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直升机目标跟踪任务中飞行员控制行为研究
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摘要： 飞行员驾驶直升机完成目标跟踪任务时，可以通过视觉和运动等线索感知当前飞行状态从而产生相应的

控制行为。为研究飞行员在不同运动反馈方式下的控制行为，在无运动反馈和有滚转角运动反馈两种情况下进

行了飞行员人在回路仿真试验，并提出一种遗传算法和高斯‑牛顿法的混合优化算法用于飞行员模型参数估计。

通过方差分析的方法探讨了不同运动反馈方式对飞行员控制行为以及飞行员模型参数的影响。研究结果表明：

利用混合优化算法得到的飞行员模型参数，能够有效表示真实的飞行员控制行为与动力学特性；在不同的运动

反馈方式下，飞行员会调整其控制策略，从而提高在目标跟踪任务中的表现并调节控制活动。
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Abstract:During helicopter operations for target tracking tasks， pilots perceive the current flight state through 
visual and motion cues， thereby generating corresponding control behaviors. To study pilot control behavior 
under different motion feedback modes， this paper conducts pilot-in-the-loop simulation experiments under 
two conditions： Without motion feedback and with roll angle motion feedback. A hybrid optimization 
algorithm combining genetic algorithms and the Gauss-Newton method is proposed for pilot model parameter 
estimation. Furthermore， the effects of different motion feedback modes on pilot control behavior and pilot 
model parameters are explored using variance analysis. The research results indicate that the pilot model 
parameters obtained using the hybrid optimization algorithm can effectively represent the pilot’s actual control 
behavior and dynamic characteristics. Under different motion feedback modes， pilots adjust their control 
strategies to improve performance in target tracking tasks and regulate their control activities.
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在现代人机系统分析中，飞行员模型发挥着至

关重要的作用。它不仅有助于理解飞行员在执行

飞行任务过程中的控制行为，还在分析直升机‑飞
行员耦合系统的特性、优化飞行控制系统的设计、
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预测和预防飞行员诱发振荡等方面具有重要意

