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摘要　本文通过模型非平面自由飞数值模拟和气动参数辨识研究在忽略非平面运动效应情况下参数
辨识的可靠性和精度。分别考虑了轴对称细长体和飞机型两种不同的外形。在有偏航和滚转运动的情况下,

仅从记录的俯仰平面的投影角用平面自由飞辨识方法来得到它们的气动阻尼参数。结果表明对飞机型外形

气动力结果可产生极大的偏离,而对轴对称体,只要偏航角不太大则无明显影响。
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0　引　言

　　风洞模型自由飞是确定飞行器静态和动态稳定性系数的一种重要手段[ 1 ]。然而在实验中,

有的情况下研究者只对模型在风洞竖平面内的投影角度作光学观测记录。仅使用竖平面内投
影的角度来辨识出实际为三自由度运动模型的气动力矩系数的精度如何则是人们普遍关心的
问题。本文的目的就是通过计算机模拟手段对这些问题给出定量的结果。

1　风洞模型自由飞运动的数值模拟

　　在风洞模型自由飞实验中来流的速度远高于模型相对风洞的速度。数值模拟中主要关心
的是反映静、动稳定性的俯仰力矩系数导数及阻尼动导数,因此只考虑模型的俯仰运动,偏航
运动和滚动。忽略模型的平动。
在速度坐标系中,有力矩方程

C l = C l0 (1)

Cm = Cm ΑΑ+ Cm q
b
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其中C l 是滚转力矩系数, Cm 是俯仰力矩系数, C n 是偏航力矩系数。Α、Β是攻角和偏航角。Αα、Βα

是攻角和偏航角对时间的导数。p、q、r是滚转、俯仰和偏航角速度。对模型运动则有如下的动
力学方程组

I x
dp
d t

- I x y
dq
d t

- I x z
d r
d t

= qsbC l + qr ( I y - I z ) + (q2 - r2) I y z + p qI x z - rp I x y (4)

I y
dq
d t

- I x y
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d t

- I y z
d r
d t

= qsbCm + rp ( I z - I x ) + (r2 - p 2) I x z + qrI x y - p qI y z (5)

I z
d r
d t

- I x z
dp
d t

- I y z
dq
d t

= qsbC n + p q ( I x - I y ) + (p 2 - q2) I x y + rp I y z - qrI x z (6)

其中, I x , I y , I z 是模型绕三个轴的转动惯量。I x y , I y z , I x z是交叉惯性积。q是来流动压。s, b,V 是
参考面积,参考长度和参考速度。
在地轴,即实验室固连坐标系中的投影方程为 (见图 1)

dΗ
d t

= qco sΥ- rsinΥ (7)

dΥ
d t

= p + qõ tanΗõ sinΥ+ rõ tanΗõ co sΥ (8)

dΩ
d t

= (rõ co sΥ+ qõ sinΥ) öco sΗ (9)

　　　图 1　滚转角 Υ,俯仰角 Η和偏航角 Ω的定义

　　　　　　F ig. 1　D efin it ion of Υ、Ηand Ω

图中Υ、Η、Ω是滚动角、俯仰角和偏航角。风洞竖
平面内投影角Q 的表达式

　Q = tan - 1 ( tanΗöco sΩ) (10)

在体轴系上的三向速度分量 u、v、w 为

　u = co sΗõ co sΩõV (11)

v = (sinΥõ sinΗõ co sΩ- co sΥõ sinΩ) õV (12)

w = (co sΥõ sinΗõ co sΩ- sinΥõ sinΩ) õV (13)

　Α= tan - 1 w
u

(14)

Β = tan - 1 v
u

*
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- w
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d t

ö(u 2 + w 2) (16)

Βα= u
dv
d t

- v
du
d t

ö(u 2 + v 2) (17)

