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,

飞行器气动参数辨识进展

蔡 金 狮
中国空气动力研究与发展中心

提要 飞行器气动参数辨识研究的主题
,

是应用系统辨识技术从飞行试验数据求取

气动力
,

从而建立飞行器动力学系统的数学模型 它研究的对象是飞行器 解决的

是空气动力学问题 , 采用的基本方程是 飞行动力学的运动方程组 应用的研究手段

是现代控制论的滤波
、

预测和估计理论 它是处于空气动力学
、 一

匕行力学
、

弹性力

学和现代控制论之间的应用性研究课题

木文综述了国内外公开发表的飞行器参数辨识研究的理论结果和实践经验
,

分

八个专题 —模型辨识
,

参数估计
,

数据预处理和相容性检验
,

试验设计与最佳输

入
,

弹性与非定常效应
,

频域辨识
,

闭环辨识
,

辨识准度与系统验证 —评述其研
究进展和现状

关键词 辫识 建模 参数估计 模态辫识 飞行器 气动参数 数据处理 , 飞行试验 状

态估计

一

断子器气动参数辨识 自 。 。 等的先导性工作以来 〔
’,“ ’ ,

至今已有近 年了 早期的

气动参数辨识是通过稳态飞行数据获得飞行特性
,

今天已能采用随意的大幅值机动飞行数据

辨识气动
、

控制导数
。

一 年代
,

频率法和回归技术在工程界盛行
,

当时从飞行试验数据

确定气动参数主要采用频率法 〔
,‘ ’、 回归技术 〔

〕 、 时间矢量法 〔
“ 〕和模拟匹配技术 〔 〕 随着

近代控制论
、

统计数学和电子数字计算技术的迅速发展
,

系统辨识学逐渐形成一 门 新 的 学

科 它在飞行试验数据分析中的应用
,

促使飞行器气动参数辨识在 年代 飞跃发展 〔
一 ’‘ 〕 ,

并在飞行器设计中起着越来越重要的作用 —验证和校正飞行器气动力系数的风洞实验和理论计算结果 川
, ’“ ’ 为地面和空中仿真系统提供正确的飞行器动力学模型

’‘ ’ , 为飞行 器 控

制系统的设计和改进提供基本数据 〔
‘ , ’” , , 鉴定定型飞机的飞行 品 质 仁

‘ 〕 研究高性能飞机

的飞行品质 「
’ 刁 进行飞行器失事事故分析 工

‘ ’以及飞行器自适应 控 制 ￡
’。一“ ’〕 ,

等等 下面

就气动参数辨识的主要内容按八个专题—模型辨识
,

参数估计
,

数据预处理和 相 容 性 检

验
,

试验设计与最佳输入
,

弹性与非定常效应
,

频域辨识
,

闭环辨识和系统验证 —评述气
动参数辨识的新近进展

工 模型辨识

进行飞行器气动参数辨识
,

必须先确定气动力的数学模型结构形式
,

然后在己知模型结
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钩 厂估计模型的未知参数 年
乌了就提出了 匕行器 记动系数的线性 数 学 模 型

,

多年来它一直是 屹机操纵
、

稳定性分析和 匕行品质规范的墓础
’

场
一

匕行器作小迎 角 匕行

时
,

气动力可以采用 数学模型 气动参数辨识就简化为已知模型的参数估计问题
。

目

前线性气动力模型的参数辨识
,

不论是含有过程噪音和观测噪音 ￡
‘ ,

或是仅含观测噪音 〔 〕

的情况
,

都有成熟的算法
。

发达国家的飞行试验中心和飞机设计制造公司
,

都有自己的一整

套线性气动参数辨识程序
,

并积累了丰富的经验 〔
“一 “ ’