义［1‑3］。随着航空技术的不断进步，对飞行员行为

的深入理解变得尤为关键，因为它直接关系到飞行

安全和效率。

国外学者提出了多种飞行员模型，以期准确捕

捉飞行员的响应特性［4］。例如，McRuer 等［5］提出

的穿越模型、Hess 等［6‑7］提出的结构化飞行员模型

以及 Hosman 等［8］提出的描述模型等，这些模型已

被证明能够准确描述飞行员的控制行为。然而，由

于任务需求的多样性以及直升机动力学特性的差

异，飞行员会采取不同的控制策略。因此，为了使

飞行员模型更准确地反映特定情况下的飞行员行

为，需要基于真实飞行数据或者模拟器仿真数据对

飞行员模型的参数进行辨识［9］。

传统的飞行员参数辨识多基于频域辨识技术，

例如傅里叶系数法［10‑11］和 ARX 模型辨识［11‑12］。尽

管这些方法能够提供较为准确的参数估计，但是在

实际应用过程中存在一些固有的局限性。以常见

的目标跟踪/姿态补偿飞行任务为例，这些局限性

主要表现为以下几点：首先，傅里叶系数只能定义

某些特定的频率点上，因此需要精心设计目标信号

或干扰信号，使其频率分布在感兴趣的频率范围

内；其次，飞行员在执行飞行任务时，会通过感知不

同的线索（如视觉线索和运动线索）进行控制活动，

为了辨识飞行员对不同线索的响应，需要设计多个

独立的信号；最后，这些精心设计的信号会导致飞

行任务缺乏代表性，难以反映现实中的飞行情况，

从而限制了模型在真实飞行条件下的适用性。

使用时域辨识技术可以避免上述问题。文献

［13‑16］中使用极大似然估计法，直接由时域数据

辨识得到飞行员模型的参数，在目标信号或干扰信

号的设计中不需要过多地考虑其频率特性，因此飞

行任务更具有实际意义。然而，极大似然估计法需

要预先假设残差服从特定的概率分布，并且其对模

型结构的敏感性较高，若模型结构不合理，则会影

响参数估计的准确性。

本文提出一种遗传算法和高斯‑牛顿法的混合

优化方法用于飞行员模型参数估计，该方法不仅克

服了频域辨识方法的诸多缺陷，也无需像极大似然

估计法那样假设残差的概率分布，从而降低对模型

结构的敏感性。为了研究直升机目标跟踪任务中

飞行员对不同线索的感知，本文采用方差分析的方

法，进一步探讨了不同运动反馈方式对飞行员控制

行为以及飞行员模型参数的影响。

1 飞行员人在回路仿真试验

本文以直升机滚转姿态跟踪任务为例，开展飞

行员人在回路仿真试验，图 1 为滚转姿态跟踪任务

的示意图。

为不失一般性，直升机模型 Y C 选为 UH‑60A
直升机悬停时的滚转通道动力学模型，该模型由包

括旋翼挥舞运动和轴间耦合的高阶非线性飞行力

学模型［17］得到，可表示为

Y C = p ( )s
δ lat( )s

= 16.673 4
( )s + 6.117 8 ± 3.397 89i

（1）

式中：p ( s ) 为直升机滚转角速度，单位为 rad/s；
δ lat( s )为直升机横向周期变距杆量，单位为 inch。
1. 1　试验设备

本试验在南京航空航天大学的直升机飞行模

拟器上进行。如图 2 所示，该模拟器包括飞行仿真

运动系统、视景显示系统、虚拟座舱显示系统、操纵

杆系统以及综合管理控制台。

飞行仿真运动系统由 1 套 6 自由度运动平台构

成，利用 6 个电动缸驱动，能够精确模拟直升机在

三维空间中的所有运动，本试验中仅提供滚转运

动。该平台具有超过 500 kg 的有效负载能力，其角

度 性 能 指 标 可 达 ±25° ，角 速 度 性 能 指 标 可 达

50 （°）/s，能够为飞行员提供逼真的运动感觉。操

纵杆系统的主要组成部分是瑞士 Brunner 公司的

CLS‑P MK II CYCLIC 中置驾驶杆，配备了高精度

的传感器并集成了力感反馈机制，确保飞行员感受

到真实的操纵力，从而实现精确控制。该驾驶杆具

有 2 个平移自由度，本试验中仅使用横向自由度。

虚拟座舱显示系统主要由 1 台 27 寸虚拟仪表显示

器组成，在试验过程中能够为飞行员提供实时的飞

图 1 滚转姿态跟踪任务示意图

Fig.1 Roll attitude tracking task diagram

图 2 直升机飞行模拟器

Fig.2 Helicopter flight simulator
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行数据。此外，综合管理控制台具备实时记录完整

