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摘要!利用
E9FG9H
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IAE3GA/J

平台搭建了直升机仿真实验系统"并以
3KD&$

直升机为对象实现了考虑非

理想噪声干扰的仿真飞行实验#建立了非理想噪声数学模型并基于增广最小二乘法设计了一套同时考虑模型

参数和噪声参数的综合辨识算法"在此基础上"利用仿真实验数据实现了
3KD&$

直升机纵向飞行动力学模型的

辨识与验证#最后"通过与普通最小二乘法的对比验证了本文方法的优越性#

关键词!直升机$飞行动力学$系统辨识$非理想噪声
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直升机相对于固定翼飞机具有垂直升降$全地

形作战$近地飞行的独特优势$它的这些特点使之

成为一种+万用,的交通工具)

%D#

*

'但是$由于旋翼

气动特性与机身结构的复杂性$直升机又具有振动

大-噪声水平高等缺点$这无疑对直升机飞行动力

学的建模带来了很大的困难'

系统辨识的建模方法为提高直升机飞行动力

学模型的精度提供了有效的技术手段)

B

*

$这种方法

是根据飞行试验得到的输入输出数据建立系统的

数学模型$其特点是不需要知道对象详细的物理细

节'从
#$

世纪
C$

年代开始$飞行器飞行动力学就

开始使用系统辨识的方法进行数学建模$然而$直

到
#$

世纪
&$

年代末
\$

年代初$系统辨识方法才

开始在直升机飞行动力学建模中得到应用)

!

*

'文



献)

C

*将成功应用在固定翼飞机上的最小二乘法-

输出误差法和极大似然法进行改造$并对
EJDC$

海王直升机展开了相关的辨识工作$研究结果表

明$经过适当改造的算法可适用于直升机飞行动力

学的辨识'文献)

&

*中提出了一种高效批量的子空

间辨识算法并对
<D##

直升机的结构进行了辨识'

文献)

\

*中提出了一种基于径向基函数网络的参数

估计方法$这种方法不需要考虑直升机的数学模

型$旋翼的参数可以直接从飞行试验数据得到'文

献)

"

*中将两步方程误差"输出误差状态估计算法

应用在了微型电动直升机上$得到了直升机在盘旋

飞行时的线性模型'

中国国内直升机飞行动力学模型辨识技术的

发展相对缓慢'文献)

P

*中研究了求解直升机气动

导数的拉格朗日法$通过引入拉格朗日乘子$减小

了直升机非线性对辨识结果的影响$提高了辨识结

果的精度$并将研究成果直接应用到了直
&

-直
"

-

直
P

及直
%%

等多种型号直升机的气动参数辨识当

中'文献)

%$

*应用最小二乘一次完成算法与广义

最小二乘法对直升机的自转着陆模型的气动参数

辨识'文献)

%%

*中提出了一种渐消记忆的最小二

乘逐状态辨识算法$对小型无人直升机悬停状态进

行了辨识$该算法可以减少计算量并提高计算过程

的稳定性'文献)

%#

*中提出了一种确定直升机垂

直状态气动参数的辨识方法并且利用辨识结果确

定了直升机的悬停升限'虽然系统辨识有了很大

的发展$有如最小二乘法-输出误差法这些经典的

辨识理论$也有如子空间辨识-集员辨识这些现代

辨识理论$但是这些辨识算法都有各自的缺点'经

典的辨识方法往往假定外在干扰是白噪声$现代辨

识理论较为复杂$许多地方还不成熟$有待进一步

的研究发展'直升机是一个有着非理想噪声干扰

的对象$这就要求发展一套考虑非理想噪声干扰-

简单易用-能进行在线辨识的算法'本文则针对有

非理想噪声干扰的直升机飞行动力学模型问题$提

出了这样一种辨识方法'
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辨识模型

由于本文主要是研究非理想噪声对辨识结果

的影响$为了消除耦合性带来的影响$选取
3KD&$

直升机悬停状态下的纵向运动方程并线性化为状

态空间的形式
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假设系统的输出输入关系可以描述成如下的
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本文算法

