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基于试飞数据的直升机气动模型参数 
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摘　要： 针对直升机气动强耦合、强非线性、不稳定的特点，采用扫频方式获取飞行试验数据及频域辨识技术进行其气动

模型辨识。首先分析了气动辨识模型、飞行试验数据需求，并对飞行试验动作进行设计，然后形成气动模型频域辨识流程。

在纵向气动模型辨识过程中，发现扫频飞行试验数据低频、高频段数据质量差，纵向和横向通道舵偏相关性强等问题。
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直升机气动模型辨识广泛应用于直升机飞控设计、检验，

动力学仿真模型校准、验证，设计规范符合性检验等工作。由

于直升机旋翼既是升力面又是俯仰和滚转控制操纵面，旋翼对

尾桨、机身及尾翼的干扰等使得直升机气动呈现强耦合、非线

性，测量数据信噪比低，动态响应不稳定等特性[1，2]。与固定翼

飞机相比，这些特性导致直升机气动参数模型辨识面临更大

的挑战。研究表明，频域辨识方法是解决直升机气动模型辨

识的有效手段，美国陆军航空设计标准规范 ADS-33E-PRF

要求用飞行试验的频域响应数据进行符合性检验[3]。

在某型直升机型号试飞中，国内开展直升机基于频域

响应飞行试验数据的规范符合性检验，在飞行试验的设计、

试飞数据的采集、模型时域验证等环节工程经验不足。本文

通过利用频域辨识软件（CIFER）进行该型直升机的气动模

型参数辨识工程应用，发现扫频飞行试验数据低频、高频段

数据质量差，旋翼桨叶挥舞参数缺失，各通道舵偏相关性强

等问题，并给出相应的改进建议。

1 直升机气动辨识模型
频域辨识可基于传递函数模型，也可以基于状态方程，

气动辨识基于状态方程，其形式如下：

 （1）

 （2）

式中：M 为质量矩阵，F 为稳定性导数矩阵，G 为控制导数

矩阵， τ为时间延迟项， x 为状态变量， u 为控制输入， y 测

量输出方程。辨识气动导数时控制输入量取飞控系统与混

合器综合后的直升机舵偏操纵量，如图 1 所示。
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图 1　气动模型辨识框图

Fig.1　Block diagram of aerodynamic identification

旋翼和机身之间的耦合程度的大小直接影响气动模型

复杂程度。耦合程度小的情况下，气动模型中可忽略旋翼桨

叶的挥舞运动；反之，则需要将旋翼桨叶挥舞包含在气动模

型之中。旋翼和机身的耦合大小主要取决于旋翼有效挥舞

刚度大小。通常小的挥舞铰偏置具备小的挥舞有效刚度，旋

翼与机身耦合小；大的挥舞铰偏置或无铰旋翼系统，有效挥

舞刚度大，旋翼与机身耦合大[4，5]。

某型直升机旋翼采用柔性桨毂，属于无铰旋翼系统，旋

翼与机身耦合大。但由于国内在测量旋翼桨叶挥舞运动方

面经验不足，飞行试验测试数据中没有旋翼桨叶挥舞参数，因

此，在建立气动方程时不考虑包含旋翼与机身的耦合特性，将

旋翼视为产生气动力的部件，忽略其自身的动力学特性[6，7]。
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2 飞行试验
高质量的扫频飞行试验数据是进行气动参数辨识的前

