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摘要 : 可靠的空气舵系统动力学模型对飞行控制系统设计非常重要。以某飞行器空气舵系统为对象，考虑运动副

间隙和摩擦，研究系统非线性动力学建模问题。分别基于 Coulomb 摩擦模型和 Stribeck 摩擦模型建立了系统的四

参数和六参数动力学模型；采用系统频响测试数据和参数辨识方法考察了模型的可靠性；改进 Coulomb 摩擦模型，

提出系统的五参数非线性动力学模型。研究结果表明，用五参数模型拟合不同工况测试数据，获得的系统参数一致

性优于四参数和六参数模型，可靠性更高。
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引  言

空气舵是广泛使用的飞行器操纵机构，通过舵

面偏转产生气动控制力，实现飞行器姿态和轨迹控

制的目的，是飞行控制系统中的关键部件。

空气舵系统中含有运动副，因此不可避免地存

在间隙与摩擦等非线性因素。大量研究表明，间隙

等非线性因素会对舵翼结构气动弹性特性产生显著

的影响［1‑7］。赵永辉等［1］研究了三自由度二维翼段系

统中操纵面铰链间隙导致的系统极限环振动，并发

现振幅、频率随着来流速度增加而跳跃的现象。杨

宁等［2］分析了折叠翼结构的间隙非线性颤振，发现

具有初载间隙的典型折叠翼结构也会产生稳定的极

限环振荡，且结构响应与初始扰动相关。薛红军

等［3］针对飞机操纵系统，建立了间隙的非线性接触

模型，并采用修正的库伦摩擦模型描述间隙的摩擦

作用，详细研究了含间隙机构的动态特性。王成华

等［4］建立了舵系统含间隙与摩擦的单自由度数学模

型，研究了舵结构系统飞行自激振动现象的产生机

理。Na 等［5］研究了折叠旋转尾翼的超音速气动弹

性问题，发现铰链间隙导致旋转速度增加，引起颤振

速度的降低；而相同转速下，间隙非线性增强了系统

气动弹性稳定性。Kholodar［6］研究了飞机控制面及

挂架间隙对颤振极限环振动量级的影响，发现随着

间隙的增加，座舱振动环境变恶劣，到一定程度会影

响飞行员驾驶。胡海岩等［7］对国内外控制面间隙非

线性研究进展进行了综述，并指出控制面铰链间隙

非线性联合作用下的气动弹性控制问题是今后一个

时期值得关注的问题之一。

在本文作者多年的飞行器工程研制实践中，也

同样一直在分析解决间隙和摩擦非线性对舵系统传

递特性的影响。如果这一问题解决不彻底就会在飞

行中产生伺服弹性问题甚至气动伺服弹性问题。为

了开展针对性设计，需要建立合理的舵系统的非线

性动力学模型，并通过试验数据辨识确定模型中的

所有参数。非线性系统辨识方法的研究从 20 世纪

70 年代开始，由最开始的单自由度系统到复杂的工

程结构，得到大量学者的关注。提出了能量法［8］、频

域法［9］、基于遗传算法［10］和等效线性化理论的各种

方法［11］等。文献［12‑13］将近几十年的相关方法分

为 7 类，进行了系统地综述，指出连接环节的间隙、

摩擦等非线性因素建模与参数识别是当前结构动力

学领域的焦点之一。

本文以某航天飞行器空气舵系统为研究对象，

考虑运动副间隙和摩擦，采用理论与试验相结合的

方法，研究建立其非线性动力学模型。

1　系统建模

1. 1　系统组成

空气舵执行机构包括伺服系统和空气舵机构两

个单元，一般由不同的单位按照控制系统提出的指
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标设计生产［14］。本文讨论的对象是舵机构机械部

