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基于犘犛犗算法的某型飞机起飞阶段

参数辨识及性能分析

王奔驰１，杜　军１，丁　超１，杨　轩２
（１．空军工程大学 航空工程学院，西安　７１００３８；２．中国人民解放军６３８７０部队，陕西 华阴　７４１２００）

摘要：飞机性能分析是飞行训练评估的重要组成部分具有重要的应用价值；结合某型军用战机起飞阶段飞参数据，研究了利

用粒子群算法 （ＰＳＯ）进行参数辨识并进行飞机性能分析的问题；首先通过动力学建立了起飞性能数学模型；然后将动力学方程

转化为以速度的平方为输入量，速度增量为输出量的状态方程，利用ＰＳＯ进行识别并得到了待辨识的参数，并具有较高的精度；

最后将辨识的参数代入动力学方程针对影响起飞性能的起飞质量和温度进行了分析，得到在极端条件下飞机起飞性能；可以为日

后选择最佳性能飞机作战出动提供决策参考。

关键词：起飞阶段；ＰＳＯ算法；参数辨识；性能分析；
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０　引言

面对未来复杂多层次化的现代战争，对军队和武器装

备提出了更高要求，空中部队作为先头打击部队首当其冲，

军事斗争训练准备水平直接决定部队战斗力。飞机性能分

析作为飞行训练评估的一个重要方面，引起了学者的广泛

关注，研究表明起飞着陆阶段发生事故的比例约占飞行事

故的６５％左右
［１］。因此，对起飞着陆阶段的研究和性能分

析具有极其重大的军事意义。

飞机起飞阶段最重要的性能就是起飞距离，但在实际

计算中我们缺少相关的气动参数，以往飞行器气动参数的

确定是通过理论计算和风洞试验进行的，而理论计算有其

局限性，风洞试验与实际飞行条件也存在差异，两者所得

到的气动特性均难以准确反应实际飞行特性。因此要对起

飞进行性能分析首先要解决飞机的气动参数辨识；近年以

来，众多学者在飞行器动力学系统辨识领域开展了大量的

研究［２１０］，针对具体的研究对象建立了各种数学模型，提出

了各种类型的辨识算法，而针对飞机起飞阶段动力学参数

辨识研究则相对较少。于雪梅［１１］等研究了利用极大似然法

对飞机起飞性能参数进行辨识，但是该方法对于待辨识参

数的初值要求较高，在计算灵敏度时也会带来一些数值方

面的问题，从而在一定程度上影响了参数辨识结果的准确

性。类似于极大似然法的等传统优化算法进行求解会涉及

到函数的梯度计算以及迭代初值的选取等一系列问题影响

辨识结果，而目前快速发展的智能算法由于其强大的全局

搜索能力和不受初值影响的特点，已被广泛应用于参数辨

识中［１２１７］。钱炜祺［１５］等人应用遗传算法对某型飞机纵向气

动参数进行了辨识，结果表明算法不受参数初值选取的影

响，具有较好的全局寻优特性。粒子群和遗传算法相似，
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但比遗传算法规则更为简单、操作简单、有更强的鲁棒性