提，为了获得高质量的飞行试验数据进行飞行试验设计。飞

行试验设计包括数据需求分析、飞行试验实施。

2.1 数据需求分析

由于忽略了旋翼自身动力学特性，气动模型辨识时将

直升机简化为刚体进行处理，重点关注气动对飞行品质的影

响，而飞行品质主要集中于 0.3~12rad 频率段，因而将此段

频域作为直升机气动模型的频域辨识频率段。辨识气动模

型需要的测试参数有控制输入量：纵向、横向、航向及总距

4 个通道的舵偏量 b1s、a1s、thtr、thte；观测量：滚转、俯仰、

偏航三轴角速率 p、q、r，欧拉角 phi、the、psi，体轴过载 axb、

ayb、azb 及速度 u、v、w。国外做相关研究时，还对旋翼桨叶

的挥舞运动、摆阵相关参数进行测量[8，9]。

频域参数辨识测量数据的采样率有要求，由于传感

器噪声及大气扰动等因素的影响，美国国家航空航天局

（NASA）工程师给出经验准则：

 （3）

式中：ws 为采样率，wmax 为辨识频率段最大值。根据式（3）

准则计算出的采样率为 50Hz。

2.2 飞行试验实施

频域辨识用扫频输入飞行数据进行辨识，用脉冲、倍脉

冲或 3211 等与扫频输入非相似输入的飞行数据进行时域验

证。为能充分激励直升机的响应，扫频信号的频谱（激励谱）

在期望的频率范围内应具有均匀的分布。由于直升机的不稳

定性，特别是对于低频段，扫频非常难完成。飞控系统抑制驾

驶员激励信号，低频范围抑制更严重；引入交叉控制的关联

信号；另外，飞控系统引起输出噪声和激励信号相关。因此，

飞控系统功能应尽可能多的关掉，最好是直连模态[10]。

飞行试验过程中，由于燃油的消耗，飞机质量、惯量以

及重心的位置均随时间发生变化，而线加速度等传感器不能

根据重心的位置及时的进行校正。因此，为了能够得到高质

量、好的飞行数据，同一个通道的辨识、验证数据要尽可能在

时间上连续进行，以使飞机质量、惯量、重心位置的变化对测

量影响最小。某个通道的扫频飞行试验中，在连续做三个

合格的扫频激励，再做两个合格的时域验证激励。在此过程

中，其他三个通道可以进行操纵使试验不偏离配平状态点，

但操纵不能与激励通道的扫频信号相关联。飞行试验应在

无风、没有大气扰动的平静的环境中进行。

3 辨识流程
气动辨识流程如图 2 所示，CIFER 软件没有集成飞行

数据相容性检验和重构模（SMACK 模块），从频域响应计

算到时域验证步骤 CIFER 均有相应的专用计算模块，数据

的相容性检验基于增广卡尔曼滤波估计方法完成。

试飞数据采集

数据协调性和重构

频域响应计算

复合分窗

状态方程辨识

时域验证

结束

开始

多输入频域分析

Y

Y

Y

N

Y

N

N

N

利用刚体运动方程对数据的
相容性进行检验、重构

通过飞行试验获取辨识用
的扫频数据和时域验证用
的脉冲、方波等数据

利用z变换计算每一对输出-
输入对的频域特性，及相关

性系数

对上一步计算得到的频率响
应通过去除次要输入影响来
进行规整，计算偏相关系数

基于对频域响应最优拟合的
方法辨识预先构造的状态方

程的系数

用脉冲、方波等于扫频非相
关的激励得到的飞行数据对
辨识模型在时域进行验证

基于优化的复合分窗技术
提高频率响应中低频和高

频部分的精确度

图 2　气动参数频域辨识流程

Fig.2　 Process for aerodynamic parameter frequency domain 
identification

4 算例
以纵向气动模型辨识为例，进行气动导数辨识。式

（4）、式（5）按照式（1）、式（2）给出了纵向气动辨识模型。

在气动力、力矩导数除去质量和响应的惯量后，M 取单位矩

阵，状态量取体轴 x 轴速度 u、俯仰角速度 q、体轴 z 轴速度

w、俯仰角 the；输入量为纵向周期变距角 b1s，总距角 thte；

测量量有 u、q、w、the、纵向过载 axb、法向过载 azb。

 （4）
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  （5）

式中：X 为气动力在体轴 x 轴分量，M 为俯仰力矩，Z 为气动力

在 z 轴分量。由于速度 u、w 数据质量差，无法用于辨识，而过

载 axb、azb 频域数据质量较好，因此，辨识中引入这两个过载

作为观测量。经过参数整定后，去除 Mu、Mthe、Zu、Zthe、Xthe、Mthe

参数，将 Xu、Xq、Zw 固定下来。其余参数辨识结果见表 1、表 2。

不敏感性值均小于 10%，克拉美罗边界（CR）小于 20%，代价

函数平均值约为 56.745，小于 100。辨识参数的不敏感性、CR、

平均代价均达到 CIFER 推荐的状态方程辨识准则。

表 1　纵向气动模型辨识结果

Table 1　Results of longitudinal aerodynamic model identification

参数名 数值 CR/% 不敏感性 /%

Xu 0.008845 — —

Xq -0.593050 — —

Xw -0.146370 7.7050 2.6110

Xthe 1.812800 0.5565 0.1868

Mq -0.462520 8.2100 3.1560

Mw -0.212690 6.4500 1.2725

Zq -0.409715 7.6350 3.6035

Zw -0.187540 — —

Xb1s 2.512500 2.3085 1.0385

Mb1s -2.323250 1.4360 0.7025

Xb1s 1.348400 2.6790 1.3205

Zthe -32.983550 2.1555 0.8550

τ1 0.058460 3.5100 1.5775

表 2　纵向气动模型辨识代价函数

Table 2　 Cost function of longitudinal aerodynamic model 
identification 

频域响应对 代价函数

 q/b1s 24.152440

the/b1s 30.476145

axb/b1s 29.500295

azb/b1s 34.406415

axb/thte 36.059525

azb/thte 15.642935

平均值 28.372950