　　使用以上各方程,在给定各种气动参数和弹体参数后,对于各种初始状态,可以模拟自由

飞过程,得到平面观测角Q 随时间的变化过程。

2　由平面观测角Q 辨识气动力参数

　　把三维的角运动看成平面俯仰运动。把观测角看成俯仰角,即认为 Η= Q。由此检验以单

* 这里 Β与习惯定义不同,这样定义对轴对称体便于给出对称气动力
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平面角运动来处理三维角运动所造成的误差。则方程为

Cm = Cm Αõ Η+ Cm q õ b
V

õ q (18)

dq
d t

=
qõ sb

I y
Cm (19)

dΗ
d t

= q (20)

　　辨识方法是我们熟悉的最大似然法[ 2, 3 ]。已知量是观测的投影Q ,弹体参数 I y , s, b和来流

条件 q和V。待求的参数为Cm d , Cm q和初始角速度 q0 和初始角度 Η0。

灵敏度方程为

C ( I ) = (Cm a , Cm q, q0, Η0) T

5Cm
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I = 1, 2, 3, 4　　其中U (3, 4) =

Η b
V

q 0 0
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3　数值模拟和辨识结果

　　给定各种初始状态进行数值模拟实验。然后对每种模拟结果进行参数辨识。其结果如下

(A ) 细长锥体弹头型模型

设定 I z = I y , C nΒ= - Cm Α, C nΧ= Cm q给出典型数据如下

第一组　Η0= 7°　Υ0= 0. 0　p 0= 0. 0　q0= 0. 0　r0= 0. 0　Cm Α= - 0. 6　Cm q= - 1. 8　C nΒ

= 0. 6　C nΧ= - 1. 8

辨识结果见表 1。

第二组　给定的气动参数同第一组情况下,考察有偏航角速度时的情形,这时初始状态 Η0

= 7°, Υ0= 0. 0, p 0= 0. 0, q0= 0. 0,所得结果见表 2。

(B ) 飞机型模型

这时绕 Y 轴的转动惯量和绕 Z 轴的转动惯量不相等。俯仰恢复力矩系数和偏航恢复力矩

系数不相等。数值模拟中假定

I z = 1. 15I y , C nΒ = - 0. 85Cm Α, C nΧ = Cm q = - 1. 8 Cm Α = - 0. 6
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　　对上述给定条件,对四种典型的初始条件进行数值模拟和辨识

(1) Η0= 7°, Υ0= 0. 0, Ω0= 0. 0, p 0= 0. 0, q0= 0. 0, r0= 0. 0 , Ρ= 0. 0

　　辨识结果　Cm Α= - 0. 600000, Cm q= - 1. 800009, q0= 1. 404742, Η0= 6. 99960°

(2) Η0= 7°, Υ0= 0. 0, Ω0= 0. 0, p 0= 40. 0 (radös) , q0= 0. 0, r0= 0. 0, Ρ= 0. 0

　　辨识结果　Cm Α= - 0. 541824, Cm q= - 2. 437566, q0= - 34. 947390, Η0= 6. 77058°

(3) Η0= 7°, Υ0= 0. 0, Ω0= 0. 0, p 0= 2. 5 (radös) , q0= 0. 0, r0= 0. 0. Ρ= 0. 22°

　　辨识结果　Cm Α= - 0. 561273, Cm q= - 2. 587787, q0= - 59. 266500, Η0= 6. 90946°

(4) Η0= 7°, Υ0= 0. 0, Ω0= 2. 0°, p 0= 40. 0 (radös) , q0= 0. 0, r0= 0. 0, Ρ= 0. 314°

　　辨识结果　Cm Α= - 0. 539820, Cm q= - 2. 408476, q0= - 40. 33617, Η0= 6. 69043°
表 1　不同初始偏航角对辨识结果的影响

Table 1　The effects of Ω0

给　定 辨识结果

Ω0ö(°) Cm Α Cm q q0ö(radös) Η0ö(°)