和全局寻优能力。张天姣［１４］等人应用粒子群算法针对战术

导弹的纵向和横向气动力参数进行了辨识研究，结果证实

该算法在气动力参数辨识的有效性，不受辨识参数初值选

取的影响，具有较好的全局寻优性能和较强的鲁棒性。

鉴于上述分析，在日常飞行训练飞行数据的基础上，

本文采用ＰＳＯ寻优算法对某型战机起飞阶段的模型参数进

行辨识，依据真实的飞行数据对飞机起飞阶段飞行性能进

行分析，分析了气压高度、起飞质量和温度三个因素对某

型飞机滑跑距离和滑跑时间的影响。所得结论可以为部队

飞行训练评估提供参考 。

１　起飞阶段性能建模

１１　起飞过程

起飞前，飞机滑跑到起飞线上，踩住刹车，飞行员推

油门杆使得发动机达到最大转速，松开刹车飞机开始加速

滑跑，当滑跑速度达到一定数值犞犚 （抬前轮速度）时，飞

行员向后拉驾驶杆使得飞机抬头前轮离地。飞机抬头后，

飞机的迎角不断增大，飞机的升力随滑跑速度和迎角的增

加而增大，当速度达到犞犾狅犳 （离地速度）时，飞机的升力犔

等于飞机自身重量犠 时飞机自然离地。飞机便开始离开地

面以后，飞机加速上升爬升，飞行员控制飞机爬升的姿态

角，直到当飞机爬升到安全高度，飞行员便开始收起落架

以减小飞行阻力，起飞过程完成。从飞机的起飞过程可以

看出，飞机的起飞大致可以分为地面加速滑跑和空中加速

起飞上升两个阶段，而在地面滑跑时，又分为三点滑跑和

两点滑跑。图１为飞机起飞过程示意图。

图１　飞机起飞过程

１２　起飞滑跑阶段模型建立

飞机的滑跑距离和起飞时间是飞机起飞性能的两个重

要指标，直接影响机场跑道的长度和飞机的出动效率。起

飞距离过长，会对机场跑道提出更多要求，起飞时间过长，

容易贻误战机，失去制空主动权；因此对飞机起飞性能的

分析与评价可以为军事斗争训练评估提供决策参考。

飞机在滑跑时，受到发动机推力犜、垂直于飞机运动

方向的升力犔、地面支持力犖 、与飞机运动方向相反的空

气阻力犇和跑道摩擦阻力犉 的共同作用。水平和垂直方向

受力示意图如图２所示。

滑跑阶段假设飞机平行于跑道，忽略跑道的坡度φ、

飞机停机迎角α犌 和发动机安装角ψ犉 等因素。根据牛顿第二

定律可以得到飞机三点滑跑方程：

犠

犵

犱犞
犱狋
＝犘－犇－犉

犖 ＝犠 －
烅
烄

烆 犔

（１）

图２　起飞滑跑时飞机受力情况

式中，犇、犔 为空气气动阻力和空气气动升力，有：犔 ＝

１

２
犆犔ρ犞

２犛，犇＝
１

２
犆犇ρ犞

２犛；

犉为滑跑过程中地面和机轮之间的滚动摩擦力，犉＝犳犖 。

式 （１）中，犘为发动机推力，犆犔和犆犇 为起飞构型（起飞

位置的襟翼度数，起落架放下，战机还要考虑挂弹情况等）条

件下的升力系数和阻力系数；滚动摩擦因数犳的大小主要取

决于机场跑道道面状况；ρ为机场的大气密度；犛为飞机机翼

面积。犜为速度和高度的函数，考虑到在起飞滑跑过程中推力

变化缓慢，在工程上可以简化计算取推力为常值：犘≈犘＝

１

２
（犘狏

０
＋犘狏

犚

）。飞机在地面滑跑阶段受到的各力随速度的

变化如图３。

图３　滑跑阶段中各力随速度的变化曲线

将各个参数代入式 （１）得到：

１

犵

犱犞
犱狋
＝
犘
犠
－犳－

１

２
ρ犞

２犛
犠
（犆犇－犳犆犔） （２）

　　注意到犞 ＝
犱犛
犱狋
，结合式 （２）可得：

犱犞
犱狋
＝
犱犞
犱犛
犱犛
犱狋
＝犞

犱犞
犱犛

（３）

式 （１），（２），（３）空气动力学方程中的犞 为真空速，而计

算地面滑跑距离使用的是地速，因此在进行滑跑距离计算

的时候，我们要将真空速转换为地速，联立式 （２）和式

（３）于是可以推导得出飞机的起飞地面三点滑跑距离为：

犛＝
１

犵∫
犞
犚

０

（犞＋犞狑）犱犞

犘
犠
－犳－ρ

（犞＋犞狑）
２犛

２犠
（犆犇－犳犆犔）

（４）

　　从式 （４）我们可以看出，影响飞机起飞滑跑距离和滑

跑时间主要有以下因素：起飞质量、襟翼状态、跑道状态

和环境因素 （温度和风速）等。上式有３个未知参数犳、犆犔

和犆犇，令犃＝犛（犆犇－犳犆犔），则待辨识未知参数变为犳和犃两
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个参数。

