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W artykule przedstawiono wyniki identyfikacji parametrycznej statku powietrznego prze-
prowadzonej przy uzyciu zasady najwiekszej wiarygodnosci oraz dyskretnej transformaty
falkowej. Analize przedstawiono dla pionowzlotu w zawisie wzbudzonego sygnatami $wiergo-
towymi i jego ruchu kierunkowo-bocznego. Zarejestrowane parametry lotu poddano dekom-
pozycji za pomoca falki Haara. Ich wplyw na wyniki identyfikacji zostal okreslony w oparciu
o jako$¢ i ilosé¢ informacji o obiekcie dostepna w zarejestrowanych danych pomiarowych.
W tym celu wykorzystano funkcje koherencji w dziedzinie czestotliwoéci. Do przeksztalce-
nia przebiegdéw parametréw lotu z dziedziny czasu uzyto nakladajacych sie pot-sinusowych
okien wygladzajacych i transformaty chirp-Z. Strukture identyfikowanego modelu zbudowa-
no, wykorzystujac zlinearyzowane dynamiczne rownania ruchu. Do oceny przeprowadzonej
identyfikacji wykorzystano statystyczne miary jakosci estymacji, analize rezydudw i zdolnosci
predykcyjne zidetyfikowanego modelu.

1. Wprowadzenie

Identyfikacja systemow jest procesem polegajacym na wyznaczeniu modelu matematycznego
danego obiektu, systemu lub procesu na podstawie zbioru wymuszen, ktéorym poddany zostat
obiekt oraz jego odpowiedzi. Dla obiektéw dynamicznych w procesie tym mozna wyréznic¢ gtéwne
etapy w postaci:

e zaplanowania i wykonania eksperymentéw identyfikacyjnych,

e pomiaru sygnaléw wejsciowych i wyjsciowych wraz z ich przetworzeniem,

e doboru wlasciwej metody identyfikacji,

e stworzenia adekwatnego modelu,

oraz etap weryfikacji stuzacy do oceny jakosci przeprowadzonej identyfikacji.

