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摘要:本文提出了一种改进的直升机状态空间模型的频域系统辨识方法. 该方法根据飞行扫频数据,得到包含直
升机动力学模型耦合特性的非参数频率响应.将模式识别中的K平均理论应用到搜索状态空间模型代价函数的最

小值中,根据机理建模结果拟合频率响应得到线性的六自由度直升机状态空间模型中的待辨参数. 频率响应的计
算中应用了一种复合窗函数方法,该方法综合不同窗口长度的频率响应得到一组优化的结果,显著增加了动力学模
型频带和频率响应的精度.比较辨识得到的模型和飞行试验数据响应结果表明,辨识得到的模型较好地反映了该型
无人直升机在悬停状态下的动力学特性.
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Modified frequency identification method and its application to
helicopter modeling

LIU Peng, WU Zhe
(School of Aeronautic Science and Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China)

Abstract: A frequency identification method for a six-DoF state-space model of helicopter is presented. The over-
all concept is to extract a complete set of non-parametric input-to-output frequency responses that fully characterizes the
coupled helicopter dynamics. This set of frequency responses is the basis for the model simplification, and for conduct-
ing a nonlinear search based on K-means clustering algorithm for a six-DoF linear state-space model that matches the
frequency-response data set. A new method for combining the results of multi-input frequency-response analyses obtained
from a range of spectral windows into a single optimized response is presented. This method significantly improves the
dynamic range and the accuracy of the identified frequency-response relative to single-window methods. The accuracy of
the identified model is validated by comparing the model-predicted responses with the responses collected during flight
experiments.

Key words: helicopter; state-space model; K-means clustering algorithm; frequency identification; composite win-
dows; model simplifying

1 引引引言言言(Introduction)
直升机是存在着强烈耦合效应的多输入多输出

(MIMO)系统, 旋翼、发动机、传动装置等高阶振动
导致飞行试验中测量噪声很大,通常采用的是时域
系统辨识的方法, 由于噪声对测量信号的影响很
大,建立精确的动力学模型比较困难.而频域系统辨
识的方法对于直升机来说是非常适合的, 主要原因
有[1]:

1) 频域分析可以通过滤波和相干性分析去除测
量噪声和其他一些不相关的过程噪声;

2) 频域分析中的相关函数能够反应频率响应的
信号质量和相应通道的线性度;

3) 每组频率响应能够选择在相干函数较高的频
段内进行模型拟合,可非常有效的处理动力学模型

之间的频带不一致性;

4) 动力学模型中的时延可以通过频域辨识直接
得到.

目前,国内微小型无人直升机的辨识建模多采用
仿真方法,只有少数高校进行了实验研究[2∼5],主要
针对悬停状态单通道参数化模型, 距全系统建模尚
有较大差距. 本文在已有的直升机频域辨识理论上
进行了以下3方面改进: 在频率响应计算时采用了一
种复合窗函数方法, 与采用单个窗函数计算得到的
频率响应相比,显著增加了动力学模型频带和频率
响应的精度;根据频率响应去除了待辨模型中一些
无关的参数,简化了状态空间模型的结构;将模式搜
索中的K平均聚类算法应用到直升机状态空间模型

辨识中.
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2 直直直升升升机机机状状状态态态空空空间间间模模模型型型建建建立立立(Development
of the state-space model of helicopter)
本文小型无人直升机的研究对象是RaPtor50遥

控模型直升机(见图1), 把直升机看作刚体, 利用牛
顿–欧拉方程可以得到线性化后的直升机状态空间
模型如下: {

ẋ = Ax + Bu(t− τ),

y = Cx + Du,
(1)

其中: x=(u, v, w, p, q, r, φ, θ, ψ), u=(δcol, δlat, δlon

δped), τ =(τcol, τlat, τlon, τped). y = x, A为气动导数

矩阵, B为操纵导数矩阵, C为单位阵，D为零矩阵.
其中: U0, V0, W0为直升机配平飞行速度, Φ0和Θ0为

直升机配平飞行时的横滚角和俯仰角, g为重力加速

度, A阵和B阵中的导数形式都为Ω∗, 其中Ω代

表机体轴3个方向上的力X, Y, Z和力矩L,N,M ,下
标*代表机体轴3个方向上的速度u, v, w,角速度p, q,

r和操纵输入δcol, δlat, δlon, δped.

