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飞行数据相容性检验方法
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摘暋要:飞行试验测量数据中存在过程噪声和测量噪声,导致飞行数据之间不相容,国内目前常用的输出误差

法不适用于耦合严重的直升机飞行数据相容性检验。采用增广卡尔曼滤波方法进行状态估计,大幅度地消除

测量值中的误差;再用输出误差法对增广卡尔曼滤波估计的结果进行相容性检验,并将其应用于直升机四阶纵

向等效模型辨识中。结果表明:提出的这种方法既解决了单独使用增广卡尔曼滤波进行数据相容性分析时由

于初期收敛过程造成的滤波误差问题,又克服了单独使用输入误差法进行数据相容性时需手动修改时间延迟

问题和测量值中误差过大时输出误差法无法收敛问题,使得检验效果与计算效率大幅提升。
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MethodforFlightDataCompatibilityAnalysis

LiFugang,ZhangCong,TianFuli,ZhangZhe
(FlightSimulationLaboratory,ChineseFlightTestEstablishment,Xi暞an710089,China)

Abstract:Processnoisesandmeasurenoisesexistinflighttestdata,whichleadtoincompatibilityofflightdata.

Theoutputerrormethodthatisthepopularmethodusedinflighttestdatacompatibilitycheckingrecentlyisnot

fitforhelicoptermodeldatacompatibilitycheckingwithseriouscoupling.ExtendedKalmanfilterisappliedfor

statesestimationanderrorinthemeasuredvalueiseliminateddrastically.Compatibilityanalysisforresultsof

extendedKalmanfilteriscarriedonbywayofoutputerrormethod.Thistechnologyisusedinthefourthorder

linerequivalentmodelidentificationofhelicopterlongitudinal.Bythistechnology,problemsofwavefilteringer灢
rorswhicharecausedbyextendedKalmanfilterprimaryconvergencearesolved,andproblemsoftimedelay
modificationbyhandinoutputerrormethodisconqueredandnon灢convergenceofoutputerrormethodwhener灢
rorsinmeasuringdataarebigissolved,respectively.Verificationeffectandcomputationalefficiencyaregreatly
improved.
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0暋引暋言

飞行数据相容性检验是通过对测量量的尺度

因子误差、系统误差进行适当的修正,使得各个通

道所测得的飞行数据彼此相容,即满足飞机运动方

程。该项工作引起多数国家的重视[1灢2],并且相继

出现了一系列算法,例如:增广卡尔曼滤波算法、最

小二乘算法、极大似然法、极大似然法的简化方法

输出误差法等[3]。直升机飞行数据相容性检验是

直升机模型辨识工作的必备步骤和关键部分,目
前,国内的研究主要集中在数据相容性检验后的模

型辨识部分,对直升机数据相容性检验的研究较

少[4灢6]。国内,主要采用极大似然法及输出误差法

进行飞行数据相容性检验。极大似然法为局部寻

优,其固有缺点是当测量值中的误差过大(远离最

优点)时,算法不易收敛甚至发散,而且还需通过对

比由角速率积分得到的姿态角和测量姿态角之间

的时间差,手动修正时间延迟。卡尔曼滤波初期收



敛过程造成滤波误差,致使滤波结果前面部分效果

差、后面部分效果好的现象。英国J2航空公司的

飞机模型辨识软件中数据相容性检验部分采用卡

尔曼滤波方法与其他方法结合的方法[7]。
本文将两种方法相结合,先用增广卡尔曼滤波

方法进行整体估计,大幅消除测量数据中的误差,
再用输出误差法对估计结果进行相容性检验。集

成增广卡尔曼滤波和输出误差法的飞行数据相容

性检验技术同时具备两种方法的优点,又可以克服

两种方法原有的缺点,以期将该技术应用于飞机模

型验证前期的数据相容性检验。

1暋建暋模

1.1暋飞行数据相容性检验模型建立

用于飞行试验数据相容性检验方程如下:

u·=vr-wq+(ax -gsin毴)

v·=wp-ur+(ay +gcos毴sin毤)

w·=uq-vp+(az+gcos毴cos毤)