分，如图 1 所示，包括舵面、舵轴、曲柄连杆等，后续

简称空气舵系统。与其连接的边界是支撑舵轴的轴

承和推动舵面转动的伺服作动器。

舵面通过舵轴与曲柄连接，舵轴通过轴承安装

于支撑舱段上，作动器推动曲柄使舵轴带动舵面偏

转，从而产生气动控制力，通过舵轴和轴承传递到飞

行器上，控制飞行器姿态和轨迹。

1. 2　系统动力学方程

一般航天运载飞行器空气舵展长等舵面尺寸较

小，厚度较大，舵面刚度大，相当于一个刚体，因此舵

轴的扭转刚度和曲柄连杆组件的刚度往往对舵面偏

转过程中系统的刚度起决定性作用。

在舵系统动力学测试时，一般将舵轴的支撑轴

承和作动器输出端固定，在舵面施加激励，并测量舵

面转角响应，可得到如图 2 所示的空气舵系统数学

模型示意图。图 2 中，J r 为空气舵绕舵轴的转动惯

量，K 为舵轴与曲柄连杆组件及作动器模拟件串联

后的等效扭转刚度，C 为等效黏性阻尼系数，2e 为运

动间隙，T f 为舵轴转动过程的摩擦力矩，T c 为气动

控制力对舵轴的力矩，θ r 为舵面转角。虽然从严格

的机构等效角度看，J r，K 和 C 会随着舵面转角的变

化而变化，但是变化量非常小，工程上可近似认定其

为常数。

根据图 2，空气舵的动力学方程为：

J r θ̈ r + Cθ̇ r + T k ( θ r，e )+ T f = T c （1）
式 中  T k 为 考 虑 间 隙 的 弹 性 恢 复 力 矩 ，其 表 达

式为：

T k ( θ r，e )=
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

K ( θ r - e ) ， θ r ≥ e
K ( θ r + e ) ， θ r ≤ -e
0 ，  || θ r < e

（2）

从已有研究结果看，摩擦力矩 T f 一般采用 Cou‑

lomb 摩擦模型和 Stribeck 摩擦模型获得。如果采用

Coulomb 摩擦模型，则：

T f ( θ̇ r，M f )=
ì
í
î

ïï
ïï

M f ，  θ̇ r ≥ 0
-M f ，  θ̇ r < 0

（3）

式中  M f 为 Coulomb 摩擦力矩。

如果采用 Stribeck 摩擦模型，则：

T f ( θ̇ r，M f，k1，k3 )=
ì
í
î

M f - k1 θ̇ r + k3 θ̇ r
3，  θ̇ r ≥ 0

-M f - k1 θ̇ r + k3 θ̇ r
3，  θ̇ r < 0

（4）

式中  M f 为静摩擦力矩；k1，k3 为动摩擦力矩曲线方

程系数，具体形式如下：

ì
í
î

k1 = 1.5( 1 - k0 ) /vm

k3 = 0.5( 1 - k0 ) /v3
m

（5）

式中  vm 为动摩擦力矩最小时的舵面角速度；k0 为

最小动摩擦力矩与静摩擦力矩 M f 之比，当 k0 = 1
时，Stribeck 摩擦模型退化为 Coulomb 摩擦模型。

显然，无论采用哪种摩擦模型，这都是一个非线

性系统，其传递函数不能简单地表示成线性有理分

式的形式，通过识别分子分母多项式系数的形式完

成传递函数参数的确定。因此，需要识别式（1）中所

有的物理参数。工程实际中，一般空气舵转动惯量

J r 是可以测量的，式（1）中独立的未知参数有 4 个

（即采用 Coulomb 摩擦模型时的 K，C，M f，e）或 6 个

（即采用 Stribeck 摩擦模型时的 K，C，M f，e，k0，vm），

因此是一个四参数或六参数模型。

1. 3　幅频响应求解

文献［10‑11］中提出过各种参数识别方法，由于

在工程中测量系统的频响是非常成熟和方便的，因

此本文将讨论基于频响测试的舵系统非线性参数识

别方法。与文献［11］的常位移测试和常速度测试不

同，本文采用的是传统的常力测试。

参考图 2，频响测量时，由激振力取代气动控制

力测量舵面的响应。为了识别系统参数，需要首先

图 1 空气舵系统

Fig. 1 The air rudder system

图 2 空气舵系统数学模型示意图

Fig. 2 Mathematical schematic of the air rudder system
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得到频响函数表达式。