图 1 试验使用的无人直升机

Fig. 1 Instrumented helicopter in experiment

A =




Xu Xv Xw Xp Xq −W0 Xr + V0 0 −gcos Θ0 0
Yu Yv Yw Yp + W0 Yq Yr − U0 gcos Θ0 0 0
Zu Zv Zw Zp − V0 Zq + U0 Zr 0 0 −gsin Θ0

Lu Lv Lw Lp Lq Lr 0 0 0
Mu Mv Mw Mp Mq Mr 0 0 0
Nu Nv Nw Np Nq Nr 0 0 0
0 0 0 1 sin Φ0tanΘ0 cos Φ0tanΘ0 0 0 0
0 0 0 0 cos Φ0 −sinΦ0 0 0 0
0 0 0 0 sin Φ0sec Θ0 cos Φ0sec Θ0 0 0 0




,

B =




Xδcol Xδlat Xδlon Xδped

Yδcol Yδlat Yδlon Yδped

Zδcol Zδlat Zδlon Zδped

Lδcol Lδlat Lδlon Lδped

Mδcol Mδlat Mδlon Mδped

Nδcol Nδlat Nδlon Nδped

0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0




.

3 飞飞飞行行行扫扫扫频频频试试试验验验设设设计计计(The design of the fre-
quency sweep test)
辨识试验使用的无人直升机平台由RaPtor50

航模直升机改造而成,如图1所示. 该平台具有5路
主要操纵输入,包括总距操纵、横、纵向周期变距
操纵、尾桨距操纵和发动机油门操纵,其中总距和
油门操纵存在线性耦合关系. 机身上装备了一套
数据采集系统,其中包括1个三轴陀螺、1个三轴加
速度计、1个GPS以及1个基于CAN总线的飞控计
算机,数据的采样频率为100 Hz.
飞行试验数据必须充分包含动力学模型的丰

富信息, 故采用扫频试验获得飞行数据, 即通过

操控手逐渐增加输入的频率. 小直升机的固有频
率一般为 0.3∼30 rad/s[6], 故确定操控手的扫频范
围为 0.1∼5 Hz. 每个典型扫频输入的持续时间为
80∼120 s.

横向通道扫频数据如图2所示, 从图中可以看
到, 横向扫频输入δlat和横滚角速度输出p有很高

的一致性,这为系统辨识提供了很好的频谱特性.
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图 2 包含其他通道输入的横向通道扫频数据
Fig. 2 Lateral frequency sweep and roll rate response

including off-axis inputs

4 直直直升升升机机机频频频域域域辨辨辨识识识(Frequency identification
for helicopter)

4.1 复复复合合合窗窗窗函函函数数数法法法(Composite windows)

系统辨识最关键的步骤是得到输入/输出精确
的频率响应[7]. 在计算单输入单输出(SISO)频率响
应时,需权衡动力学模型的频带和辨识的精度.

窗函数的长度T决定了辨识的最小频率ωmin:

ωmin = 2π/T. (2)

辨识得到的频率响应的随机误差与窗函数的

个数nd成反比
[8]:

εr =

√
0.55[1− γ2

xy]
1
2

|γxy|
√

2nd
, (3)

式中: γxy为输入x和输出y之间的相干函数值,
nd = Tr/T , Tr为辨识数据的时间长度.

式(3)表明,使用长度较小的窗函数可以提高模
型的带宽,但同时也会增加辨识的随机误差,降低
辨识的精度. 本文使用了一种新的复合窗函数方
法来提高辨识得到的频率响应精度. 优化的复合
窗函数的目标函数为

J(f) =
nw∑
i=1

Wi{(Gxxc −Gxxi

Ĝxx

)2 + (
Gyyc −Gyyi

Ĝyy

)2 +

[(
Gxxc−Gxxi

Ĝxx

)2]+5.0(
(γxyc)2−(γxyi)

2

(γ̂xy)2
)2},

(4)

式中: G为功率谱密度; nw为窗函数的个数; Wi为

基于随机误差和窗口频带的权重;下标i为单独窗

口的结果;下标c为复合窗口的结果.

通过在不同的频段使用不同长度的窗函数,可
以在较宽的频率范围内得到随机误差较小并且一

致性较高的频率响应.

在获得了满足要求的辨识数据后, 分别使用
5 s, 15 s和30 s不同长度的窗函数, 计算得到横向
偏相干函数值如图3所示. 由图3可以看出, 30 s的
窗函数的相干函数值在低频段最好, 在中频段开

始振荡, 这说明辨识精度下降; 15 s的窗函数的相
干函数值在中频段最好,在高频段辨识精度下降;
5 s的窗函数在中频段精度较低, 而在高频段的相
干函数值最高.