毤
·=p+tan毴(qsin毤+rcos毤)

毴
·
=qsin毤-rcos毤

氉
·
= 1
cos毴

(qsin毴+rcos毤)

x·
g=ucos毴cos氉+v(-cos毤sin氉+sin毤sin毴cos氉)+

w(sin毤sin氉+cos毤sin毴cos氉)

y
·
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式中:输入量ax、ay、az、p、q、r为重心处的体轴系

x、y、z轴过载和角速度;观测量毤、毴、氉、xg、yg、h为

欧拉角、空间位置;u、v、w 为速度在体轴系x、y、z

轴分量,地速V= u2+v2+w2 。
假设输入量误差模型:

axe=(1+毸ax)ax +毰ax +毲ax

aye=(1+毸ay)ay +毰ay +毲ay

aze=(1+毸az)az+毰az +毲az

pe=(1+毸p)p+毰p +毲p

qe=(1+毸q)q+毰q+毲q

re=(1+毸r)r+毰r+毲
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(2)

观测量误差模型:

毤e=(1+毸毤)毤+毰毤 +毲毤

毴e=(1+毸毴)毴+毰毴+毲毴

氉e=(1+毸氉)氉+毰氉 +毲氉

毩e=(1+毸毩)毩+毰毩+毲毩

毬e=(1+毸毬)毬+毰毬+毲毬

Ve=(1+毸v)V+毰v+毲v

xge=(1+毸xg)xg +毰xg +毲xg

yge=(1+毸yg)yg +毰yg +毲yg

he=(1+毸h)h+毰h +毲
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式中:毸为缩放因子;毰为稳态差;毲为均值为0的

测量噪声,带下标e的量表示测量值。
将输入方程组(2)和方程组(3)代入方程组(1)

中,将需要估计的缩放因子、稳态误差增加到状态

量中,即得到飞机运动的状态方程和观测方程:

x·(t)=f[x(t),u(t)]+B(x)w(t) (4)

zk=h(xk)+uk (5)
式中:

x=[u,v,w,毤,毴,氉,xg,yg,h,毸,毰]T

u=[axe,aye,aze,pe,qe,re]T

w=[毲ax,毲ay,毲az,毲p,毲q,毲r]T

zk=[毤e,毴e,氉e,毩e,毬e,Ve,xge,yge,he]T

uk=[毲毤,毲毴,毲氉,毲毩,毲毬,毲v,毲xg,毲yg,毲h]T

毸=[毸ax,毸ay,毸az,毸p,毸q,毸r,毸毤,毸毴,毸氉,毸毩,毸毬,毸v,毸xg,毸yg,毸h]

毰=[毰ax,毰ay,毰az,毰p,毰q,毰r,毰毤,毰毴,毰氉,毰毩,毰毬,毰v,毰xg,毰yg,毰h]

暋暋得到方程(4)和方程(5)后,即可利用增广卡尔

曼滤波理论对模型中的参数进行高精度估计和数

据重构。

1.2暋增广卡尔曼滤波理论

假设带误差的非线性系统模型和观测模型

如下[8灢13]:

x·(t)=f[x(t),u(t)]+w(t),w(t)~N[0,Q(t)]
(6)

zk=h(xk)+vk,vk ~N(0,Rk) (7)

式中:x,u为系统状态量和输入量;zk 为观测量;

f、h为状态方程组函数和观测方程组函数;w(t),

vk 为过程激励噪声和观测噪声,假设它们是相互

独立并 满 足 正 态 分 布 的 白 噪 声;N [0,Q(t)]、
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N(0,Rk)为正态分布,Q(t)、Rk 为协方差矩阵;

xk=x(tk)。暋
对状态方程和观测方程的一阶(或者二阶)泰

勒展开近似进行卡尔曼滤波,即为增广卡尔曼滤

波。本文采用一阶泰勒近似,具体算法过程如下:
第一步:状态量、状态量误差协方差矩阵初始

值选择

x̂0旤0=E[x(t0)]