的飞行仿真数据的能力，为后续的飞行员控制行为

分析提供支持。

1. 2　试验方案

如图 3 所示，试验分为熟悉阶段和实施阶段，

每个阶段的试验均进行 170 s，其中前 20 s 为飞行

员准备阶段，后 150 s为跟踪任务阶段。

在飞行员准备阶段，目标滚转角信号设为 0，
飞行员调整横向周期变距杆至中立位置，确保在跟

踪任务开始前直升机的滚转角和驾驶杆操纵量均

为零，以保证数据采集的连续性。接下来的 150 s
为跟踪任务阶段，在没有运动反馈的情况下，飞行

员仅能感知视觉线索；当加入滚转角运动反馈后，

飞行员可以同时感知视觉线索和运动线索。飞行

员在这两种不同的运动反馈条件下操纵直升机，尽

可能减小实际滚转角与目标滚转角之间的差值，尽

可能精确地完成目标姿态跟踪任务。在试验过程

中，飞行员通过图 4 所示的飞行仪表捕捉视觉线

索，图中的红色箭头表示目标滚转角，黑色箭头表

示实际滚转角，二者之间的角度差即为滚转姿态角

误差。

在熟悉阶段，飞行员首先在无运动反馈的条件

下进行多次姿态跟踪任务的练习，通过滚转姿态角

误差的均方根值 RMSe 来评估飞行员的表现。每

次练习结束后，将滚转姿态误差的均方根值反馈给

飞行员，以激励其提高跟踪精度。当飞行员达到一

定的熟练程度并表现稳定后，再进行若干次有滚转

角运动反馈的练习。滚转姿态角误差的均方根值

定义为

RMSe = 1
m ∑

k = 1

m

( )ϕC - ϕ
2

（2）

式中：ϕC 表示目标滚转角；ϕ 表示直升机的实际滚

转角；m 表示所有数据点的个数。

在实施阶段，飞行员分别在无运动反馈、有滚

转角运动反馈的情况下进行 5 次滚转姿态跟踪试

验，每次试验之后，飞行员有适当的休息时间。

1. 3　目标姿态信号

为了在试验过程中充分激发飞行员的响应，目

标姿态信号应该具有较宽的频率范围和较高的信

噪比，并且还需要表现出一定的随机性。因此将目

标滚转角 ϕC 设计为一系列正弦信号的叠加

ϕC( t ) = ∑
i = 1

N

A i sin ( ωi t + φi ) （3）

式中：A i、ωi 和 φi 分别表示第 i 个正弦波的幅值、频

率以及相位，N 为正弦信号的个数。在本试验中，

目标滚转角信号被设计为 20 个正弦信号的叠加，

频率范围为 0.5~6 rad/s，按照对数刻度等距分布。

可以通过对比模型和试验的人机开环传递函

数来验证本文辨识得到的飞行员模型是否能够描

述飞行员的真实动力学特性，而试验的人机开环频

率响应函数需要通过傅里叶系数法得到。因此，为

了在进行傅里叶变换时尽可能地避免频谱泄漏，将

20 个正弦信号的频率设置为试验测量时间所确定

的基频的整数倍，即

ωi = ki
2π
Tm

（4）

式中：ki 为正整数，表示在整个试验过程中，第 i 个
正弦波具有 ki 个完整的波形；Tm 表示试验测量

时间。

试验测量时间 Tm 的选择应该满足两个条件：

首先，测量时间应足够长，以便能够识别目标滚转

角信号的最低频率并确保具有足够的频率分辨率；

其次，测量时间也不能过长，以免导致飞行员疲劳

从而降低试验的可靠性。为了满足第一个条件，通

常选择测量时间 Tm 使最低频率的正弦信号至少可

以重复 4~5 个周期。由于目标滚转角信号的最低

频率为 0.5 rad/s，重复 5 次该频率的正弦信号大约

需要 63 s。此外，为了确保能够分辨 20 个不同频

率的正弦波，测量时间 Tm 应该尽可能地长。综合

以上因素考虑，选择试验测量时间 Tm 为 150 s，由
此确定的基准频率值为 0.041 9 rad/s。

目标滚转角信号的幅值分布应该近似于一阶

低通滤波器的幅值分布［18］，图 5 所示为该信号的幅

图 3 试验阶段示意图

Fig.3 Diagrams of experimental phases

图 4 滚转姿态跟踪任务的飞行仪表

Fig.4 Flight instruments for roll attitude tracking task
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值谱，图中的红色圆点表示每个正弦信号对应的频