近代战斗机要求作过失速机动飞行
“ 〕 ,

迎角可达
” ,

甚至
“

以上 机身
、

机翼 二的

脱体涡
、

涡系干扰和涡破裂使气动系数呈高度非线性
,

甚至出现迟滞
『 ””’、 脉 动 厂

“ ”〕现 象
。

战术导弹小展弦比翼
、

舵
、

尾翼和弹体之间的复杂涡系干扰
,

使得小迎角时的气动系数也
一

旱

非线性非定常效应
,

线性模型 已不适用
,

非线性气动模型的辨识成了飞行器性能分析和仿真

系统设计中迫切需要解决的实际问题

非线性气动系数的数学模型就是飞行器气动力和力矩系数与飞行状态参数 迎角
、

侧滑

角
、

角速率
、

舵偏角等 的非线性关系式 此模型可以依据风洞实验数据建立 , 也可依据空

气动力学理论建立或利用飞行试验数据建立
‘。’ 从飞行试验数据建立气动系数非线性数学

模型
,

必须解决两个问题 模型的结构形式 , 模型的优选判据和算法
「月‘〕。

模型构式 目前最常用的非线性气动系数模型有三种

多项式模型 是 模型的直接推广
,

将气动数系展成飞行器状态参数的高阶幂

级数
,

然后逐项筛选掉对 飞行响应影响最小的项
〔 幻 〔 」对

一

飞机采用 阶 多 项 式 模

型
,

从 个参数筛选出 个构成多项式模型 随着模型阶数的增加
,

需要筛选的模型也增

多
,

一个 个参数的高阶多项式
,

需要进行筛选的模型竟达几万个之多 因此在筛选之前
,

需要根据气动力的物理意义选取适当数量的候选模型 显然确定候选模型有人为因素
,

再

用逐步回归法筛选
,

直到所有对飞行器运动有显著影响的项都选入模型为 上〔
弓 ,

最后求得

一个既反映气动力非线性特性且项数又最少的多项式模型

样条函数模型 采用样条函数建立数学模型的优点在于
,

它可以在预定区间内无 霉

点
,

且可用低阶模型很好地逼近各种非线性 〔
‘

兰利研究中心曾用零阶和二阶样条函数辨

识大迎角气动系数
,

还将实测数据按 和 分别处理
,

证实升力曲线在大迎角时存在

分叉现象
,

解释了飞机大迎角纵向运动的自激振荡现象
摇”’。

阶跃过渡函数模型 年代 等采用阶跃响应的方法建立气动力与飞行状态参

数变化历程的一般关系式 〔
‘ ’〕 ,

并经实验 〔
‘ , 和理论 〔

‘。」验证
,

是较严格的非线性 气 动 系 数

的数学模型 , 但这种数学模型一般是不可辨识的
,

需做简化
,

将过渡函数展为多项式
、

样条

函数
、

阶梯函数或级数和的形式才能进行辨识 仁
。〕 〔 〕分析高性能战斗机飞行试验数据发

现
,

迎角小于
。

时
,

可用二次多项式描述法向力系数
,

而迎角大于
。 ,

必须用单位阶跃

响应的过渡函数模型
,

才能获得与飞行试验数据符合较好的法向力系数
。

飞行器气动参数辨识的建模问题
,

主要是建立气动力的非线性数学模型 但也要根据所

研究的对象采用正确的动力学模型 —刚体模型
,

弹性模型
,

单 自由度
、

三自由度
、

六自由

度模型 若飞行器有大型摆动发动机
,

动力学模型中还应计入狗尾巴效应等
。

建模 , 据和优选算法 模型辨识的关键是建模判据和优选 算 法 由于实测数据含有

噪音
,

不能仅以对现有数据拟合误差最小作为建模判据
,

建模判据应能使优选出的模型具有
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以下性质 〔
‘ ,‘“ ’ 能很好地拟合现有飞行试验数据 各项有明确的物理意义 能预测类似条件