Doktadnosé uzyskanych rezultatow silnie zalezy od sposobu, w jaki zostaly przeprowadzone
poszczegblne etapy [2]. Jesli eksperymenty identyfikacyjne nie beda w stanie dostarczyé¢ od-
powiednio bogatej informacji o obiekcie, to nie wszystkie cechy tego obiektu bedzie dalo sie
nalezycie odwzorowaé, np. gdy celem bedzie identyfikacja oscylacji szybkich, ale w eksperymen-
cie wzbudzone zostang jedynie wysokie czestotliwosci. W przypadku, gdy np. brak jest pomiarow
okreslonych parametréw lotu lub sa one zmierzone np. z niewystarczajaca rozdzielczoscia, nalezy
przeprowadzié¢ proces ich rekonstrukcji na podstawie przebiegéw pozostalych zarejestrowanych
sygnatéw wyjsciowych. Okreslony typ zagadnienia moze takze powodowaé, ze cze$é z metod
identyfikacji nie bedzie nadawac si¢ do jego realizacji, np. dla obiektow niestabilnych dynamicz-
nie nie mozna zastosowaé identyfikacji w dziedzinie czasu metoda bledu wyjscia ze wzgledu na
problemy ze zbieznoscig. Doboér wlasciwej struktury do danego problemu wywiera takze silny
wplyw na dokladno$é¢ uzyskanych rezultatéw, np. modele o zbyt duzej ilodci identyfikowanych
parametréw beda charakteryzowaly sie zwiekszona elastycznoscia podczas rozwigzywania pro-
blemu, wskutek czego zidentyfikowane wspoélczynniki aerodynamiczne beda obarczone zbyt duza
niepewnoscia statystyczna.
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W przypadku niestabilnych dynamicznie obiektow mozliwa jest ich identyfikacja za pomo-
ca: metod bledu réwnania (gdyz w podejsciu tym nie ma bezposredniego zwigzku pomiedzy
kolejnymi punktami pomiarowymi), metody bledu wyjscia w dziedzinie czestotliwosci, metody
bledu réwnania (ze wzgledu na stabilizujaca role estymatora stanu) czy sztucznych sieci neu-
ronowych. W przypadku metod btedu réwnania wymaga to jednak danych pomiarowych o lep-
szej jakosci niz w pozostatych metodach i zazwyczaj ogranicza sie to do identyfikacji ukladéw
liniowych metoda najmniejszych kwadratéw. W przypadku metody btedu wyjscia w dziedzi-
nie czestotliwosci réwniez ogranicza sie ona do identyfikacji modeli liniowych. Przeprowadzenie
identyfikacji w dziedzinie czasu za pomoca tego podejscia wymaga wprowadzenia modyfikacji
(np. dla stabilizowanej metody najmniejszych kwadratéow czy metody najmniejszych kwadra-
téw z rozdzieleniem zmiennych), ktére wprowadzaja bledy modelowania lub dodatkowy szum
przetwarzania. Zastosowanie metod btedu filtra, ktore podczas estymacji wykorzystuja filtr Kal-
mana (w tym rozszerzony i bez§ladowy), pozwala na identyfikacje takich obiektéw, ze wzgledu
na jego stabilizujaca role, ale moze prowadzi¢ do zbyt duzej elastycznosci modelu ze wzgledu
na identyfikacje dodatkowych parametrow opisujacych szumy pomiarowy i przetwarzania. Co
wiecej, jesli do identyfikacji wykorzystywane sa dane z kilku manewréw (aby ograniczy¢ bledy
przypadkowe), to nie mozna potaczy¢ tych zbioréw w jednym procesie ze wzgledu na odmienne
wartosci parametréw opisujacych szum dla kazdego manewru. Z kolei zastosowanie sztucznych
sieci neuronowych wymaga wiekszych zbioréw danych, co podnosi koszt identyfikacji. Dodatko-
wo, uzyskiwana jest bezpoérednio odpowiedz estymowanego modelu, a nie bezposrednio wartosci
pochodnych i sterowania, ktére moga by¢ potrzebne np. w procesie projektowania uktadéw sta-
bilizacji.

Metoda na rozwiazanie tego problemu moze by¢ zastosowanie transformaty falkowej, ktora
pozwala na potaczenie cech dziedziny czasu, jak i dziedziny czestotliwosci. Metoda ta zosta-
ta wykorzystana do identyfikacji modeli symulacyjnych samolotu transportowego (dla niemal
liniowego i dla nienliniowego modelu ruchu) [3] oraz dla wirujacego pocisku rakietowego [4].
W niniejszej pracy metoda ta zostata wykorzystana do identyfikacji niestabilnego w zawisie
pionowzlotu XV-15 na podstawie danych z rzeczywistych lotéw testowych uzyskanych z [6].

2. Eksperyment identyfikacyjny

Podczas zawisu sterowanie pionowzlotem XV-15 w kanale przechylen odbywa si¢ poprzez
zmiane sil ciagu kazdego z wirnikow tak, aby na kazdym miata r6zna wartos$¢ i tworzylta w ten
sposéb moment przechylajacy. Aby uzyskaé sterowanie w kanale przechylen, ptaszczyzny wir-
nikéw pochylane sa w przeciwnym kierunku, wskutek czego poziome sktadowe sit ciggu two-
rza moment pary sit bedacy momentem odchylajacym. Dzialania te sa mechanicznie sprzezone
z wychyleniami lotek (d4) i steru wysokosci (dr). Obiekt dodatkowo wyposazony jest w uklad
poprawy statecznosci (SCAS), za$ jego strukture przedstawiono na rys. 1.