在研究的频域段内，辨识仿真结果与试飞数据拟合情

况如图 3 所示（实线为飞行试验数据，虚线为模型拟合数

据）。拟合的频率范围为 0.8~8rad，低频段 0.3~0.8rad 和高频段

8~12rad 的数据缺失。低频段缺失是由于试飞员低频扫频缺失

造成的；高频段缺失是由于飞控低通特性造成的，虽然试飞员

扫频输入信号中包含高频段输入，但经过飞控系统后，高频度

输入被滤除掉。在速率控制（RC）模式下的纵向扫频数据，试

飞员纵向与横向操纵输入线性相关度大于 0.8，无法用于辨识。

时域验证按照式（6）、式（7）的模型进行验证，引入xb、 

yref 来考虑湍流或其他扰动对状态量的影响和测量量中的误

差。由于直升机悬停状态含有不稳定模态，小的误差影响

将以指数规律增加，淹没预测值，因此，xb、yref 需通过辨识得

到，而不取前 2s 的飞行数据进行估计。

 （6）

 （7）

表 3 和表 4 分别给出了xb、yref 的估计值。在频域辨识

之前，已经对飞行数据进行了相容性检验和重构处理，故xb、

yref 值均很小。

表 3　状态量导数时域验证估计值

Table 3　�Estimate values of states’ derivative time domain 
verification

状态量导数 估计值

ub -4.1898589e-02

qb -3.3088315e-03

wb 0.9431388e-03

theb -0.5398193e-03

表 4　状态量时域验证估计值

Table 4　Estimate values of states time domain verification

状态量 估计值

uref 0.0003659455

qref 0.0000000e+00

wref -0.0857199

theref -1.1209488e-02

axbref -4.9083843e-03

azbref 0.7286206e-03

时域验证结果如图 4 所示（实线为飞行试验数据，虚线

为模型拟合数据），采用和扫频输入非相关的脉冲输入来验

证。加权最小均方误差函数为 0.163，TIC（Theil 不等式系

数）值为 0.115，均达到 CIFER 时域验证准则。
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图 3　频域拟合结果

Fig.3　Results of frequency domain fitting
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图 4　纵向时域验证结果

Fig.4　Results of longitudinal time domainverification

5 结论
本文就频域辨识方法辨识直升机气动参数步骤和流程、飞

行试验的设计等进行了分析和研究，并开展了纵向气动模型辨

识工作。对工程应用频域辨识直升机气动参数形成以下建议：

（1） 避免由飞控系统引起控制舵偏输入之间的耦合，及

飞控反馈通道引入测量误差关联，飞行试验时在保证飞行安

全的前提下尽量多地关掉飞控功能。

（2） 某个通道做扫频输入时，其他通道可维持配平状态

的控制输入，不能与扫频通道发生关联。

（3） 扫频试验时，低频段扫频最难控制，给低频段扫

频留充足的时间，国外品质分析标准为 40s 两个周期低频 

扫频。 
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Identification of Helicopter Aerodynamic Model Parameters Through 
Frequency Method Using Flight Test Data

Li Fugang*， Shi Jiawei， Zhang Wenxing

Aeronautical Science and Technology Key Laboratory of Flight Simulation, Chinese Flight Test Establishment, Xi’an 

710089, China

Abstract: For the strong coupling， strong nonlinearity and instability of helicopter， the frequency sweep way was 

used to obtain the flight test data， and the frequency domain identification technique was used for aerodynamic model 

identification. This paper analyzed the model of aerodynamic identification and requirements for flight test data， and 

design the motion of flight test. Finally， the process of frequency domain identification of aerodynamic model was 

formed. In the identification process of longitudinal aerodynamic models， it found that the data quality of low frequency 

and high frequency was poor， and the correlation between longitudinal and lateral channel rudder deflection was strong.

Key Words: frequency domain identification；flight test； helicopter aerodynamic parameters； low order equivalent 

system；helicopter test flight
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