犷的实测数据 在性能相当的条件 是阶次最低的模型 气动参数辨识采用的建模判据有

最大信息量判据 又称
“

赤池信息准则
” ,

在统计模型选择中应用广泛
。

它是

根据模型的分布密度函数应该最逼近真实分布密度函数的思想导出的
,

此判据可定义为对数

似然函数减去参数个数的 倍 毛
, 二 时为

。

在给定的候选模型集当中 当

待估计参数的个数相等时
,

似然函数最大的模型为最优模型 〔
” , 而似然函数相当时

,

待

估计参数的个数最少的模型为最优模型 从近代统计理论来看
,

此判据比较严格
,

但它要求

预知每个模型的概率密度函数且计算量很大
。

最大可信度判据 可信度可以有不同定义 给定观测量条件下模型为最优模型 的 概

率 新息平方和之逆 残差平方和之逆或拟合误差之逆等
。

对给定的候选模型集
,

采用卡尔

曼滤波逐点计算每个模型的可信度
。

可信度最大的模型为最优模型 厂
”’。 滤波过程中对可信

度小的模型可及时剔除 可信度明显优于所有模型者
,

可及时定为最优模型 这种方法也要

求预知系统的测量和过程噪音协方差
,

但因采用递推算法
,

故比最大信息量判据 的 计 算 量

小
。

统计检验 统计检验是最广泛使用的模型假设实验
,

其优点是有现成的优化标准

程序
,

且计算量小 用此判据建立非线性气动系数数学模型的算法是
,

先将线性 项 纳 入 模

型
,

然后将候选的非线性项逐项计算它与气动系数的偏相关系数
,

将偏相关系数最大的项纳入

模型
,

并剔除不满足显著性水平的项
,

反复进行直到剩下的模型候选项不再改善整体模型的

值为止 此时的复相关系数应接近
,

而残差序列应是相当于零均值的白噪音
。

此法用于

民航机 仁
‘

和战斗机 〔
通」的大迎角飞行试验

,

其气动参数辨识结果与风洞实验结果相符较好

预测均方差判据 基本思想是模型的拟合能力和预测能力最强者为最优 模 型
。

预测

均方差包括测量噪音方差
、

预测方差和预测偏差等三项 噪音方差与模型无关 而模型的参

数过多时
,

预测方差偏大 当模型参数大少时
,

则预测偏差偏大
,

故预测均方差最小者为最

优模型 具体算法是将实测数据分成两组
,

拟合其中一组数据
,

确定候选模型的参数
,

用此

模型和参数预测第二组数据
,

计算其均方差
,

预测均方差最小的模型为最优模型 〔 〕给出

预测均方差与拟合均方差的关系式
,

指出可用全部数据确定模型参数
,

同时计算 预 测 均 方

差 , 以增加建模的信息量 〔 〕给出用 一 个点进行模型参数估计
,

而用一个点进行预测

的 “预测平方和判据 ”

通常采用 检验和用其他判据建立的数学模型相差不多
〔 〕 ,

但当数据不完备时
,

检

验可能给出错误结果 〔
” 〕 〔 」提出采用特定区间中的正交

一

正则多项式作为候选模 型 项
,

并采用特征值分解法或矩阵变换将实测数据变换到主元基系后
,

再采用子集回归法确定模型

的方法 其仿真结果表明
,

这种算法有较好的稳健性 ,。 。

目前非线性气动参数的模型辨识还处于研究初始阶段
,

不论是模型结构形式
,

还是实用

的建模判据和优选算法都有待进一步研究
,

特别是飞机失速 尾旋区的气动 模 型
、

大迎角区

的分叉
、

迟滞气动模型都远未给出实用的方法

开
。

参数估计

通过模型辨识确定飞行器数学模型后
,

问题就变成根据试验数据求取模型中未知参数
,

即所谓参数估计问题
,

参数估计要解决判据和算法两个问题 目前气动参数辨识最广泛应用
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的判据 最大似然刘据
,

最常用的算法则是修正牛顿
一

拉夫逊算法

最大似然法 最大似然概念是 、】 提出的 他认为若系统模型是正确的
,

则有关

系统中未知参数的信息全部包含于似然函数之中 故使似然函数取最大值的参数即为此参数

的最优估计 〔 〕总结了最大似然法用于气动参数辨识的主要结果

似然函数取决于系统的统计特性 当试验数据足够多时
,

可以证 明 新 息 趋 于 高 斯 分

右 了 在高斯分布假设下
,

可得似然函数的具体表达式
,

从而推导出考虑过程噪音和测量

噪音的最大似然估计算法 〔
”。
此算法采用卡尔曼滤波进行状态估计

,

需预知过程噪音和测

最噪音的统计特性
,

目误差协方差的计算较复杂
。

为简化计算
,

在气动参数辨识中常采用稳

态 。。八 方程计算协方差
,

或者进一步假定卡尔曼增益和凑息方差为常数进行计算
「“ 。

〔 〕通过取对数似然函数极值的方法
,

求得以新息表达的最优协方差阵的算式
,

此式在无噪

音统计特性的先验知识时广为应用 协方差阵也可根据经验确定
〔“ 〕。 在外界干扰不大时

,

常采用不考虑过程噪音的最大似然法
,

此时不必用卡尔曼滤波进行状态估计
,

计 算 大 为 简

化
,

广为应用
〔 “ 〕 当待估计参数有先验知识时

,

应用联合概率密度公式可导出包括参数先

验知识的最大似然判据
,

即修正最大似然法 厂
“ 了 当协方差矩阵的逆矩阵取为常数矩阵时

,

不考虑过程噪音的最大似然法就简化为输出误差法 邝
“飞 ,

其基本思想是使系统输出的加权残

差平方和取极小值的参数即为参数的最优估计值 对无控弹丸
,

其运动状态可由二周期解描

述
,

灵敏度有解析表达式
,

计算大为简化 〔
““ 」 对有过程噪音而没有测最噪音的情况

,

最大

似然法化成方程误差法 〔
“ 〕

最大似然法广泛应用于飞行器参数辨识各 领
’