Mieszacz | 94 Or
—>

sygnatow
Pilot N\
XV-15
81at9 8ped + -
SCAS

Rys. 1. Architektura badanego uktadu
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Obecnos¢ zamknietej petli sprzezenia zwrotnego powoduje, ze w uktadzie pojawia sie dodat-
kowy szum w sygnatach wejsciowych, a ilo$¢ informacji o obiekcie zawartej w jego odpowiedzi
jest ograniczona przez system SCAS. Ze wzgledu na mechaniczne sprzezenie pomiedzy wymu-
szeniami dla wirnika oraz lotkami i sterem kierunku mozliwa jest jednak identyfikacja w otwartej
petli sprzezenia zwrotnego poprzez przyjecie wychylen lotek i steru kierunku jako odpowiednika
sygnaléw wymuszajacych.

Do identyfikacji wykorzystano zbior sygnaléow wejsciowych skradajacy sie z danych z pieciu
manewréw. W dwodch z nich gléwny sygnat sterujacy realizowany byl w kanale poprzecznym,
a w trzech z nich w kanale odchylen. Wymuszenia byly dane w postaci sygnaléw $wiergotowych,
w ktorych najpierw wzbudzano niskie, a nastepnie wysokie czestotliwosci. Dodatkowo, w kazdym
z manewréw sterowanie realizowane bylo takze w drugim z kanatéw, aby zmniejszy¢ wplyw szu-
mu w sygnaltach wejsciowych dla otwartej petli sprzezenia zwrotnego (ktéry wynikal z obecnosci
uktadu poprawy statecznosci SCAS). Zbiér uzytych wymuszen dla jednego z manewréw zostal
przedstawiony na rys. 2. W przypadku, gdy sygnal wejéciowy byt zadawany przez pilota gtow-
nie w kanale poprzecznym, to system SCAS byl aktywny zaréwno dla ruchu przechylajacego,
jak i odchylajacego. Gdy wymuszenie bylo zadawane gléwnie w kanale odchylen, to dla ruchu
przechylajacego system byl wlaczony, zas dla odchylajacego byt wytaczony.

Rys. 2. Sygnaly wymuszajace w manewrze dla ruchu przechylajacego

Parametrami lotu, ktére wykorzystano jako sygnatly wyjsciowe byly: predko$é katowa prze-
chylania p, predkos$é¢ katowa odchylania r, kat przechylenia ¢ oraz przyspieszenie boczne mierzone
w $rodku ciezkosci statku powietrznego a,. Dane pomiarowe probkowane byty z czestotliwoscig
250 Hz.

3. Model matematyczny

Model matematyczny identyfikowanego pionowzlotu wyprowadzono w kartezjanskim, prawo-
skretnym ukladzie wspélrzednych Oxyz zwiazanym z obiektem [1]. Poczatek ukladu wspolrzed-
nych znajdowal sie w érodku ciezkosci pionowzlotu, zas o§ Ox lezala w plaszczyznie symetrii,
byta rownolegta do éredniej cieciwy aerodynamicznej i skierowana w strone nosa statku powietrz-
nego. O$ Oy skierowana byta wzdluz prawego skrzydta, a o§ Oz do dotu. Orientacje przestrzenng
obiektu wzgledem inercjalnego uktadu wspélrzednych (grawitacyjnego), ktéry pozostaje réwno-
legly wzgledem nieruchomego uktadu wspélrzednych zwiazanego z ziemia okreslaja lotnicze katy
Eulera: przechylenia ¢, pochylenia 6 i odchylenia ).

Podczas wyprowadzania dynamicznych réwnan ruchu pionowzlotu przyjeto nastepujace za-
tozenia:

e statek powietrzny jest bryla sztywna o sze$ciu stopniach swobody,

e statek powietrzny posiada pionowa plaszczyzne symetrii geometrycznej i masowej,
e masa statku powietrznego oraz momenty bezwladnosci nie ulegaja zmianie,
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e sterowanie lotem odbywa sie przez zmiane wartosci i kierunku sity ciagéw wirnikéw no$nych
oraz wychylenia powierzchni sterowych.
e wplyw wiatru mozna pominaé.