采用谐波平衡法对式（1）进行求解。由于飞控

系统设计关注频段只包含主共振，因此，可以忽略高

次谐波，仅保留一次谐波项。设在如下正弦激励下：

T c = T 0[ sin ( ωt ) cos h - cos ( ωt ) sin h ] （6）
舵面响应为：

θ r = θ0 sin ( ωt ) （7）
式中  T 0 和 θ0 分别为激励力矩和舵面转角的幅值；

ω 为激励频率；h 为响应与激励的相位差。

1. 3. 1　四参数模型

四参数模型采用 Coulomb 摩擦模型。将式（2），

（3），（6）和（7）代入式（1）后取出一次谐波项的系数，

得到两个谐波平衡方程：

4M f + π ( Cθ0 ω + T 0 sin h )= 0 （8）
π ( T 0 cos h + J r θ0 ω2 )+
Kθ0 ( sin 2φ - π + 2φ )= 0 （9）

式中  φ = arcsin ( e/θ0 )。
通过式（8）和（9）消去相位差，得到舵系统四参

数模型幅频函数方程：

é

ë

ê
êê
ê
ê
êK (1 - sin ( 2φ )+ 2φ

π )- J r ω2
ù

û

ú
úú
ú

2

θ 2
0 +

( 4M f

πθ0
+ Cω) 2

θ 2
0 = T 2

0 （10）

由于 φ = arcsin ( e/θ0 )，所以式（10）是一个超越

方程，无法求得幅频函数的精确显式解析表达式。

观察式（10），如果令：

K e = K (1 - sin ( 2φ )+ 2φ
π ) （11）

为含间隙影响的等效刚度，则可由式（10）求得如下

幅频响应函数：

θ0

T 0
= 1

( )K e - J r ω 2 2 + ( )4M f

πθ0
+ Cω

2
（12）

由式（12）可知，与线性单自由度系统类似，幅频

函数在 ω = K e /J r 附近达到极值。

1. 3. 2　六参数模型

六参数模型采用 Stribeck 摩擦模型。将式（2），

（4），（6）和（7）代入式（1）后取出一次谐波项的系数，

得到两个谐波平衡方程：

4M f + π ( Cθ0 ω + T 0 sin h - M f k1 θ0 ω +
3
4 M f k3 θ 3

0 ω3 )= 0 （13）

π ( T 0 cos h + Jr θ0 ω2 )+
Kθ0[ sin ( 2φ )- π + 2φ]= 0 （14）

通过式（13）和（14）消去相位差，得到舵系统六

参数模型幅频函数方程：

16
é

ë

ê
êê
ê
ê
êK (1 - sin ( 2φ )+ 2φ

π )- Jr ω2
ù

û

ú
úú
ú

2

θ 2
0 +

( 16M f

πθ0
+ 4Cω - 4M f k1 ω + 3M f k3 θ 2

0 ω3) 2

θ 2
0 = 16T 2

0

（15）

2　试验及舵系统参数识别

2. 1　试验情况

对该飞行器实际使用的空气舵系统开展频响测

量试验，如图 3 所示。激振点设置在空气舵根弦的

最前端，以获取较大的扭矩。通过根弦上的两个加

速度传感器获取舵面转角响应。

测试时，激振器向舵面施加幅值为常数的正弦

扫描激励，激振力矩与激振力关系按下式计算：

T c ( t )= F ( t ) ⋅ l （16）
式中  l为激振点到舵轴中心的距离。

同时采集加速度传感器输出，并由下式计算得

到舵面转角加速度，通过频域分析获得频响曲线：

θ̈ r ( t )= A 1 ( t )- A 2 ( t )
L

（17）

式中  A1和 A2为加速度传感器测量值；L 为两个加

速度传感器间的距离。

试验测量了等效扭转力矩幅值分别为 70 N·m