域
,

针 对 不 同 对 象—
飞 机

””了 ,

直 升

机 〔 了
,

战术弹 ￡
’ , ,

弹丸
『 , ‘ ,

再入体 〔
丁 ,

弹道靶 〔
, ,

风洞 〔
, 们 不同的问题 —稳定

、

控制导数 〔, 〕 ,

大迎角气动参数
’” , ,

小不对称气动系数 〔
’〕,

升阻比 〔
’” ,

大气湍流 仁 磷
,

颤振 咚
”’ ,

热流率 仁“
‘

等
,

建立相应的简化数学模型和测量方程
,

进行参数辨识
。

最大似然法给出了对数似然函数表达式后
,

参数估计问题就化为在给定数学模型下
,

寻

求待估参数值使对数似然函数取极小值的优化计算问题 在诸多优化计算中
,

外验衷明
,

修

正牛顿
一

拉夫逊法对气动参数辨识收敛最快 〔
,

” 〔 〕指出
,

在某此情况下
,

高斯
一

牛顿法

可能给出较好结果 〔 〕指出
,

当噪音较大时
,

随机搜索法可能收敛更快

实际利用最大似然法辨识气动参数时
,

有不少处理技巧和简化算法
。

算法中的状态对待

估参数的灵敏度
,

通常采用微分方程数字积分法计算
,

方程组维数高
,

费机时
,

因此发展了

差分法 〔
““ 〕、 平面拟合法 〔

”

等近似算法 此外还有一些近似处理方法
,

例如
,

对飞机稳定导

数辨识
,

通常采用纵横向分开的短周期运动方程
,

当飞机有滚转时
,

其纵横向虽有祸合仍分

开处理
,

而将祸合项作为己知测量值输入
,

以提高辨识准度 亡
“ ” 当非线性项较小时

,

可将

非线性项当做已知输入而仍用线化辨识程序处理
仁’。〕 , 在辨识过程中

,

若发现两个参数相关

性较大而无法辨识时
,

可将其中的小量固定而先辨识出信息量大的参数
,

或者给相关项加权

进行处理 工
”〕 仁 〕指出

,

对大机动飞行数据进行气动参数辨识时
,

将数据按迎角小区间分

组进行处理
,

比在整个迎角区间辨识气动参数
,

所得结果好得多 气动参数辫识不是纯理论

问题
,

辨识过程的处理技巧和经验以及对气动现象物理本质的了解常常是获得成功的关键
。

广 义卡 尔曼滤波法 最大似然法采用迭代算法
,

较费机时
。

为了实时估计
,

发 展
一

递推估计算法
『

最早应用卡尔曼滤波进行参数递推估计 其基本思想是将待估参数

·
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作 为状态参数增广到状态矢量中
,

采用卡尔受滤波算法对增广后的状态进行递推估计
,

当待估

参数达到稳态位时即为参数的最优估计 可取待估参数的增益和新息乘积作为收敛判据
「日 ’