Do wyprowadzenia dynamicznych réwnan ruchu wykorzystano zasady zmiennosci pedu II
i kretu Ko, ktore w uktadzie Oxyz mozna zapisaé¢ jako
11 oK
— +QxT=F gtO+QxKo:Mo (3.1)

gdzie F jest wektorem sil zewnetrznych, Mo wektorem momentow sil zewnetrznych wzgledem
punktu O, Q = [P, Q, R]" wektorem predkoéci katowej, zaé 6/t oznacza pochodng lokalna.
Ped i kret bryty sztywnej w uktadzie Ozyz dane sa w postaci

II=mV Ko =1IQ (3.2)
gdzie m jest masa samolotu, I macierza bezladnosci, zas V = [U,V, W]T wektorem predkosci
liniowej,

Ze wzgledu na symetri¢ geometryczng i masowg obiektu, momenty dewiacyjne I, = 0
il,. =0, zatem macierz bezwladnosci dana jest jako

I=| 0 I, O (3.3)

gdzie I;; jest momentem bezwladnosci wzgledem osi ¢, gdy obiekt obracany jest wzgledem osi j.
Po transformacji sit i momentéw sit do uktadu wspotrzednych Oxyz i uzupetnieniu uzyska-
nych zaleznosci o zwiazki kinematyczne otrzymuje sie
X +T—mgsin®@ =m(U + QW — RV)
Y 4+ mgsin® cos © = m(V + RU — PW)
Z +mgcosPsin@ = m(W + PV — QU)
L= IzzP - IzzR + (Izz - Iyy)QR - IzzPQ
M =1,,Q + (I, — I..)PR + I..(P*> — R?) (3.4)
N=1IL.R—I.P+ (I, — L.)PQ+ I..QR
$=P+Qsindtan® + RcosPtan O
O =Qcosd— Rsind
¥ = QsinPsecO + R cos P sec O
gdzie X, Y, Z sa skladowymi wektora wszystkich sit dziatajacych na obiekt za wyjatkiem silty
ciezkosci, L, M, N sa skladowymi wektora wszystkich momentéw sit dziatajacych na obiekt.
Do linearyzacji wykorzystano teorie matych zaburzen, przy czym w punkcie réwnowagi piono-
wzlot znajdowal sie w zawisie. Ze wzgledu na stala wartos¢ przyspieszenia ziemskiego zlinearyzo-
wane réwnania ruchu rozprzegnieto na réwnania ruchu podtuznego i ruchu kierunkowo-bocznego.

7 modelu dodatkowo wyeliminowano réwnanie opisujace zmiany kata odchylania, gdyz kat ten
nie wplywa na zmiany pozostalych parametréw lotu. W rezultacie otrzymano réwnania stanu

Af{ Yy Yp Yr o gcosOy] [AV Y5, Yi,
AP| |Ly Lp Lg 0 AP| | Lsy Loy | |20 (3.5)
AR| ~ |Nv Np Ng 0 AR Ns, Ns| |Adr '

Ad 0 1 tan® 0 A¢p 0 0
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gdzie Y}, L; i N; to pochodne stanu i sterowania wzgledem j-tej zmiennej stanu lub j-tej zmiennej
sterowania:

1 90Y
Y= ——
m 0j
IZZ aL I{L‘Z aN
L. = L T R 3.6
! I:m:Izz - Igz a] I:m:Izz - Igz a] ( )
Nl ON I,. 0L

Poniewaz zestaw zarejestrowanych danych nie zawieral pomiaréw predkosci bocznej, to w celu
estymacji wielkosci zwiazanych z silg boczng wykorzystane zostaly przyspieszenia liniowe na
tym kierunku. Réwnania obserwacji dane byly zatem w postaci

AJ? 0 1 0 o0|fav 0 0
AR| 0 0 1 of|AP 0 0| |Ads
A6 =10 0o o 1||ar|T|o o [A(SR] (3.7)