（A 组）和 60 N·m（B 组）的两组数据，结果如图 4 所

示。图 4 中 λ 为采用控制系统关注频带上限频率归

一化后的无量纲频率比。频率归一化对应的转动惯

量 J r = 63062.8 N ⋅ m。

由图 4 可见，随着激振力矩幅值的增加，主共振

频率和共振峰峰值都有明显提高，这是典型的非线

性系统动力学特征。

图 3 空气舵系统频响试验

Fig. 3 FRF test setup of the rudder system
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2. 2　参数识别

工程实际中，频响测试的激振力矩幅值 T 0 ( ω )
和响应幅值 θ0 ( ω )是可测得的。根据式（10）和（15）
隐函数形式幅频函数，采用 MATLAB 非线性最小

二乘工具 nlinfit 函数拟合试验数据即可完成物理参

数的识别。该工具函数使用高斯‑牛顿算法，计算时

间短、效率高，但比较依赖初值的选取。因此，可以

用 两 组 频 响 测 试 峰 值 点 处 的 频 率 ω 0，力 矩 幅 值

T 0 ( ω 0 )，响应幅值 θ0 ( ω 0 )等信息，根据式（12）对 K，

C，M f，e 的值进行初步估计，作为使用 nlinfit 函数的

初值。

分别对 A 组、B 组和（A+B）组测试数据进行拟

合，结果如表 1 和 2，图 5 和 6 所示。其中，（A+B）组

识别工况是指将 A 组和 B 组测试数据联合起来作为

nlinfit函数的输入数据进行参数辨识，用以考察是否

存在一个拟合结果可以同时兼顾 A 组和 B 组测试

数据。
从识别结果可见：

（1）无论采用四参数模型（Coulomb 摩擦模型）

还是六参数模型（Stribeck 摩擦模型），采用单一工况

数据时，都可以较好地拟合试验数据，但是识别的

Stribeck 摩擦模型参数 k0 接近 1，基本退化至 Cou‑
lomb 摩擦模型。

（2）单独采用 A 组或 B 组测试数据进行拟合时，

拟合结果和试验结果均吻合较好，但是两组数据识

别的结果有一定差异。出现此现象有两种可能：一

是模型不可靠，将每种工况识别的参数代入模型只

是对真实舵系统在该工况的一种近似“等效”；二是

这个非线性拟合问题的解不唯一，两组数据识别得

到的两组模型参数结果至少有一组是“虚假”的。如

果是后者，那么同时采用两组测试数据，即（A+B）
组工况，识别的模型参数结果应也适用于 A 组和 B
组试验数据。然而，从图 5 看，情况恰恰相反，（A+

表 1 四参数模型识别结果（频率归一化后）

Tab. 1 Identified values with the four‑parameter model 
（with frequency normalization）

工况

A 组

B 组

（A+B）组

K/(N ⋅ m)
56563.5
60791.4
63328.5

C/(N ⋅ m)
3896.95
3544.35
5745.67

M f/(N ⋅ m)
39.28
44.81
36.74

e/rad
0.00038
0.00051
0.00048

表 2 六参数模型识别结果（频率归一化后）

Tab. 2 Identified values with the six‑parameter model 
（with frequency normalization）

工况

A 组

B 组

K/
(N ⋅ m)

58158.1
61173.6

C/
(N ⋅ m)

4250.70
4721.96

M f/
(N ⋅ m)
40.03
43.81

e/
rad

0.00041
0.00053

k0

0.960
0.991

vm/
(rad·s-1)