率和幅值。

有研究表明，相位值的选取对试验结果的影响

很小［18］，因此将正弦信号的相位值选择为-π~π
的随机数，最终确定的目标滚转角的时间历程如图

6 所示。

观察图 6 可以发现，目标滚转角信号能够表现

出一定的随机性，并且在飞行员准备阶段（即前

20 s），目标滚转角为 0。
1. 4　数据采集

试验过程中，需要采集仿真时间 t、目标滚转角

ϕC、直升机实际滚转角 ϕ、直升机滚转角速度 p 以及

驾驶杆横向操纵量 u 等信号的时间历程，直升机飞

行模拟器能够以 50 Hz 的采样频率将这些数据记

录在文件中。在数据处理过程中，前 20 s 的数据将

被舍弃，图 7 展示了有滚转角反馈的试验条件下一

组典型的试验数据。由图 7（a）可以看出，直升机

的实际滚转角能够很好地跟踪目标滚转角，表明飞

行员能够出色地完成滚转姿态跟踪任务，二者之间

的时间滞后反映了飞行员在任务姿态跟踪中的反

应时间。

由目标滚转角和实际滚转角可以得到滚转角

误差信号 e，其均方根值 RMSe与操纵量信号 u 的均

方根值 RMSu 分别是衡量飞行员表现和控制活动

的典型指标［13］。

2 飞行员控制行为建模与参数辨识

2. 1　飞行员控制行为建模

本文采用的是 Hess 提出的结构化飞行员模

型［7］，如图 8 所示。该模型包括视觉反馈回路、前

庭反馈回路以及本体感受回路。

视觉反馈回路：表示飞行员视觉系统对直升机

状态误差的感知，在本文中指目标滚转角与实际滚

转角的差值。该回路可以表示为视觉增益 Ke 和视

觉延迟 e-τ0 s。

前庭反馈回路：表示飞行员通过位于内耳迷路

的前庭系统对状态导数的感知，在文中指滚转角速

度，可以表示为

Y VF = sKVF （5）
式中：s 表示对直升机状态量求导数；KVF 表示前庭

反馈增益。

图 5 目标滚转角信号的幅值谱

Fig.5 Amplitude spectrum of the target roll angle

图 6 目标滚转角时间历程

Fig.6 Time history of the target roll angle

图 7 典型的滚转姿态跟踪任务试验数据

Fig.7 Typical experimental data for roll attitude tracking 
task

图 8 Hess的结构化飞行员模型

Fig.8 Hess’s structure pilot model
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本体感受回路：本体感受是指飞行员通过感知

肢体的位置获取预估的直升机状态信息［19］，它可

以理解为飞行员脑中的低阶直升机模型，根据直升

机动力学特性的不同，Y PF 可以表示为不同形式，

本文选择的本体感受形式为

Y PF = KPF

A PF ⋅ s + 1 （6）

式中 KPF 和 A PF 分别表示本体感受的增益和时间

常数。

神经肌肉系统：通过忽略高频输入，将飞行员

的神经肌肉模块建模为二阶振荡环节 Y NM，可以表

示为［6］

Y NM = ω 2
NM

s2 + 2 ⋅ ωNM ⋅ ξNM ⋅ s + ω 2
NM

（7）

式中 ωNM 和 ξNM 分别表示神经肌肉模块的固有频率

和阻尼比。

此外，Hess 的结构化飞行员模型还包括座舱

力感模块 Y FS，可以将其建模为

Y FS = ω 2
FS

s2 + 2 ⋅ ωFS ⋅ ξFS ⋅ s + ω 2
FS

（8）

式中：ωFS 和 ξFS 分别表示座舱力感模块的固有频率

和阻尼比，本文采用 Hess 研究中用到的参数取

值［20］，即 ωFS=25 rad/s，ξFS=0.707。
在进行飞行员模型参数辨识时，需要将飞行员

模型表示为状态空间的形式。由于视觉延迟 e-τ0 s

是非线性环节，需要将其近似为高阶传递函数，为

了确保近似的准确性和模型的简洁性，本文采用五

阶 Pade 近似，可以表示为

e-τ0 s = P ( )-τ0 s
P ( )τ0 s

，P ( τ0 s ) = ∑
k = 0

λ ( )λ + k ！

k！( )λ - k ！
τ -k

0 sλ - k

（9）
式中 λ 表示 Pade 近似的阶数。

因此飞行员模型的状态空间表达式可以写为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

Ẋ ( )t = A ( )Θ ⋅X ( )t + B ( )Θ ⋅
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
úe ( )t

x ( )t

u ( )t = C ( )Θ ⋅X ( )t

（10）

式中：X为状态向量；A (Θ )、B (Θ )和 C (Θ )分别表

示状态矩阵、输入矩阵和输出矩阵；e ( t )表示飞行

状 态 误 差 ；x ( t ) 表 示 直 升 机 的 飞 行 状 态 ；Θ=
[ Ke  τ0  ωNM  ξNM  KPF  A PF  KVF ] 为飞行员模型参数