P0旤0=Var[x(t0)]

式中:x̂0|0、P0|0分别为开始滤波时状态量、状态量

误差协方差矩阵初始值;E、Var 分别为期望和协

方差;P 的定义将在下文给出。
第二步:状态量、误差协方差矩阵预测

在时间段tk-1-tk 内,以 x̂(tk-1)=x̂k-1|k-1,

P(tk-1)=Pk-1|k-1为初值,通过求解微分方程组

(8)可得到x̂k|k-1=x̂(tk),Pk|k-1=P(tk)。x̂k|k-1、

x̂k-1|k-1分别为上一时刻的状态对现在时刻状态的

预测,上一时刻状态的最优结果,其他带下标的变

量解释与状态量相似。

x·(t)=f[x̂(t),u(t)]

P
·
(t)=F(t)P(t)+P(t)F(t)T +Q(t{ )

(8)

式中:F(t)=毠f
毠x旤x̂(t),u(t),状态方程f对状态量的

一阶导数。
第三步:增益、状态量、状态量误差协方差矩阵

更新

Kk=Pk旤k-1HT
k(HkPk旤k-1HT

k +Rk)-1 (9)

x̂k旤k=x̂k旤k-1+Kk[zk-h(x̂k旤k-1)] (10)

Pk旤k=(I-KkHk)Pk旤k-1 (11)