此法 已用于再入体
”‘ 〕、 战术弹 〔

“ ’和弹道靶 〔
“ ”」等的实验数据的气动参数辫识

。

计 算 中 需

用稀疏矩阵以节省机时
〔。 二 当数据采样速率远高于计算滤波增益所需时间时

,

可采用数据

压缩技术
,

以避免在线处理时的数据堆积现象 〔
。‘

“ 仁 〕 研究了广义卡尔曼滤波器用于线性系统参数估计时的渐近特性
,

指出由于滤

波过程没有计入参数 日变化对增益的影响
,

其用于参数估计时常导致有偏估 计 或 发 散
,

因

此
,

习前倾向于只用广义卡尔曼滤波进行状态估计而不用于参数估计
。

分钊算法 继 年代
一

滤波器之后
,

年代 沐 证明了分割定

理 〔
日 , ,

提出新的滤波和平滑算法
一

分判算法 〔
” 〕。 广义分害算法将状态初始矢量分解为两个

高斯统计矢量之和
,

从而将估计分解为二 一是部分初始条件已知的状态估计 二是初始条

件未知部分的参数估计 此法也是递推算法
,

其特点在于将状态估计与参数估计分割开
,

与

广义卡尔曼滤波将状态和参数联在一起估计是不同的
〔””, ‘。 〕 将初始状态矢量分割成任意数

日的联合高斯随机矢量之和
,

可导出广义多分割算法 〔
“ ” 。 〔 〕将分割算法用于估 计 相 继

两次参数估计值之差 却
、 ,

导出迭代型的广义分害辨识算法
,

将参数估计问题化为增广状态

矢量下的非线型定点平滑问题
,

并用于飞行器参数辨识 〔‘
“‘〕

修正微分动态规划法 动态规划法是一种分步最优算法 它根据最优化原理
,

将 段

决策问题化为 个一段决策问题
,

对多段决策过程的寻优是行之有效的 〔 〕采用贝 尔 曼

偏微分方程
,

导出微分动态规划方程组
,

给出同时辫识飞行器非线性气动参数和过程噪音的

算法 为保证计算收敛
,

采用了收敛控制技术 「‘“
刁 〕

建模前估计法 八 , 。 。 。 。 。 】 上述四种方法都是先确定系统数学

模塑构式再进行参数估计 此法是先进行参数估计再确定模型构式 它将参数估计分为两步

进行 〔
‘。弓 〕 第一 步用 卡尔曼滤波和 。一 平滑器对状态参数

、

气动力和力矩系数的

卜全间历程进行估计
,

给出气动系数与状态参数的 寸间序列 第二步是建模
,

采用逐次多元线

性回归分析法对所得的气动系数和状态参数的时间序列进行拟合 可用 统计检验
,

建立

气动系数的数学模型
,

并获得相应的非线性气动参数 仁‘
。”, ‘“ 〕。 此法将复杂的建模和估 计 问

题解祸为 个简
一

单问题
,

方法简便
,

在大攻角气动参数辫识中广为应用

仁述参数估计诸方法都已成功地用于气动参数估计
。

但它们有一个共同问题
,

即系统的

过程噪音和测量噪音特性通常是未知的
,

因此在卡尔曼滤波过程中如何选定噪音协方差就带

有人为因素
。

这对估计结果准度有什么影响 特别是当过程噪音特性不清楚时
,

如何确定其

统计特性 当噪音不是高斯分布白色噪音时
,

如何给出简
一

单而实用的参数估计算法 这典问

题都未很好解决

租 数据预处理和相容性检验

飞行试验数据常含有跳码
、

错码
、

零位漂移
、

偏移或比例因子等误差
,

致使各实测数据

互不相容—不满足运动方程组 因此
,

在数据用于参数辫识之前必须进行数据预处理和数

据相容性检验
,

矫正错误数据和部分测量误差
,

否则会消耗大量机时和精力
,

辨识出的结果

却是错误的

预处理包括测量数据由电量到物理量的转化
,

错码剔除
,

漏码补正
,

采样时刻不同步校

王
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正
,

缓变参数的插值计算
,

传感器安装位置修正等等 「‘
。”, 对混有高频干扰信

一

号的 数 据
,

必须设计低通滤波器将高频分量滤去 仁
’。 〕 为选取 合适的低通滤波器

,

对 断 ’试验数据先作

快速富氏变换并进行信号频谱特性分析和信
一

号间相关性分析 川
。’ ,

再分析其可辨识性 试验

数据间的时间延迟是造成辨识误差的主要来源之一 〔川 〕
,

有实例表明
,

角速度与舵 偏 相 差

秒
,

可导致横滚力矩导数相差 数据的时间延迟来源于数据采集的低通滤波器
、

玉

力传感器的长管传输
、

各传感器的频率和阻尼特性不同等因素 校正时间延迟可采用时间移

动法 川
、

时间矢量法 川 , 、 最小二乘法 〔
‘ ’们 、

仪器二阶动力学模型法 川 〕处理

数据相容性检验是利用多余的测量数据
,

通过运动方程组将系统中的常值系统误差辨识

出
,

然后重建满足运动方程的数据 最早从事数据相容性检验工作的是 】。 仁’‘日 」 通常

是利用风速
、

角速率
、

迎角
、

侧滑角
、

欧拉角和高度等测量量
,

通过三组运动方程组 线速

度
、

欧拉角
、

线位移
,

采用广义卡尔曼滤波 川 ’、 最大似然法 〔”
“ ’或最小二乘法 仁”

”〕辨识

出数据中的常值偏差
、

比例因子误差等
,

并重建状态参数和观测参数

数据相容性检验实质上是轨道重建技术
,

可用于失事分析 飞行器失事时
,

遥测参数测

量不全
,

可采用上述状态估计法将雷达
、

飞行记录等不同来源的数据组合起来
,

估计失事时

飞行器沿轨道的运动状态 仁‘
。〕 通常采用卡尔曼滤波

,

也可用变分法 〔
’“ ”和解析法 仁

’ ’