0.984
0.673

图 5 四参数模型拟合结果

Fig. 5 Curve fittings of the test data with the four‑parameter 
model

图 6 六参数模型拟合结果

Fig. 6 Curve fittings of the test data with the six‑parameter 
model

图 4 某飞行器空气舵系统频响试验数据

Fig. 4 FRF test data of the rudder system of a launch vehicle
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B）组识别结果并不能分别很好地拟合 A 组和 B 组

数据。

综上可知，四参数模型和六参数模型都只能在

单一激励工况近似“等效”地描述实际系统幅频传递

特性，由一个工况测试结果识别出的系统参数并不

能用来预示其余工况的动力学特性。因此，这两个

模型都不够可靠。

3　五参数模型及识别结果

第 1 节和第 2 节所讨论的两个模型由于可靠性

不足，无法用于飞控系统的设计与分析。本节将对

其进行改进，提高模型可靠性。考虑到对于该空气

舵，Stribeck 摩擦模型相对于 Coulomb 摩擦模型并无

明显优势，因此在原四参数 Coulomb 摩擦模型基础

上进行改进。

参考图 3，当激振器激励舵面时，对舵轴除了产

生扭矩 T c ( t )，还对舵轴支撑轴承运动副有一个正压

力 F ( t )。那么根据接触面 Coulomb 摩擦的产生机

理，由这个随时间变化的激振力产生的摩擦力矩大

小也与其成正比，即与 T c ( t )成正比。因此，可在式

（3）基础上，将摩擦力矩 T f 进行细化，描述如下：

T f ( θ̇ r，M f )=
ì
í
î

ïï

ïïïï

M f + || μ ⋅ T c ( t ) ，   θ̇ r ≥ 0

-M f - || μ ⋅ T c ( t ) ，   θ̇ r < 0
（18）

式中  M f 为摩擦力矩的常值项；| μ ⋅ T c ( t ) |为比例

项，引入的新参数 μ 为摩擦系数。此时，式（1）描述

的系统模型中独立的未知参数有 5 个（即 K，C，M f，

μ，e），变成一个五参数模型。

采用谐波平衡法，忽略高次谐波，将式（2），

（18），（6）和（7）代入式（1）后取出一次谐波项的系

数，得到两个谐波平衡方程：

4M f + π ( Cθ0 ω + T 0 sin h )+
     2μ ( cos h + h ⋅ sin h )= 0 （19）
π ( T 0 cos h + Jr θ0 ω2 )+
Kθ0[ sin ( 2φ )- π + 2φ]+ 2μhT 0 cos h = 0（20）
考察式（19）和（20），由于相位差 h 不仅在三角

函数中存在，在三角函数外也存在，无法类似四参数

模型通过两个谐波平衡方程消去相位差得到幅频函

数方程。因此，五参数模型参数识别仅采用幅频测

试数据是不够的，需要同时采用幅频和相频测试

数据。

在四参数模型参数识别基础上，应用五参数模

型，通过非线性拟合法分别对 A 组、B 组和（A+B）
组测试数据进行拟合，结果如表 3 和图 7 所示。

可见，采用不同测试数据识别获得的 5 个参数

一致性较好，说明五参数模型可以更可靠地描述该

空气舵系统动力学特性。

五参数模型与四参数模型的差别在于摩擦模

型。无论何种摩擦模型，其作用都是耗能，在幅频响

应分析中可采用能量等效的原则，将其简化为线性

黏性阻尼［15］。Coulomb 摩擦模型或改进摩擦模型式

（18）中的常值项等效阻尼系数为：

C e1 = 4M f

πθ0 ω
（21）

它不是常值，反比于振动频率及振幅。

式（18）中的比例项等效阻尼系数为：

C e2 = 2μ  T 0 ( cos h + h ⋅ sin h )
πθ0 ω

（22）

它也不是常值，反比于振动频率及振幅，正比于激振

力幅值，并与相位差 h 相关。

根据式（21）和（22），五参数模型总的等效阻尼

系数为：

C e5p = C + 4M f + 2μ  T 0 ( cos h + h ⋅ sin h )
πθ0 ω

（23）

四参数模型总的等效阻尼系数为：

C e4p = C + 4M f

πθ0 ω
（24）

表 3 五参数模型识别结果（频率归一化后）

Tab. 3 Identified values with the five‑parameter model 
（with frequency normalization）

