理论中的一个突破性结果，并首先将其应用于线

性系统。其后，这种状态的递推估计算法又被推广到非线性系统，采用扩展的卡尔曼滤波算法可以有效对非线性

系统的状态进行估计，其适用于计算机递推计算，效率高，在工程中得到了非常广泛的应用。  
飞行控制系统是复杂的非线性系统，扩展卡尔曼滤波算法将复杂的非线性观测和状态方程线性化，充分考虑

状态方程和观测方程的噪声影响，通过算法保证估计满足特定准则，实现对气动参数的最小方差估计，最后结果

收敛。  

2.1 算法原理  

卡尔曼滤波是用来解决最小方差估计的问题，适用于线性系统。最小方差估计的最优估计准则 J 要求估计量

x̂ 与被估计量 x 的误差 ˆ= −x x x 的均方差最小，即 [4]：  

[ ][ ]{ }T Tˆ ˆ( ) ( | ) ( ) ( | )J E k k k k k k E ⎡ ⎤= − − = ⎣ ⎦x x x x xx                          (7) 

式中 k 表示观测时刻。估计量 x̂ 要使 J 最小。  
飞控系统的气动参数辨识是非线性连续 /离散系统，其中状态方程是非线性连续方程，观测方程是离散方程，

设系统状态方程和观测方程为 [5]：  
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式中 u 为控制量。将待估计参数 θ 增广到状态向量 x 中，可得系统的增广状态方程和观测方程为：  
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式中： a
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； ( )tw 和 ( )iV 分别是过程噪声和观测噪声，两者独立无关，均值

为零，协方差分别为 ( )tQ 和 ( )iR 。  
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对于上面的非线性状态方程，无法直接利用普通的卡尔曼滤波算法，需对非线性模型进行一阶的泰勒展开，

并将连续状态模型离散化，此时的扩展卡尔曼滤波器的计算流程如下 [6-8]：  
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； ( )ktz 为 kt 时刻的观测量。  

增广的广义卡尔曼滤波步骤为：a) 输入状态初始值 0ˆ ( )a tx 、其相应的协方差矩阵 0( )tP 和过程噪声量测噪声

协方差阵 ,aQ R ；b) 根据式(10)计算状态参数的最优滤波值 |ˆ ( )a k ktx 和滤波误差方差阵 |( )a k ktP ，更新 1k kt t += ，循环

计算，直到 1k Nt t −= 。  

2.2 辨识模型  

飞行器的阻力和升力，忽略高阶项的影响，只考虑攻角 α 和升降舵偏角 zδ 为 0 时的固有阻力或升力系数

0 0x yc c 、与攻角成线性关系的阻力或升力系数 x yc cα α 以及与升降舵偏角成线性关系的阻力或升力系数 z z
x yc cδ δ 的三

项影响，此时总的阻力系数和升力系数可以表示为：  
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选 取 沿 弹 体 坐 标 系 的 3 个 速 度 分 量 [ , , ]x y zV V V 为 增 广 前 的 状 态 向 量 x ； 加 上 气 动 参 数 后 的 增 广 状 态 向 量

0 0, , , , , , , ,z z
a x y z x x x y y yV V V c c c c c cδ δα α⎡ ⎤= ⎣ ⎦x ；假设此时推力为零，则此时飞控系统的辨识状态方程根据动力学方程可得：  
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式中： 1 1 1[ , , ]x y zω ω ω 为弹体坐标系下的转动角速度； 1 1 1[ , , ]x y zN N N 为弹体坐标系下的过载分量，其皆为惯性测量单

元的直接测量量； 1 2 3, ,W W W 为测量的状态噪声；ϑ 为俯仰角； γ 为滚转角。此时观测向量为速度坐标系下的过载

3 3 3[ , , ]x y zN N N ，则此时观测方程可以写为：  

( )

( )

( )

3

3

3

0 1

0 2

0 3

z

z

z

x x x x z

y y y y z

z y y y y

qSN c c c V
G

qSN c c c V
G
qSN c c c V
G

δα

δα

δα

α δ

α δ

β δ

= − + + +

= + + +

= − − + +

                              (13) 

式中 1 2 3, ,V V V 为观测噪声。采用扩展卡尔曼计算时，需要计算求导离散后的状态转移矩阵 aφ ，对式(9)的 ax 求导，

其中过载 1 1 1[ , , ]x y zN N N 中所包含的攻角和侧滑角变量与速度间的关系为：  
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根据式(9)、式(10)和 aφ 的定义，可以求得每个时刻的状态转移矩阵，而观测转移矩阵 H 则对式(9)的前 2 项

求导求得。  
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3  仿真分析  

采用理论计算和增广的扩展卡尔曼滤波这 2 种辨识方法，对实测数据进行气动参数辨识，研究分析实际试验

的气动系数与设计采用的系数间的误差程度，并分析

对比 2 种方法的辨识结果，考察基于扩展卡尔曼滤波

的辨识算法消除测量噪声干扰的能力。表 1 为 2 种方

法的阻力系数与设计系数的平均误差百分比对比，图

1 为 2 种方法与设计采用的阻力系数间的随时间的误

差变化曲线。  

通过表 1 和图 1 的仿真对比研究，可以得出：  
1) 采用增广的扩展卡尔曼滤波后的平均误差和最大绝对误差均小于理论计算结果，其相当于理论计算的基

础上进行平滑滤波，来消除噪声对结果准确性的影响，且 2 种方法辨识的平均阻力系数都大于设计值；  
2) 2 种方法的阻力误差的曲线变化趋势一致，但增广的扩展卡尔曼滤波算法的误差曲线振荡程度降低，有效

削弱了因为测量噪声而引起的估计结果的高频振荡现象；  
3) 辨识结果与设计所用的气动参数还存在最大约 30%的差异，其原因是由于飞行时所受扰动较多且存在大

攻角飞行状态，导致实际所受阻力与设计阻力某一时刻可能存在较大差异，但平均差异较小，使得整体飞行过程

不会因为气动误差产生不良影响。  

4  结论  

为了比较设计采用的气动参数与实际飞行试验中的气动情况的差异，研究了 2 种气动参数辨识方法的原理，

分别为理论计算和增广的扩展卡尔曼滤波算法。并通过对实测数据的仿真辨识，得出以下结论：  
1) 实际辨识的平均阻力系数大于设计用的阻力系数，这与实际飞行速度略小于预期的试验现象相符；  
2) 增广的扩展卡尔曼滤波法有效滤除了辨识结果的部分高频振荡，降低了噪声对结果的干扰。  
综上所述，增广的扩展卡尔曼滤波法优于理论计算，其考虑了测量和系统误差，有效滤除了辨识结果的部分

高频振荡，更适用于工程上进行气动参数的辨识。此外通过辨识，得到实际的气动系数与设计值还存在一定的差

异的结果，为后期进一步改进和优化设计值提供了依据。  
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表 1  阻力系数误差对比 
Table1 Cx errors comparison 

method the average error/% the maximum absolute error/%

AEKF method 4.282 2 28.456 5 
theoretical method 4.306 4 31.436 1 

Fig.1 Cx errors with two different estimations 
图 1 2 种辨识方法的阻力系数误差曲线

(a) theoretical method 
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(b) AEKF method 
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