向量；u ( t )表示飞行员模型输出的操纵量。

2. 2　混合优化算法

本文基于最小二乘法定义混合优化算法的目

标函数，其核心思想是通过最小化观测数据与模型

预测值之间的残差平方和来确定模型的最优参数

值。因此，飞行员模型的参数估计值 Θ̂可以表示为

Θ̂= argΘ min J (Θ ) =

argΘ min ∑
k = 1

m

[ u ( k ) - û ( k；Θ ) ]
2

（11）

式中：argΘ min J (Θ )表示目标函数 J (Θ )取得最小

值时，变量Θ的取值；u ( k )表示试验中飞行员的实

际操纵量；û ( k；Θ ) 表示飞行员模型输出的操纵

量，由式（10）得到；k = 1，2，⋯，m，m为采样点个数。

通常使用高斯‑牛顿法求解式（11）定义的非线

性优化问题，但是该算法对计算初值的选择较为敏

感，如果初值选择不合理会导致算法陷入局部最优

解甚至发散。而遗传优化算法对计算初值的选择

并不敏感，并且具备全局搜索能力，更容易获得全

局最优解。因此本文采用遗传算法和高斯‑牛顿算

法的混合优化算法求解该参数估计问题，图 9 为该

算法的计算流程图。

第 1 步　初始化种群。为了确保算法具有足

够的搜索空间，需要合理选择参数的上下限，本文

选择的飞行员模型参数最小值和最大值如表 1 所

示。在此范围内随机生成个体数量为 200 的初始

种群。

第 2 步　计算初始种群中每个个体对应的目

标函数的取值，作为该个体的适应度值。

图 9 混合优化算法计算流程

Fig.9 Computational flow of the hybrid optimization 
algorithm

表 1 飞行员模型参数最小值和最大值

Table 1 Minimum and maximum values of pilot model 
parameters

极值

最小

最大

Ke

0
5

τ0

0
1

ωNM

2
16

ξNM

0
1

KPF

0
50

APF

-50
50

KVF

0
10
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第 3 步　判断迭代是否达到最大步数或适应

度变化是否低于阈值。若满足迭代终止条件，将最

佳个体输出给高斯‑牛顿法；否则，进行选择、交叉、

变异以获得新一代种群，然后跳转至第 2 步，计算

新种群中每个个体的适应度。本文选择最大迭代

步数为 600 步，适应度变化阈值为 10-3。

第 4 步　将遗传算法得到的最佳个体作为高

斯‑牛顿算法的初值，进一步提高参数估计值的准

确性，最后输出飞行员模型参数估计值。

在高斯‑牛顿法中，参数迭代更新的方程可以

表示为

Θ̂ k + 1 = Θ̂ k - ( J T
k J k )-1

J T
k rk （12）

式中：Θ̂ k 为当前迭代步数的参数向量；J k 为目标函

数在 Θ̂ k 处的雅可比矩阵；rk 为残差向量。残差向

量与雅可比矩阵转置的乘积表示目标函数在当前

参数向量处的梯度方向和大小。

3 结果分析

3. 1　飞行员表现和控制活动

不同运动反馈条件下的飞行员表现 RMSe 和

飞行员控制活动 RMSu 的均值及 95% 置信区间如

图 10 所示。其中，飞行员表现 RMSe 由式（2）得

到，飞行员控制活动 RMSu 的计算方法为

RMSu = 1
m ∑

k = 1

m

u2 （13）

式中 u 表示驾驶杆横向操纵量。

本文采用方差分析 ANOVA 方法［21］来评估不

同运动反馈方式是否对飞行员控制行为产生显著

影响。该方法假设不同试验组的数据差异主要来

源于试验条件效应和随机误差，其中试验条件效应

由组间方差 MSB 衡量，随机误差由组内方差 MSW

衡量，二者的比值为 F 值。当 F 值在给定的显著性

水平下大于临界值时，表明各试验组均值之间存在

显著差异，其计算公式为

F = MSB

MSW
=

( )∑
i = 1

k

ni( )x̄ i - x̄
2 ( )k - 1