式#

%$

%是最小二乘的一次完成算法$虽然此算

法对白噪声的模型辨识有一定的精度$且在理论研

究中也有许多方便之处$但是计算方面需要计算矩

阵的逆$特别是当
(

G

的维数比较大时$计算量比

较大'而且本文的算法要求是能够进行在线辨识$

显然一次完成算法是不符合要求的'直升机在飞

行的过程当中会受到非理想噪声的干扰$所以用普

通的最小二乘算法不能准确地估计出直升机飞行

动力学的模型'本文基于增广最小二乘递推算法

设计了一套同时考虑模型参数和噪声参数的综合

辨识方法$将模型噪声作为辨识的参数加入到
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将此噪声加入到模型中去$得到非理想噪声干

扰的直升机飞行动力学纵向模型为
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显然式#
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%是用普通最小二乘估计模型参数$将式#
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$

$

!

-

$

!

.

$

!

"

)

$

;

B

$

;

!

$

2

$

$

2

-

$

2

.

$

2

"

)

$

;

C

$

;

&

*

F

'

为了减小计算量且能够进行在线辨识$一次完

成算法显然不适用$这时必须使用递推算法

*

#

3

%

+

+

#

3

0

%

%

&

#

3

%)

&

F

#

3

%

+

#

3

0

%

%

&

#

3

%

,

,

*

0

%

+

#

3

%

+

)

,

0

*

#

3

%

&

F

#

3

%*

+

#

3

0

%

%

-

!

#

3

%

+

-

!

#

3

0

%

%

,

*

#

3

%)

%

#

3

%

0

&

F

#

3

%

-

!

#

3

0

%

&

'

(

%*

#

%C

%

式中!

*

#

3

%为增益阵&

+

#

3

%为数据协方差阵&

,

为
B

维的单位矩阵'

?

!

模型的仿真验证与分析

?==

!

仿真与辨识

!!

本文的输入输出数据都是通过仿真来获得的$

在
E9FG9H

"

IAE3GA/J

平台建立如图
%

所示

的模型'

由于本文中辨识的模型为直升机的纵向通道

模型$在获取仿真实验数据时$输入的信号为推杆

扫频信号$最大幅值为
%

英寸'驾驶员在操纵驾驶

杆时的频率不可能太大$所以扫频信号的频率范围

&##

南
!

京
!

航
!

空
!

航
!

天
!

大
!

学
!

学
!

报 第
!"

卷



图
%

!

仿真模型

[1

2

=%

!

I1N)-,71(+N(O5-

为
$=%

#

CKZ

$如图
#

所示'

图
#

!

扫频信号

[1

2

=#

!

IT55

>

.*5

Y

)5+:

8

61

2

+,-

为了能够辨识噪声模型中的参数$本文中仅考

虑加速度和角加速度被非理想噪声干扰$而速度和

角速度的信号不被噪声干扰的情况'同时$为了使

仿真实验的噪声数据接近真实的飞行试验$在参考

国外的一些研究报告的基础上$确定了一般信噪比

在
C$OH

左右$噪声较大的信噪比在
#COH

以下'

在推杆操纵的情况下$传感器所测得的纵向参数的

灵敏度高$垂向参数的灵敏度低$所以仿真实验中$

纵向输出数据的信噪比取为
!$OH

$垂向输出数据

的信噪比为
#COH

$则仿真输出信号如图
B

$

!

所示'

从图
B

$

!

可以看出$两条曲线的信噪比并不相

同$主要是因为在驾驶员推杆的情况下$直升机在各

通道的灵敏度不同$纵向通道灵敏度高$信噪比大$

垂向通道灵敏度低$信噪比小$这和实际情况吻合'

根据式#

%$

%$使用普通最小二乘算法对直升机

纵向通道模型参数进行辨识'

图
B

!