利用复合窗函数法得到的偏相干函数值如图4
所示,可以看到,采用复合窗函数法得到的频率响
应曲线在很宽的频带内(0.5∼30 rad/s)有较高的辨
识精度.

图 3 横向通道使用不同窗口的相干函数值

Fig. 3 Coherence of lateral channel using different windows

图 4 横向通道复合窗函数得到的相干函数

Fig. 4 Coherence of lateral channel using composite window

4.2 根根根据据据频频频率率率响响响应应应进进进行行行模模模型型型简简简化化化(Simplified
model based on frequency-response table)

在悬停状态时,直升机状态空间模型中有的气
动导数值可以忽略, 这是由直升机的飞行动力学
特性决定的,不去除这些气动导数,会造成待辨识
模型的参数冗余. 例如,偏航角速率r与纵向输入

δlon的关系几乎为零, 这意味着这两者不相关. 因
此, 状态空间模型中纵向输入和纵向响应中与航
向通道相关的稳定性导数或控制导数应该被去除.
所以, 在状态空间模型优化的时候, Nδlon , Nq, Nu

被提前置零. 这种方法被用于所有的相干性较低
的频率响应, 根据由实验数据计算得到的频率响
应进行模型简化后的状态空间方程如下:
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A =




Xu 0 0 Xp Xq 0 0 −gcos Θ0 0
Yu Yv 0 Yp 0 0 gcos Θ0 0 0
0 0 Zw 0 0 0 0 0 −gsin Θ0

Lu Lv Lw Lp Lq Lr 0 0 0
Mu 0 0 0 Mq 0 0 0 0
0 Nv Nw Np 0 Nr 0 0 0
0 0 0 1 sin Φ0tanΘ0 cos Φ0tanΘ0 0 0 0
0 0 0 0 cos Φ0 −sinΦ0 0 0 0
0 0 0 0 sin Φ0sec Θ0 cos Φ0sec Θ0 0 0 0




,

B =




Xδcol 0 Xδlon 0
0 Yδlat Yδlon Yδped

Zδcol 0 0 0
Lδcol Lδlat Lδlon Lδped

Mδcol Mδlat Mδlon Mδped

Nδcol Nδlat 0 Nδped

0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0




.

4.3 状状状态态态空空空间间间模模模型型型辨辨辨识识识(State-space model identi-
fication)
频率响应矩阵T (s)可以表示为状态空间方程

系统矩阵的函数

T (s) = C(sI −A)−1B + D. (5)

选取其中nTF对在较宽频率范围内满足γ2
xy >

0.6的频率响应Tc(ω),将s = jω代入上述传递函数
矩阵中对应的传递函数表达式T (s), 得到待辨识
的状态空间模型的代价函数如下[9]:

J =
n

TF∑
i=1
{ 20

nω

ωnω∑
i=ω1

Wγ [Wg(|T̂ i
c | − |T i|)2 +

Wp(∠T̂ i
c − ∠T i)2]}, (6)

式中: | · |为对应频率点的幅值; ∠为对应频率点
的相角; nω为频率点的个数; ω1和ωnω为拟合的

起始频率和截止频率; Wr = [1.58(1 − e−γ2
xy)]2;

Wg = 1.0; Wp = 0.01745.

一般认为当平均代价函数Jave 6 100时, 将获
得1个非常可靠的状态空间模型[1]. 状态矩阵A,
控制矩阵B和延迟时间τ中的待辨识参数的个数

用np来表示, 将所有的待辨识参数用向量Θ来表

示:

Θ=[θ1 θ1 · · · θnp ]. (7)

本文在直升机系统辨识过程中使用模式搜索

中的K平均算法将数据进行分类, 算法的具体步
骤如下:

1) 选取k组估计解Θi, 把由此计算出的k组频

率响应Ti作为作为初始的聚类中心, i = 1, 2, · · · ,

k.

2) 比较不同频率响应与由试验数据得到的频
率响应Tr之间的距离,如果{

‖ | Tr | − | Tj | ‖ < ‖ | Tr | − | Ti | ‖,
‖∠Tr − ∠Tj‖ < ‖∠Tr − ∠Ti‖,

(8)

其中: i = 1, 2, · · · , k, i 6= j,则将Tj归类为距离最

近的类.

3) 根据上一步的结果利用下式更新聚类中心:

T̄j =
1
N

∑
Tj∈fj

Tj , (9)

式中: T̄j为新的聚类中心, N为第j类包含的样本

数目.