0. 0 - 0. 600000 - 1. 800009 1. 404742 6. 99960

0. 5 - 0. 600005 - 1. 800010 1. 397617 6. 99979

1. 0 - 0. 600019 - 1. 800027 1. 376206 7. 00046

2. 0 - 0. 600079 - 1. 800090 1. 290689 7. 00309

4. 0 - 0. 600305 - 1. 800147 0. 947242 7. 013634

- 4. 0　 - 0. 600305 - 1. 800147 0. 947242 7. 013634

表 2　偏航角速度对辨识的影响

Table 2　The effects of r0

给定 给定 辨识结果

r0ö(radös) Ωm axö(°) Cm Α Cm q q0ö(radös) Η0ö(°)

50 1. 919795 - 0. 600222 - 1. 802358 1. 072028 7. 00132

105 4. 030098 - 0. 600981 - 1. 810195 - 0. 059432 7. 00710

180 6. 902382 - 0. 602903 - 1. 828653 - 2. 874859 7. 02000

4　结　论

　　 (1) 对于轴对称细长弹体模型 ( I z = I y , C nΒ= - Cm Α) : 只要控制自由飞模型的初始条件,如
偏航角不太大,初始偏航角速度不太大,偏航运动和滚转运动对辨识结果都无太大影响 (图
2)。

(2) 对非轴对称模型 ( I z≠I y , C nΒ≠- Cm Α) :如果能很准确地控制它在自由飞观测期间内不
发生滚动,仍是可以得到满意的辨识结果的。但是,如果发生滚动,初始无偏航角也会发生非常
复杂的空间运动。图 3 (a)和图 3 (b)是有滚动的飞机模型自由飞运动的数值模拟情况。图 3
(c)是辨识情况。这时尽管对平面观测点已经作了最佳拟合,得到的气动力系数已经不能代表
模型的气动特性。而事实上实验中要使模型的自由飞绝对不滚动是很难做到的。
综合以上情况,对轴对称弹头型模型,只要控制初始姿态参数,微小的横向运动对最后的
结果影响不大。只作竖平面上的观测可以满足辨识俯仰气动特性的需求。对非轴对称飞机型
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(a) Η2Ω平面

(b) 时间历程　　　　　　　　　　　　　　 (c) 辨识的拟合情况

图 2　轴对称模型模拟得到三自由度角运动
F ig. 2　A ngular mo tion w ith there degree of ax isymm etrical models

(a) Η2Ω平面

(b) 时间历程　　　　　　　　　　　　　　 (c) 辨识的拟合情况

图 3　飞机模型在慢转时模拟得到的角运动
F ig. 3　angular mo tion of aircraft models at slow turn
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模型的风洞模型自由飞实验,只作竖平面的观测是不够的,在有滚转角速度时,单以平面观测

数据来作辨识,可导致结果的很大偏离。因此对于这种非轴对称为特征的飞机型模型则必须发

展非平面的观测技术,对横向运动也要作同步记录。并发展以六自由度运动为基础的模型气动

特性参数的辨识方法,才能得到合理、正确的实验结果。
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Num er ica l Sim ula tion of Non -Planar M odel Free Fl ight
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Abstract　T he paper dep icts the num erica l sim u la t ion of non2p lanar m odel free fligh t

and the aerodynam ic coefficien ts iden t if ica t ion to study the reliab lity and the accu racy of the

param eter iden t if ica t ion in the case of igno ring non2p lanar m o tion effects. Tw o k inds of m od2
el configu ra2t ion s——an ax isymm etric slender cone and an aerop lane2like m odel are con sid2
ered. T he p itch dam p ing coefficien ts have been iden t if ied by M ax im um L ikelyhood M ethod

on ly w ith the p ro jected anglar m o tion in vert ica l p lane. T he resu lts show tha t a sign if ican t

devia t ion is derived by th is w ay fo r aerop lane2like m odel and there is lit t le effects to ax isym 2
m etric m odel.

Key words　num erica l sim u la t ion; m odel free2f igh t; non2p lanar m o tion; aero2dynam ic

coefficien ts iden t if ica t ion; p itch2dam p ing coefficien t
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