非理想噪声干扰的纵向加速度曲线

[1

2

=B

!

G(+

2

17)O1+,-,::5-5*,71(+:)*451++(+

D

1O5,-+(165

图
!

!

非理想噪声干扰的垂向加速度曲线

[1

2

=!

!

<5*71:,-,::5-5*,71(+:)*451++(+

D

1O5,-+(165

根据式#

%!

$

%C

%$使用本文方法对直升机纵向

通道的参数进行辨识'在进行递推之前$要选择初

始的辨识参数-

!

#

$

%和
+

#

$

%$一般情况下$取
+

#

$

%

]

&

#

,

$其中
&

为充分大的实数&

-

!

#

$

%

]

"

$

"

为充分小

的实向量'

由于在
&

#

3

%中含有不可测量的噪声<

9

#

3 %̂

%$

.$

<

9

#

3 '̂

;

%$要用相应的估计值去替代真实的噪

声'这时可以置

<

9

#

3

%

+

%

#

3

%

0

&

F

#

3

%

-

!

#

3

0

%

% #

%&

%
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!!

根据以上步骤$应用本文算法$可以辨识出气

动导数矩阵
#

和控制矩阵
$

$从而得到
3K=&$

直

升机的纵向动力学模型为

6

$

!

6

-

!

6

.

!

6

) *

!

F

+

0

$>$#BB $>$#B# #>"$&P

0

B#>$#\#

$>$##"

0

$>#PBC $>B&$$

0

#>"#"B

$>$$B& $>$$%"

0

$>"%&B $

"

#

$

%

$ $ % $

$

-

.

"

#

$

%

!

,

0

%>&C"!

0

$>%B\$

$>BB!\

!!

"

#

$

%

$

"

)

#

%\

%

?=>

!

模型验证

为了验证辨识参数的准确性$本文使用了
B=

#=%=%

信号作为输入信号$输出拟合结果表示在图

C

#

\

中'

图
C

!

纵向加速度
&

7

的仿真与计算拟合曲线

[1

2

=C

!

I1N)-,71(+,+O:,-:)-,71(+:)*456(.-(+

2

17)O1+,-

,::5-5*,71(+&

7

图
&

!

垂向加速度
&

8

的仿真与计算拟合曲线

[1

2

=&

!

I1N)-,71(+,+O:,-:)-,71(+:)*456(.45*71:,-

,::5-5*,71(+&

8

图
\

!

纵向角加速度的仿真与计算拟合曲线

[1

2

=\

!

I1N)-,71(+,+O:,-:)-,71(+:)*456(.-(+

2

17)O1+,-

*,75,::5-5*,71(+

为了验证本文方法的优越性$将本文方法所获

得的辨识结果与普通最小二乘法的结果作对比'

表
%

中直接比较了辨识参数与真值的接近程度'

表
#

给出了
B

个输出的
FAW

#

FQ51-1+5

Y

),-17

8

:(5.

D

.1:15+7

%值的比较'图
"

$

P

为输出值的拟合情况对

比'图
%$

为本文方法所估计的非理想噪声与仿真

噪声的误差'

FAW

值反映了辨识参数的预测能力'其值越

小$预测能力越好'定义如下

FAW

+

%

'

)

'

*

+

%

#

7

*

0

*

7

*

%

槡
#

%

'

)

'

*

+

%

7

#

槡 *

,

%

'

)

'

*

+

%

*

7

#

槡 *

#

%"

%

式中!

7

*

表示仿真数据&

7

+

*

表示飞行试验数据$在本

文中即为噪声数据&

'

表示数据的长度'

表
=

!

最小二乘与本文方法辨识结果比较

@0;A=

!

B&1

'

0)$2&/&6

'

)"2"/("41"(,&40/4#"02(2

C

D0)"

1"(,&4$/$4"/($6$%0($&/)"2D#(2

辨识参数
/

$

/

-

/

.