１３　起飞性能辨识模型

将起飞滑跑过程分为足够多的小段，每一小段均可视

为匀加速过程，则由式 （２）可得速度增量为：

Δ犞 ＝
犜－犳犠 －犃狇

犠
犵Δ狋 （５）

式 （５）中，狇为前一次观测的动压，Δ狋为观测时间间隔。

用θ１，θ２表示待辨识的两个参数，犝 作为输入量，则式

（５）可以化为：

Δ犞 ＝犆０＋犆１θ１＋犆２θ２犝 （６）

　　其中：犆０＝
犜
犠
犵Δ狋，犆１＝－犵Δ狋，θ１＝犳

犆２＝
１

２犠ρ
犵Δ狋，θ２＝犃，犝 ＝犞

２

　　将式 （６）进行变形得到形如：犢 ＝τ犃 的状态方程：

犆１ 犆２［ ］犝
θ１

θ［ ］２ ＝Δ犞－犆０ （７）

　　其中犢＝Δ犞－犆０作为输出，τ＝［犆１ 犆２犝］作为输入，

待辨识参数之间无线性关系，可以采用粒子群算法进行参

数辨识。

采用实数编码，辨识误差指标取为输出量犢 的真实值

和辨识值的方差：

犑＝∑
犖

犻＝１

１

２
狔犻－^狔（ ）犻

犜
狔犻－^狔（ ）犻 （８）

　　其中，犖 为起飞抬前轮前辨识数据的数量，狔犻＝犢（犻）。

２　基于犘犛犗算法的起飞阶段参数辨识

２１　起飞数据采集及处理

我们使用的某型飞机飞行训练中快读存取记录器

（ＱＡＲ）中记录的实际数据，但飞行数据记录器上记录的数

据我们并不能直接使用，在使用之前我们要进行预处理。

数据预处理主要有野值剔除、数据填充和滤波。数据进行

预处理目的就是为了准确地得到与飞机起飞相关的参数以

便于准确可靠的利用ＰＳＯ算法辨识参数确定起飞性能。与

飞机起飞性能相关的参数包括：飞机起飞质量、起飞襟翼度

数、大气温度、机场气压高度、风速、指示空速、水平滑

跑距离、挂弹情况、发动机转速和起飞松刹车信号等。取

飞机起飞时实际状态 （起飞质量５２１２０ｋｇ，起飞襟翼

２２．３°，大气温度２４．１℃ 机场高度４２３ｍ，逆风风速４ｍ／ｓ，

挂１枚炸弹）的指示空速预处理结果如图４所示。

２２　犘犛犗参数辨识

在预处理后数据基础上，本文采用ＰＳＯ算法对起飞模

型进行参数辨识，步骤［２０］如下：

（１）将指示空速转换成地速，选取松刹车之后抬前轮

之前的辨识数据段，将飞行速度随时间的变化转换为速度

增量随时间的变化并作为观测量，建立数据文件

（２）根据机场环境、飞机参数和发动机参数，计算与之

对应的发动机推力和大气密度。

（３）选取待辨识参数的迭代初值。在起飞地面滑跑过

图４　预处理后的指示空速

程中，有关参数的取值范围为：摩擦系数：犳 ＝０．０３－

０．０５，犃＝５－２０；利用ＰＳＯ进行辨识之前，我们要给两个

待辨识参数一个范围，因此我们给的范围要大于参数取值

范围。

（４）取粒子群个数为犛犻狕犲＝５０，最大迭代次数犌 ＝

１００，粒子运动速度为犞＝［－１，１］，取局部学习因子犮１＝

１．３，全局学习因子犮２＝１．７，采用线性递减的惯性权重从

０．９０到０．１０。

（５）将辨识误差指标犑作为ＰＳＯ的目标代价函数，进

行迭代计算。最终使辨识参数经过１００代迭代后收敛于一

个合理、可信的结果。算法流程图如５所示。

图５　ＰＳＯ辨识流程图

经上述步骤，利用ＰＳＯ我们辨识得到我们需要的两个

参数结果分别为：犳＝０．０４５８和犃＝１４．５８３２

辨识误差函数犑的变化如图６所示。

将辨识得到的两个参数代入式 （２），经过数值积分计

算得到在三点滑跑距离如表１所示。另外，通过判读飞参

记录器所记录的松刹车和抬前轮时刻的经纬度，可以解算

实际的滑跑距离如表１所示。

表１　起飞参数辨识结果

参数 辨识计算 实际记录 相对误差％

滑跑距离ｍ ２９４．０７６ ２８７．４５８ ２．３０
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图６　辨识误差函数犑的优化过程