( )∑
i = 1

k

∑
j = 1

ni

( )xij - x̄ i

2
( )N - k

（14）

式中：k 为试验组数；ni 表示第 i 个试验组的样本个

数；N 为所有试验组总的样本数；x̄ i 为第 i个试验组

的样本均值；x̄ 表示所有样本的均值；xij 表示第 i 个

试验组的第 j个样本。

对飞行员表现 RMSe 和飞行员控制活动 RMSu

进行方差分析，结果表明，不同的运动反馈方式会

对二者产生显著影响。具体来说，对于飞行员表

现，F（1，8）=13.756，p<0.05；对于飞行员控制活

动，F（1，8）=19.040，p<0.05。其中，p<0.05 表示

统计检验结果的显著性水平低于 5%，即有 95% 的

把握可以认为，运动反馈方式对飞行员表现和控制

活动的影响显著。

由图 10 可以发现，在有滚转角反馈的情况下，

飞行员的表现得到了显著的提升并且其控制活动

明显减小。表明飞行员在此情况下，能够获取更加

精确的飞行状态信息，从而更加有效的跟踪目标并

进行更为精确的控制，减少不必要的控制活动。

3. 2　飞行员模型参数

使用前文所述的混合优化算法对飞行员模型

参数进行估计，对于不同运动反馈条件下的每组试

验，首先进行 10 次遗传算法优化以进一步增加找

到全局最优解的概率，然后使用高斯‑牛顿优化提

高参数估计的精度。图 11 给出了不同试验状态下

飞行员模型参数的均值及其 95% 置信区间，也对

飞行员模型参数进行方差分析，表 2 呈现了显著性

水平低于 0.05 对应的方差分析结果。

方差分析结果表明，视觉反馈增益和视觉反馈

延迟受运动反馈方式的显著影响，而本体感受和神

经肌肉系统的参数在不同运动反馈方式下没有显

著变化。

观察图 11（a）可发现，在有滚转角反馈的情况

下，视觉反馈增益相比于无运动反馈时更小。其原

因在于，加入滚转角运动反馈后，飞行员能够同时

图 10 飞行员表现和控制活动的均值及 95% 置信区间

Fig.10 Means and 95% confidence intervals of pilot perfor‑
mance and control activity
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感知视觉线索和运动线索，通过多感官集成效应更

全面的获取直升机飞行状态信息。因此，飞行员调

整了控制策略，减少了对视觉线索的依赖，导致视

觉反馈增益降低。

由图 11（b）可看出，加入滚转角运动反馈之

后，视觉反馈延迟增大。这是因为飞行员需要更多

的时间整合不同的线索，其注意力从单一的视觉线

索转移到了同时利用视觉线索和运动线索来感知

直升机的运动状态，因此视觉延迟增大。

此外，观察图 11（c~f）并结合方差分析结果可

以发现，不同的运动反馈方式对本体感受和神经肌

肉系统的影响较小。这可能是因为本体感受并不

依赖于外部反馈信息，而是主要依赖于身体内部的

传感器。同时，神经肌肉系统也具有较强的适应性

和稳定性。人体的固有特性使得本体感受和神经

肌肉系统的参数在有无滚转运动反馈的条件下都

能够保持相对稳定。

3. 3　时域验证结果

本文在 Simulink 环境下搭建了如图 12 所示的

人机耦合系统，并开展滚转角姿态跟踪任务仿真。

将有滚转角运动反馈情况下的飞行员模型参数辨

识结果应用于仿真模型中，并将试验中的目标滚转

角信号作为输入，图 13 展示了仿真结果与 1 组典型

试验数据的对比结果。

图 12 人机耦合系统仿真模型

Fig.12 Simulation model of the helicopter-pilot coupling 
system

图 13 人机耦合系统仿真结果与典型试验结果的对比

Fig.13 Comparison of simulation results of helicopter‑pilot 
coupling system with a set of typical experimental 
result