工况

A 组

B 组

（A+B）组

K/
(N ⋅ m)

56371.0
58054.1
58463.9

C/
(N ⋅ m)

5885.45
5821.54
5779.76

M f/
(N ⋅ m)
18.71
18.20
17.78

μ

0.34
0.35
0.35

e/rad

0.00033
0.00035
0.00036

图 7 五参数模型拟合结果

Fig. 7 Curve fittings of the test data with the five‑parameter 
model
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代入表 1 和 3 中的参数，以及图 4 中的试验数

据，得到 A 组和 B 组工况两种模型总等效阻尼系数

对比情况，如图 8 所示。

单独看 A 组工况或 B 组工况，四参数模型识别

结果得到的总等效阻尼系数大小和随频率变化特点

均与五参数模型接近，特别是在共振峰附近，二者几

乎一致，但四参数模型 A 组和 B 组工况识别的系统

参数差异较大，五参数模型两个工况基本保持一致，

说明四参数模型及其参数辨识结果只能在单一激励

工况近似“等效”为五参数模型。

值得指出的是，火箭等飞行器在大空区域、宽速

域飞行过程中，飞行动压、攻角和舵偏角均实时变

化，舵面负载随之变化。摩擦系数 μ 的引入，可以反

映舵系统摩擦力矩在飞行中的变化情况，适用性

更强。

此外，对比表 1，2 和 3，五参数模型刚度和间隙

参 数 的 识 别 结 果 相 对 四 参 数 模 型 较 小 。 参 考

式（11），间隙正误差增加可以一定程度抵消刚度正

误差，所以仅从幅频响应角度，表 1，2 和 3 的刚度和

间隙参数都是满足拟合要求的。但是五参数模型参

数识别中使用了相频信息，因此表 3 的识别结果更

可靠。

4　结  论

本文以某航天飞行器空气舵系统为对象，考虑

运动副间隙和摩擦，采用理论与试验相结合的方法，

研究了系统非线性动力学建模问题，提出一种基于

改进 Coulomb 摩擦模型的五参数模型。相比于基于

Coulomb 摩擦模型的四参数模型和基于 Stribeck 摩

擦模型的六参数模型，五参数动力学模型拟合不同

工况测试数据获得的系统参数一致性更好，四参数

模型及其参数辨识结果只能在单一激励工况近似

“等效”五参数模型。因此，五参数模型更可靠，可用

于预测其余工况舵系统非线性动力学特性。

实际飞行中，存在舵面激励力矩幅值上百牛米

的工况。五参数模型能计入激励力矩变化对摩擦力

矩的影响，适用性更强。
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Nonlinear modeling and parameter identification of an air rudder system

ZHOU Guo-feng， LIU Bo
（China Academy of Launch Vehicle Technology， Beijing 100076，China）

Abstract: A reliable dynamic model of air rudder systems is essentially important for the flight control system design. In this paper， 
the nonlinear modeling of a launch vehicle air rudder system with joint clearance and friction is studied. A four-parameter dynamic 
model and a six-parameter dynamic model with free-play and friction are presented by adopting Coulomb friction and Stribeck fric‑
tion， respectively. Their reliability is investigated by applying physical parameter identification method to the frequency response 
test data. An improved five-parameter nonlinear dynamic model is proposed based on a modified Coulomb friction. It is found that， 
the parameters of the five-parameter model identified via different tests show better consistency than the four-parameter and six-pa‑
rameter models. Thus the five-parameter model is more reliable.

Key words: air rudder system； nonlinearity； free-play； friction； parameter identification
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