近几年来
,

状态估计转向更复杂的问题
,

例如风向
、

风速的估计
,

其基本思想是利用加

速度和欧拉角测量值将加速度转到地面坐标系
,

积分出位置
,

与从雷达和压力计获得的位置

信息相匹配
,

求出加速度和初值偏差
,

可求得飞行器相对于地面的速度与和对于空气速度之

差就是风的分量 〔
’ 〕 类似地

,

可由地轴系的速度
、

风速和欧拉角求迎角或侧滑角 或由速

度
、

欧拉角
、

迎角和侧滑角求风速 〔
‘〕 由加速度

、

角速度
、

迎角
、

侧滑角和风速求仪器系

统误差和欧拉角 〔’
“‘ ’ 由加速度

、

角速度
、

位置和风速求欧拉角
、

迎角
、

侧滑角 〔
‘“巧 〕 〕

采用卡尔曼滤波从加速度
、

角速度
、

气象
、

轨道测量等四个不同来源的数据求航天飞机的速

度
、

迎角
、

侧滑角和风速 当然
,

状态估计还可用于轨道重建 仁
‘“ 〕

试验设计与最优输入

飞行器气动参数辨识的准度依赖于飞行试验数据所含气动参数的信息量以及数据的测量

准度 要辨识出准确的气动系数
,

首先必须设计充分激发飞行器运动模态的控制输入和对测

试仪器准度提出正确的要求

最早研究动态系统最优输入问题的是 〔‘ “ ’ ,

而最早讨论 飞 行 器 最 优 输 入 的 是
,
·

。 「‘ 。’ 年后 。 。 仁‘“。’进行了较系统的研究
,

从判据到算法都有较大发展

参数估计要求辫识所得参数的偏差和协方差都尽可能小
。

对无偏估计器
,

最优输入就是

要使协方差最小 通常用信息矩阵之逆估计协方差
,

故信息矩阵的不同测度就成了各种最优

设计判据 —信息矩阵之迹为最大 信息矩阵之逆的最大特征值取最小 信息矩阵行列式达
最大 输出量协方差矩阵的最大特征值达最小 频域中系统传递函数的协方差矩阵的适当的

范数的极大值达极小等等 也可从系数相关性最小的观点设计最优输入
,

如使各参数相关系

数的平方加权和的性能指标达最小 ‘
’召 ’〕 在上述判据下

,

可求得各种最优输入 — 输

入 ‘“ “ , , 输入 〔
’“ ’〕 ,

输入 〔‘ 〕
等 但这卫导最优输入都较复杂

,

驾驶员难以准确

实施

〔 给出的 型输入可激发飞行器较宽频带的响应
,

在欧洲广泛使用
,

近来有人对

·
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一 一

匕机采川 种不同输入进行实验 〔
’, ’ ,

结论是静稳定导数对输入方式不敏感
,

而控制份数

对输入方式较敏感 横向异数对输入型式亦较敏感 经验表明
,

在一个浏翼动作之后
,

紧接着

一个舵动作就会较充分激起横向运动模态 对横向输入的优化问题尚需进一步研究 在飞行

试验中实施最优输入必须训练驾驶员
‘ 」 ,

但更有效的还是采用先进的飞行试验设备
’“ ”

对传感器和数据采集系统的精度要求是飞行试验设计的重要组成部分 〔 〕对飞 行 试

验仪器作了充分论证 ’ 〔’“’ 系统研究了仪器静态误差对参数辫识准度的影响 〔 。〕

采用蒙特卡罗法研究了仪器误差对辨识准度的影响
,

从气动参数辫识准度的角度对仪器的偏

置误差
、

安装误差
、

对不准度
、

电码分层数
、

噪信比等因素提 出 要 求 川 〕 。￡’ , 还

进一步研究了仪器动态误差对辨识准度的影响 仁 】对数据采样速率提出了要求
,

指 出 当

数据混有高频信号时
,

为将其滤掉
,

有时需将采样速率提高一个量级

弹性与非定常效应

可控布局飞机和细长飞行器的气动弹性效应较大
,

在设计控制系统前
,

应建立弹性飞行

器的数学模型
,

弹性飞行器的气动参数辨识 己是迫切要求解决的问题 对弹性效应较大的飞

行器
,

如果不计入弹性效应将导致参数辫识发散 〔
’‘寸 ’