从表１可以看出，经过辨识后计算出的飞机滑跑距离

为２９４．０７６ｍ，通过查看实际数据发现上述参数分别为

２８７．４５８ｍ。相对误差率为２．３０％，满足工程使用要求。说

明使用ＰＳＯ算法对起飞阶段参数辨识有着很好的使用效果。

３　飞机起飞性能分析

为了进一步研究飞机三点滑跑的性能，分别用上述算

法过程，采取了该型飞机在三个不同地区机场的起飞飞行

数据，分析了不同温度和起飞重量和温度与起飞重量同时

变化时三点滑跑距离。

３１　温度对起飞性能的影响

飞行训练过程中，温度越高，滑跑距离越长；温度的变

化直接影响发动机的推力，温度的变化也会使得空气密度发

生变化。温度的升高使得发动机推力减小，空气密度减下，

使滑跑距离增加，飞机性能变坏。在其他参数不变的情况

下［１８］，温度对发动机的推力影响为：（犜０／犜）
２
＝犚／犚０，温度

对空气密度的影响为：ρ＝ρ０× （犘／犘０）× （犜０／犜）。

其中：犜０为海平面标准大气温度的推力；犚０为海平面标

准大气下的推力；犜为实际温度；犚为实际温度时的推力。

利用ＰＳＯ参数辨识方法，选取了该型飞机在三个不同

机场的飞行数据进行辨识，得到三个犳和犃 ，然后代入式

（１）计算滑跑距离，并进行修正使得误差满足工程精度要

求。将辨识的犳和犃 作为已知参数，把温度作为直接变量，

将温度的变化转化为发动机推力犘和空气密度ρ的变化，得

到三个机场飞机三点滑跑距离如图７所示。

图７　不同温度下三点滑跑距离

从图７可以看出，三个机场的飞机起飞滑跑距离随着

温度的增加而变大，说明温度是影响滑跑距离的重要因素。

如图７所示，机场飞机起飞滑跑距离曲线随温度的增加而

增加，近似呈线性关系，当机场温度在０°至４５°度之间变化

时，起飞滑跑距离变化的区间为２４０到３８０；对比不同机场

的数据可以发现，在相同温度条件下，飞机滑跑距离从小

到大依次为：Ａ机场、Ｂ机场和Ｃ机场，作者查看了三个

机场的地理位置发现，三个机场的海拔高度依次为 Ａ机场、

Ｂ机场和Ｃ机场。我们做了从飞机０°到最高温度４５°的滑跑

距离变化。如表２所示：

表２　温度变化下滑跑距离的变化情况

　机场

参数　
Ａ机场 Ｂ机场 Ｃ机场

０° ２４９．５６１ ２６０．７９９ ２６９．６７３

４５° ３５０．５６９ ３６７．５５２ ３８１．２０９

增长率％ ４０．４７ ４０．９３ ４１．３５

从表２我们可以看出三个机场温度在４５°时的滑跑距离

远大于０°，且Ａ、Ｂ、Ｃ三个机场从０°到４５°的增长率分别

为４０．４７％、４０．９３％、４１．３５％，这个增长率说明飞机在地

面滑跑温度为４５°时要比０°时多４０％的滑跑距离，这对机场

跑道要求很严格，有可能跑道长度不够，飞机无法起飞。

３２　起飞质量对起飞性能的影响

通常情况下，起飞重量越大，滑跑距离越长；飞机起

飞重量犠 越大，飞机的起飞加速度必然减小；另外起飞所

受重力增大使得飞机地面滑跑时的地面摩擦力增大。以上

导致飞机抬前轮速度增大，滑跑距离变长，起飞性能变差。

利用ＰＳＯ算法辨识出来的三个机场的犳和犃 代入分别

代入式 （１），将起飞重量犠 作为直接变量，得到滑跑距离

如图８所示。

图８　不同起飞质量下的三点滑跑距离