采用各类样本对应聚类中心距离的平方和作

为准则函数,计算Tr到新聚类中心的距离,使其余
的类到新的聚类中心距离最小.

4) 直到T̄i = Ti时,计算得到k个聚类中心中使

代价函数最小的频率响应函数, 如果平均代价函
数值满足Jave 6 100,算法结束. 否则转到第2)步.

K平均算法的基本思想如图5所示,设k =3,也
就是需要将数据集划分为3份(聚类). 根据最近距
离原则,不断更新空间数据分布的聚类中心,直到
各聚类中的对象已不再变化,整个聚类操作结束.

图 5 K–均值聚类算法聚类过程示意描述

Fig. 5 Sketch map of the K-means clustering algorithm

在K均值算法中, k个初始聚类中心点的选取

对聚类结果具有较大的影响. 在实际的辨识过程
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中, 忽略各个通道间的耦合, 得到反映直升机主
要运动特性的单通道传递函数, 以此初值作为状
态空间模型辨识的初始聚类中心. 在合理的确定
了K均值算法的初始聚类中心后, 算法收敛比较

快,从而得到整个直升机状态空间方程.

图6比较了辨识得到的模型与试验数据计算得
到的主通道频率响应, 可以看出模型与试验数据
取得了很好的一致性.

图 6 飞行数据和辨识模型的频率响应比较
Fig. 6 Comparison between the frequency response computed from the flight data(solid) and those derived from

the identified model(dashed)

辨识得到的状态空间模型的状态矩阵A,控制矩阵B和延迟时间τ结果如下:

A =




−0.0218 0 0 −0.2066 0.7365 0 0 −9.7993 0
0.0055 −0.0336 0 −0.6717 0 0 9.7993 0 0

0 0 −0.3383 0 0 0 0 0 0.1197
0.0251 −0.0875 −0.0109 −2.9867 −0.6362 0.3142 0 0 0
0.0155 0 0 0 −0.7992 0 0 0 0

0 0.0495 −0.0009 0.4680 0 −0.4375 0 0 0
0 0 0 1 0.0002 −0.0122 0 0 0
0 0 0 0 0.9998 0.0192 0 0 0
0 0 0 0 −0.0192 0.9999 0 0 0




,



1752 控 制 理 论 与 应 用 第 28卷

B =




−0.0344 0 0.5136 0
0 0.4773 0.1053 0.1452

−4.4778 0 0 0
−0.5430 1.5473 0.2192 0.3095
0.0101 0.0560 −0.4172 −0.0044
0.9412 −0.2283 0 −0.4727

0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0




,

τ =[0.15226 0.02175 0.02175 0.01193].

5 模模模型型型验验验证证证(Model verification)
时域验证是评价辨识得到的模型的精度和可

信度的一种重要方法, 即重新采集一组小直升机
在悬停附近的飞行数据, 将辨识得到的模型的输
出和实测的输出进行比较[10]. 横向通道的模型验
证结果如图7所示, 两者吻合的非常好, 其余通道
的模型验证结果也匹配的很好, 说明了辨识得到
的状态空间模型是非常精确的.

图 7 飞行数据和辨识模型的频率响应比较
Fig. 7 Comparison between the frequency response computed from the flight data(solid) and those derived from

the identified model(dashed)

6 结结结论论论(Conclusion)
本文讨论了频域系统辨识的基本理论,并将该

方法用于无人直升机状态空间模型的辨识, 其中
重点研究了以下几个问题:

1) 在由飞行试验数据计算频率响应时采用了
一种复合窗函数方法, 该方法综合不同窗口长度
的频率响应得到一组优化的结果, 与采用单个窗
函数计算得到的频率响应相比, 显著增加了动力
学模型频带和频率响应的精度;

2) 当直升机处于悬停状态时, 针对某些相干
函数值较小的输入/输出对传递函数,对与这些传
递函数相关的参数进行了频域特性的分析, 从而
剔除了模型中一些无关的参数, 减少了待辨参数
的个数,简化了状态空间模型的结构;

3) 在辨识过程中,将模式识别中的K平均理论

应用到搜索代价函数的最小值中, 并利用简化的
单通道传递函数模型的辨识结果作为状态空间模

型辨识初始的聚类中心,算法收敛较快;

4) 最后通过时域交叉验证, 说明了基于该频
域辨识方法建立的直升机六自由度状态空间模型

的精确性和有效性, 可以在该状态下以此模型进
行自主飞行控制器设计.
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