卜 仁“ ’首先在时域研究了气动弹性参数辨识问题 在准定常假设下
,

建立纵向弹

性飞行器动力学方程
、

测量方程和最大似然估计算式
,

但因待估参数过多和输入设计投解决

而不实用 后来他引用飞机设计的状态缩减技术 仁
’‘“ 〕使状态方程中的气动弹性参数 尽 可 能

少
,

只取短周期振型和
, ,

阶弹性振型
,

并选择介适的控制输入
,

成功地分析了

飞行试验数据 〔“ 〕 〔 〕采用将状态方程和测量方程正则化的方法减少待估参数
,

同时采用频率扫描法解决输入设计问题 〔 〕避开动力学方程
,

在 已知飞行器力和力 矩 的

假设下
,

采用卷积法将气动响应过渡函数的 汕 。 积分写成差分求和形式
,

用加权最小

二乘法在时域进行气动弹性参数的递推估计
,

求得各非定常气动响应过渡函数

厂 〕在频域中辨识弹性飞行器的数学模型以克服时域法参数过多的缺点
,

输入舵 偏 为

离散的正弦振动
,

构成离散频谱
,

采用加权最小二乘法从复频响应数据辨识出传递函数矩阵

模型 此法用于空中模拟器飞行试验数据
,

取翼弯曲
、

翼扭转和体
一

翼弯曲的最低五个 模 态

的频率为输入频率
,

辨识结果较好

系统辨识技术还可用于辨识飞行器弹性振动的自然频率
、

阴尼因子
、

振型
、

模态质量以

及确定颤振边界等 「
‘ ’一 ‘ , 目前弹性飞行器气动参数辨识中

,

假定了己知弹 性 模 态 和 频

率 , 若弹性模态受气动力影响较大
,

需同时辨识弹性模态和气动参数
,

则问题更加复杂

计及非定常气动力的飞行器的状态方程是积分微分方程
,

需做简化才可辨识 〔
”。 , 目前

仅飞行器机翼对尾翼下洗影响的非定常效应的研究较深入 。扭 仁‘ ’利用 。 升力线

理论建立升力阶跃函数表达式 ’ “ 〕 ,

由翼涡运动规律导出单位迎角阶跃下机翼对尾翼的下洗

公式
,

求得飞行器纵向非定常气动力模型
‘ 〕 、横向非定常气动力模型

‘ ‘ , 其系统辨识方

程组是积分微分方程组
,

在时域中不易处理
,

经拉氏变换到频域
,

再利用最大似然法求解

将此法用于飞行仿真和试飞数据结果表明
,

在某些情况下
,

非定常效应可使静导数偏差
,

动导数偏差百分之几十
,

这主要是由 , 。 引起 〔
‘”。〕 。 。 通过设计特殊控制输入也直接

从飞行试验数据求出 , 加
, ”。, 。等 〔

‘ , 应用阶跃过渡函数研究飞机在失速 尾旋 区 域

中的非定常气动效应
,

计及弹性和非定常效应的飞行器气动参数辨识的研究工作还处于探索
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阶段
,