式中:Hk=毠h
毠x旤x̂k旤k-1

,观测方程h对状态量的一阶

导数。
方程组(8)~方程组(11)即为增广卡尔曼滤波

的主要部分。循环第二步和第三步直到数据段

结束。
将该理论应用于求解1.1节中推导得到的方

程(4)和方程(5)中的状态量、偏差、尺度因子的

估计。

1.3暋增广卡尔曼滤波初值选择,噪声协方

差矩阵计算

在进行滤波之前,先要估计状态量x 和误差

协方差矩阵P 的初值。状态量中的u,v,w,毤,毴,

氉,xg,yg,h的初值取试飞数据中试飞动作的开始

时前几秒稳态状态的平均值;毰ax,毰ay,毰az,毰p,毰q,毰r,

毰毤,毰毴,毰氉,毰毩,毰毬,毰v,毰xg,毰yg,毰h的初值,由相应的试飞

数据的测量值经过低通滤波后再与原测量值相减

得到的噪声的平均值;其余状态量的初值选为0。

P 值的大小,表示对状态量初始值的信任程

度,影响估计过程中的初始阶段估计的效果。观测

量和输入量对应P 的对角线上的初值,通过响应

量的噪声的方差计算。可根据具体估计情况,适当

的调节P 的初值。
噪 声 协 方 差 矩 阵 Q 由 输 入 量

u=[axe,aye,aze,pe,qe,re]T减去其经过低通滤波

的值得到噪声的方差。噪声协方差矩阵R 计算过

程与Q 计算类似。需要说明的是:这里应用的增

广卡尔曼滤波实际上是对非线性方程,利用一次泰

勒展开来逼近,因此Q、R 由噪声的协方差和一阶

泰勒展开余项的误差组成。在算法的调试过程中,
适当的改变Q、R,来改变对惯导、GPS等测量数据

的信任程度。

2暋实际应用

2.1暋相容性检验

以直升机中速平飞时的纵向脉冲动作为例进

行飞行数据相容性检验。为了作比较,首先采用输

出误差法直接进行数据相容性检验。首先对数据

进行检查,检查结果如图1所示,发现姿态角均有

时间延迟,误差较大;再用输出误差法进行相容性

检验,检验结果如图2所示。

(a)滚转角

(b)俯仰角
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(c)偏航角

图1暋体轴姿态角检查

Fig.1暋Euleranglescheck

(a)滚转角

(b)俯仰角

(c)偏航角

图2暋输出误差法姿态角相容性检验结果

Fig.2暋Outputerrormethodresultsofeulerangles

从图2可以看出:姿态角时间延迟没有消除,

需要手动调整角速率测量值和测量时间对应关系

后重新检验一次才能消除时间延迟,并且辨识算法

没有收敛,没有收敛的原因是过载中的误差较大

导致。

利用增广卡尔曼滤波进行数据相容性检验,结
果如图3~图4所示,可以看出:姿态角的时间误

差已经被去掉,但是由于增广卡尔曼滤波初期的收

敛过程导致初期的滤波效果不好。

(a)滚转角

(b)俯仰角

(c)偏航角

图3暋增广卡尔曼滤波姿态角滤波结果

Fig.3暋ExtendedKalmanfilterresultsofEulerangles

(a)速度

(b)侧滑角

(c)迎角

图4暋增广卡尔曼滤波速度、迎角、侧滑角滤波结果

Fig.4暋ExtendedKalmanfilterresultsofV、毩、毬
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对增广卡尔曼滤波进行数据相容性检验,结果

如图5所示,再利用输出误差法进行相容性检验,

结果如图6所示。

(a)滚转角

(b)俯仰角

(c)偏航角

图5暋综合相容性检验法姿态检验结果

Fig.5暋CombinedmethodresultsofEulerangles

(a)速度

(b)侧滑角

(c)迎角

图6暋综合相容性检验法速度、迎角、侧滑角检验结果

Fig.6暋CombinedmethodresultsofV、毩、毬

从图5~图6可以看出:姿态角时间延迟被消

除,同时由增广卡尔曼滤波算法初期收敛造成的误

差也被消除;在相同收敛条件判据下,使用本文提

出的综合的数据相容性检验技术迭代16次后就收

敛,耗时20s;单独使用输出误差法时,则迭代499
次,达到设置的循环上限,未收敛。本文提出的数

据相容性检验技术无需将纵向和横向参数分开进

行相容性检验,更适合参数耦合严重的数据相容性

检验情形。

2.2暋相容性检验数据的应用

经过2.1节数据相容性检验的数据用于某型

正在定下试飞的电传直升机纵向四阶线性等效模

型x·=Ax+Bu的辨识(辨识结果如图7所示),其

中x=[殼u,殼w,q,殼毴]T,u=[殼b1s,殼theta0]T,输

入为纵向周期变距角和总距角变化量。辨识结果

满足ccar60中D级模拟器的相关要求。某型直升

机采用的倾斜式尾桨和全动式矩形平尾,其气动耦

合更严重,模型参数辨识更难,因此对数据的相容

性检验要求更高。本文提出的飞行数据相容性检

验技术,使改型直升机定型试飞中模型辨识的精度

和计算效率大幅提升,有利地支撑了改型直升机的

品质试飞。

(a)x轴速度变化
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(b)y轴角速度

(c)z轴速度变化

(d)俯仰角变化

图7暋纵向4阶线性等效模型辨识结果

Fig.7暋Fourth灢orderlinearequivalentmodel

identificationresultsofLongitudinal

3暋结束语

本文提出的相容性检验方法综合了增广卡尔

曼滤波和输出误差法的优点,增广卡尔曼滤波估计

过程中对状态量和状态量的协方差矩阵进行积分,

克服了输出误差法手动修改时间延迟的缺点,并且

克服了这两种方法单独使用时的缺点,提高了相容

性检验的效率。该方法已经应用于运动参数耦合

严重的直升机模型辨识过程中的飞行数据相关性

检验和D级直升机模拟器模型校准及某型直升机

的定型试飞。
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