/

"

)

最小二乘
$̂=$##$ $=$$"$ #="$&$ %̂=&C"!

本文方法
$̂=$#BB $=$#B# #="$&P %̂=&C"!

真值
$̂=$#BC $=$#C! #="$P$ %̂=&CP$

辨识参数
;

%

;

#

!

$

!

-

最小二乘
$=$#%! $̂=#\\C

本文方法
$̂=PC"" $=$P$% $=$##" $̂=#PBC

真值
%̂=$$$$ $=#$$$ $=$##\ $̂=#P%B

辨识参数
!

.

!

"

)

;

B

;

!

最小二乘
$=BC"& $̂=%B\%

本文方法
$=B&$$ $̂=%B\$ $̂=PCCP $=$"!"

真值
$=B&$! $̂=%B\# %̂=$$$$ $=#$$$

辨识参数
2

$

2

-

2

.

2

"

)

最小二乘
$=$$BP $̂=$$%C $̂="%&\ $=BB!\

本文方法
$=$$B& $=$$%" $̂="%&B $=BB!\

真值
$=$$BC $=$$#$ $̂="%&% $=BB!&

辨识参数
;

C

;

&

最小二乘

本文方法
$̂=PCCP $=$"!\

真值
%̂=$$$$ $=#$$$

表
>

!

.

"

"

.

/

"

!

0

的
@5B

值

@0;A>

!

@5BE0#D"2&6.

"

"

.

/

"

!

0

方法
&

7

&

8

6

.

最小二乘
$=$%#%$ $=$!#$ $=$%%&

本文方法
$=$$$&P $=$B\# $=$%$B

图
"

!

最小二乘法与本文方法所得
&

7

曲线比较

[1

2

="

!

W(N

>

,*16(+(.

>

*565+75ON57Q(O,+O-5,676

Y

),*5

N57Q(O1+:)*45&

7

!!

由表
%

可知$本文方法的精度高于普通最小二

乘法'特别是
/

-

$

!

-

$

2

-

的值$其误差较大$甚至

出现了反号的情况'这主要是因为给定的输入为

推杆操纵$此时传感器测得的垂直方向的噪声较

大$辨识的误差就会比较大'对于噪声模型的辨识
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图
P

!

最小二乘与本文方法所得
&

8

曲线比较

[1

2

=P

!

W(N

>

,*16(+(.

>

*565+75ON57Q(O,+O-5,676

Y

),*5

N57Q(O1+:)*45&

8

图
%$

!

仿真非理想噪声与估计噪声的误差

[1

2

=%$

!

M**(*6(.+(+

D

1O5,-+(165,+O5671N,75O+(165

参数$很明显一阶参数辨识精度较高$二阶参数的

效果则不是很理想$随着阶数的增大$辨识精度会

随之降低'表
#

所示的是各个输出的
FAW

值$很

显然$应用本文方法计算的值比普通最小二乘法的

值要小$说明其预测能力更好'

图
"

$

P

反映的是应用最小二乘方法与本文方

法得到的计算值与仿真输出拟合对比$由于最小二

乘法不能估计噪声而本文方法辨识出了噪声模型$

且速度和角速度没有被噪声干扰$所以本文方法计

算曲线与仿真曲线拟合的程度更好$最小二乘法的

计算曲线则更光滑'图
%$

是估计的非理想噪声与

仿真噪声的误差值$可以看出$在第
%6

内$由于没

有输入$噪声基本为零'在
%6

后$随着递推步数

的增加$其误差值越来越小$这也说明了利用本文

方法估计噪声模型的可行性和有效性'

F

!

结束语

本文建立了
3KD&$

直升机非理想噪声干扰的

纵向飞行动力学模型$提出了一套适用于非理想噪

声干扰下的直升机动力学模型的辨识方法'通过

本文方法与最小二乘方法的对比$验证了本文方法

建模的精确性以及相对于最小二乘方法的优越性'
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