至今还未衬出实用的算法

频域辨识
在 程界

,

树一 年代是频域法的全盛时期
,

在参数辨识中也占主
一

导地位 最早将频域

技术用于
一

飞行特性分析的是 。。 〔‘“ ’〕 后来他人又发展了从频率响应曲线获得飞 机 知

周期纵横向运动特性和气动力
一

导数的方法 〔
‘ ’〕 年代随着数字计算机和控制论状态空间法

的发展
,

人们转向了时域 年代 。卜 。 又研究了频域法
,

给出了最一般的频域回归公式

并推广到最大似然法
‘” 之后

, , 又提出方程误差法 〔
’。‘ 〕、 辅助变量法

「‘ ’ 仁 〕

较系统地总结了频域中的参数辨识方法
,

并给出最大似然法
、

方程误差法和输出误差法的枯

训
、

公式
,

这此公式可用于实验数据时间历程的富氏变换
、

频率响应曲线
、

谱或互谱密度等数

据形式
,

把时域中的统计学辨识方法移到了频域
频域法的 卜要优点是将线性微分方程或微分积分方程转化为代数方程而简化计算

,

而

可将被测数据选择在感兴趣的频率范围 例如 〔 〕就是用此法将弹性模态与刚体模态分开

处理 频域法的缺点是只能处理线性系统
,

而且数据经变换后准度下降
,

特别是采样数据较

少时误差更大 〕用快速富氏变换的装填技术提出了 “零添补 ” 技术
,

在实测数据 平 稳

段增加零输入和零输出
,

使得在频域中获得足够多的数据
,

以改善辨识准度

频域法 「前尚未得到广泛应用
,

预料在气动弹性和非定常气动力辨识领域的应用会得到

发展
。

珊 闭环辨识
近代

一

飞机带有自动增稳系统
,

其飞行试验的控制是闭环的 驾驶员诱发振荡则是另一 个

闭环控制的例
二
’ 战术弹在飞行中是格个武器系统的一环节

,

其实战飞行也是闭环控制
,

卜

述诸例都要求研究闭环系统的气动参数辨识
带自动驾驶仪的飞行器可简化为由驾驶仪和飞行器两个环节构成的闭环系统

,

将各环节

断开
,

可作为开环系统进行参数辨识
￡’ 。〕

、

由驾驶仪输入
一

输出确定驾驶仪的参数 由 飞 行

也可由驾驶仪输入和飞行器输出辨识出带 自动

⋯燕洲放价⋯
项相关

,

以致动力学方程的惯性加速项很小时
,

辨识准度会较差或无法辨识
,

闭环系统参数辨识还处于探索阶段
,

没有成熟结果
,

闭环的当量系统
、

低阶当量模型
、

人机模型等都有待进一 步研究

珊 辨识准度和系统验证

气动参数辨识准度是重要而又未很好解决的问题 参数辫识误差包括模型误差和估计误

差
,

而估计误差主要来源于过程噪音和测量噪音 模型误差虽可通过对复杂模型和简化模型

进行辫识仿真计算来估计
,

但模型总是近似的
,

模型误差不可知
,

通常将它当成过程噪音
,

刁
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从而将辨识准度归结为参数估计准度

系统辨识理论证明
,

最大似然估计是渐近无偏的 ”
“ 〕 ,

还证明对给定动态 系 统 模 型
,

当采样数据点足够多时
,

动态系统的最大似然估计是渐近有效的
,

其估计值与真值的协方差

渐近等于信息矩阵之逆
‘ ‘ 这说明 。 一凡 , 。不等式不仪是估计方差的下界

,

而且是接

近最大似然估计的方差 囚此 凡
。 信息矩阵所定义的以估计值为中心的不确定度椭球是

参数辨识准度的一个很好的度量

在辨识仿真计算中
, 一

凡 ,。 界和估计准度比较一致
,

但对飞行试验数据
,

其
一

界却与重复测量所得之方差相差甚远
,

甚至可差 一 倍
〔’ 。〕 〔 〕指出

一

界是 在 白

噪音条件下导出的
,

上述差异是因实测数据的噪音不是白噪音而频带较窄所致
,

并由此提出

修正因 估算方法 虽然 也有人提出用相关性
、

灵敏度等作为辨识准度判据
上’ ‘〕或采川随机

搜索法求参数可信度区间
‘’ ,

但是
一

界至今仍是最常用的辨识准度估计方法
一

界是准度的度量
,

但在实用中还需辅之以工程判断 分析辨识结果数量级 是 否 合

理 考察数据拟合程度好坏 以及辨识所得模型的预测能力等 当工程判断 与
一

界 不一致

士
,

就应分析模型是否合适
、

是否有某重要因素未计入模型 实际上气动参数辨识的正确性
,

辰终还是需要通过风洞实验
、

理论
一

十算和飞行试验结果的综合分析方能得出
,

只有当三大手

段所获得的结呆相一致时
,

才是可信的正确结果
,

这才是最终的系统验证

结束语

断了器气动参数辨识己有很大进展
,

特别是线性气动参数辨识 已很成熟
,
也积累了丰富

经验 但是闭环辨识
、

非线性气动参数模型
、

弹性和非定常效应都很不成熟
,

甚至还处
一

于探

索阶段
,

需要解决的问题还很多 另外
,

在飞行试验设计中如何在输入设计
、

测试仪器精度

要求
、

一

吃行轨道设计和数据采集系统等方而考虑 乙毛动参数辨识的要求
,

以便能更多更好地提

供含有足够信息量且较为准确的飞行试验数据
,

一

也是一个值裕重视的问题
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中国科学院科技翻译工作者协会力学研究所分会成立

科技翻译事业发达是科技先进因家的共 司特征 只有通过大虽翻译
,

刁
‘

能使国外
一

切先

进科
,

学技术
,

迅速通过我国文字最广泛地植根
一

于我国人民群众之中 力学所许多 】司志 认识

到
,

在完成各自的科研工作之余
,

积极参加科技翻译 作
,

是义不容辞的责任 因此
飞

年 月份成立了 “中国科学院科技翻译工作者协会力学研究所分会 ” 目前已有 多 名 会

员
,

大多具有高级职称
,

有过公开发表的译作
,

有丰富的笔译
、 一

译经验 语种有英
、

俄
、

德
、

法
、 、

匈等
,

涉及专业有数
、

理
、

化
、

大
、

地
、

生和各工程部门 为
’ “泛开展 「

、

笔译翻译服务工作
,

特别成立
’ “翻译业务及咨询组 ”

,

承接有关科技文章
、 一

专若
、

达书等

的译校 作和学术活动中的 日
、

笔译工作
, 以及航空航天

、

机 械
、

化 工
、

矿 冶
、

环 境
、

能

源
、

交通等各土程部门引进项 目的 , 笔译任务 猫委托任务者 ,丁与分会 “翻译业务及咨询

组 ” 联系 地址 北京市中关村

唐福林 供稿
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