图 11 飞行员模型参数均值及 95% 置信区间

Fig.11 Means and 95% confidence interval of pilot model parameters

表 2 飞行员模型参数方差分析结果

Table 2 ANOVA results of pilot model parameters

参数

视觉反馈增益 Ke

视觉反馈延迟 τ0

本体感受增益 KPF

本体感受时间常数 APF

神经肌肉频率 ωNM

神经肌肉阻尼 ξNM

F

15.017 8
17.546 7
1.795 6
1.537 9
2.677 0
2.250 5

显著性

显著

显著

不显著

不显著

不显著

不显著
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观察图 13 可发现，人机耦合系统模型输出的

直升机实际滚转角与试验时的实际滚转角高度吻

合，并且仿真模型中飞行员模型输出的操纵量与实

际飞行员在试验中的操纵量基本一致。本文使用

方差解释率 VAF 定量衡量辨识得到的飞行员模型

参数描述飞行员实际操纵信号的能力［22］，其定

义为

VAF = (1 - var ( )u - û
var ( )u )× 100% （15）

式中：var ( x )表示信号 x 的方差；u 和 û 分别表示试

验中的飞行员操纵信号和飞行员模型输出的操纵

信号。

VAF 值越接近 100%，表明飞行员模型参数的

辨识结果越好，能够解释飞行员实际操纵信号中更

大比例的方差。表 3 给出了有滚转角运动反馈的

情况下，飞行员模型操纵量对 5 次试验中飞行员实

际操纵量的方差解释率。

可以发现，飞行员模型对每次试验的方差解释

率都大于 70%，表明本文辨识得到的飞行员模型

参数具有较高的准确性，且该飞行员模型能够有效

表示真实的飞行员操纵行为。

3. 4　人机耦合系统开环频率响应

为了验证本文辨识得到的飞行员模型的正确

性，可以将模型和试验的人机开环传递函数进行对

比。试验的人机开环频率响应函数可以由姿态误

差信号和直升机实际姿态信号通过傅里叶系数法

得到。对无滚转角运动反馈和有滚转角运动反馈

两种情况下的试验数据，在目标滚转角信号的每个

频率点处，计算人机开环频率响应的幅值和相位。

图 14 中给出了相应的均值和 95% 置信区间，同时

还展示了基于本文辨识得到的飞行员模型参数构

建的人机耦合系统的开环频率响应特性（图 12 中

人 机 耦 合 系 统 开 环 传 递 函 数 ϕ/e 对 应 的

Bode图）。

观察图 14 可以发现，两种运动反馈条件下得

到的人机耦合系统开环 Bode 图有差异，这进一步

说明飞行员调整了其控制策略。此外，基于本文辨

识得到的飞行员模型参数构建的人机耦合系统的

开环频率响应特性与试验值吻合良好，并且幅频曲

线在穿越频率附近的斜率约为 -20 dB/decade。
表明飞行员会根据飞行器的动力学特性调整自己

的控制行为，使得人机系统在穿越频率附近的开环

幅频响应类似于 1 个积分器，这与人机系统分析领

域被广泛认可的 McRuer 穿越准则［5］一致，说明本

文辨识得到的飞行员模型参数能够准确地描述真

实飞行员的动态特性。

4 结　　论

本文通过飞行员人在回路仿真试验，获取了直

升机飞行员执行滚转姿态跟踪任务时的飞行数据，

并使用混合优化算法对飞行员模型参数进行辨识，

基于方差分析的方法探讨了不同运动反馈方式对

飞行员操纵行为的影响，得到的结论如下：

（1） 本文建立的混合优化算法可以从时域数

据中准确辨识飞行员模型参数，并且得到的辨识结

果能够有效地代表真实的飞行员操纵行为和动力

学特性。

（2） 相比于无运动反馈的情况，当有滚转角运

动反馈时，由于飞行员能够获取更加精确的飞行状

态信息，因此跟踪表现得到显著提升，并且飞行员

的控制活动也会下降。

（3） 在有滚转运动反馈的情况下，飞行员模型

的视觉反馈增益减小，延迟增大，表明在不同的运

动反馈条件下，飞行员会调整控制策略，以提高其

在飞行任务中的表现。

（4） 在不同的运动反馈条件下，由于人体的固

有特性，本体感受和神经肌肉系统的参数不会发生

明显的变化。

表 3 飞行员模型的方差解释率

Table 3 VAF of the pilot model %

试验次数

VAF
1

83.16
2

76.53
3

86.84
4

73.45
5

82.08

图 14 人机耦合系统开环频率响应

Fig.14 Open‑loop frequency response of helicopter‑pilot 
coupling system
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