从图８可以看出，３个机场的飞机随着起飞重量的增

加，滑跑距离增加，说明起飞质量也是是影响滑跑距离的

重要因素。３个机场起飞滑跑距离曲线随起飞质量的增加而

增加，呈近似线性关系，当起飞质量在空载至最大起飞质

量之间变化时，起飞滑跑距离变化的区间为１５０到３８０；在

相同起飞质量条件下，飞机滑跑距离从小到大依次为：Ａ

机场、Ｂ机场和Ｃ机场。本文做了在温度为２５°时飞机从空

载到最大起飞质量的滑跑距离变化。可以得到三个机场飞

机起飞质量从空载到最大起飞质量分别增加的情况如表３

所示：
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表３　起飞质量变化下滑跑距离的变化情况

　机场

参数　
Ａ机场 Ｂ机场 Ｃ机场

３８０００ＫＧ １６４．６２１ １７０．５９９ １７５．２５２

７５８００ＫＧ ３４６．６４１ ３６０．１０９ ３７０．６３７

增长率％ １１０．５６９ １１０．０８５ １１１．４８８

从表２我们可以看出３个机场的飞机从空载到最大起飞

质量 滑 跑 距 离 增 长 率 分 别 为 １１０．５６９％、１１０．０８５％、

１１１．４８８％，这说明了起飞质量对滑跑距离影响甚大，在保

证安全完成任务的条件下要合理加注燃油使得飞机性能

最佳。

３３　温度和起飞质量同时变化下对起飞性能的影响

前面研究了在单一条件起飞质量或者温度变化的情况

下对滑跑距离的影响，我们进一步研究两个条件下同时变

化下滑跑距离的变化情况。图９是在两个影响因素共同作

用下飞机的滑跑距离变化情况。

图９　温度和起飞质量同时变化作用下的三点滑跑距离

从图９可以看出在温度和质量同时增加的情况下，要

大于单一温度和质量增加条件下的滑跑距离，这是由于在

两个因素都增加的条件下，飞机推力减下，加速度减小，

抬前轮速度增加，滑跑距离增长，飞机性能变差。在三维

坐标轴上以温度和起飞质量坐标的平分线滑跑距离变化率

最大。最大滑跑距离为６４７．４６４ｍ，对于比０°空载重量时滑

跑距离２０３．０６６ｍ增长了２１８．８３９％，如果要安全起飞就要

求滑跑距离要增大两倍多，在现有的机场下是不能起飞的。

可以根据图９的仿真在机场实际的温度条件下最优化的加

注相应质量的燃油，完成作战任务。

４　结束语

本文针对某型战机的起飞三点滑跑阶段进行了动力学

建模，采用ＰＳＯ算法利用经过预处理之后的飞参数据对模

型中未知的两个参数进行辨识，结果表明ＰＳＯ算法可以快

速、准确地辨识出起飞性能所需的参数，并具有较高的精

度。其次，我们用ＰＳＯ算法辨识了３个不同机场的这两个

参数，采用已辨识的参数代入模型分析了在不同起飞重量、

温度条件下的三点滑跑距离，得到了单变量极限条件下滑

跑距离；最后把温度和起飞重量，得到了双变量极限条件

下滑跑距离。可以对决策者提供了战机出动参考策略，在

平时的训练任务中可以选择在机场实际的温度下，结合训

练任务，选择最佳的加油质量和挂导弹情况下满足飞机起

飞条件，完成最佳的训练任务。在今后的飞机起飞性能数

据分析中应进一步推广，并应探索将其应用到其它性能分

析中的方法。
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