Aay, Yy Yp Vg 0] [A¢ Ys, Ysg

4. Analiza falkowa

Analiza falkowa jest narzedziem pozwalajacym potaczy¢ cechy opisu uktadu z dziedzin czasu
oraz czestotliwosci. Opiera sie na funkcji wzorcowej z dwoma zmiennymi parametrami: skali a
i przesuniecia b, ktére odpowiadaja czestotliwosci i chwili rozpoczecia falki

1 t—>b
Wap(t) = ﬁw( a ) (4.1)

Dany sygnal pomiarowy poréwnywany jest z funkcja falkows o zadanych wartosciach wspét-
czynnikéw skali i przesuniecia. W wyniku tego otrzymywany jest wspotczynnik falkowy, ktoéry
prezentuje zatem nie tylko jak duzy jest wplyw danej czestotliwos$ci na zachowanie uktadu, ale
takze w jakiej chwili czasu on wystepuje.

W celu zmniejszenia kosztu obliczeniowego opisane dziatanie moze by¢ wykonane w sposéb
dyskretny za pomoca algorytmu piramidy Mallata [5]. W podejsciu tym sygnal pomiarowy jest
dzielony na sktadowe nisko- i wysokoczestotliwosciowe (aproksymacje i detale). Nastepnie kazda
otrzymana skladowa opisujaca niskie czestotliwosci ponownie jest dzielona na elementy nisko-
i wysokoczestotliwodciowe. Proces jest powtarzany az do ostatniego, zalozonego podziatu (pozio-
mu dekompozycji). Schemat tego dzialania mozna poréwnaé do kaskady filtréw i przedstawiono
go na rys. 3.

Rys. 3. Dekompozycja sygnalu

Wspotezynniki aproksymacji oraz detali uzyskiwane w ten sposéb otrzymuje si¢ za pomoca
zaleznosci

AP =" hylk — 20 A7 D7 =" gylk — 20Dy (4.2)
k k
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gdzie hy i gy sa wspoélczynnikami filtréw zalezacymi od wybranej wzorcowej funkcji falkowej.
W analizowanym problemie do dekompozycji wybrana zostata falka Haara, gdyz jest mniej
wymagajaca obliczeniowo od innych funkcji falkowych, jej uzycie wymaga wykorzystania mniej-
szej ilodci pamieci, jest odwracalna i uzyto jej skutecznie takze podczas innych prac badaw-
czych z tego zakresu. Wspéltezynniki falkowe dla falki Haara wynosza hy = [1/v/2,1/+/2] oraz
g = [1/v2,~1/v2).

Analiza falkowa zostala przeprowadzona dla kazdego sygnatu wyjéciowego. W rezultacie
otrzymano informacje, jak duzo informacji o systemie mozna otrzymaé¢ na podstawie zadanej
czestotliwodei dla okreslonego przedziatu czasu. Aby zwigkszy¢ doktadnosé pézniejszej identyfi-
kacji, wprowadzono dodatkowo funkcje wagowa, ktora ktadla wiekszy nacisk na dane pomiarowe
obarczone mniejszymi bledami

W, = 1.58(1 — ¢ ewe) (4.3)

Funkcja wagowa opieralta sie na kwadracie modutu funkcji koherencji, ktéra z kolei wyraza
stopien, w jakim sygnaly wyjsciowe odpowiadaja wymuszeniom

2 S
S (]S (5]

gdzie Sy, 1 Sy, to widmowe gestosci mocy dla sygnaléw wejsciowych i wyjsciowych, a Sz, to
wzajemna gestos¢ mocy sygnaléw wejéciowych i wyjsciowych.

(4.4)

Funkcja koherencji zostala uzyskana w wyniku identyfikacji nieparametrycznej dla zareje-
strowanych danych pomiarowych zgodnie z [6] i w spos6b przedstawiony na rys. 4.

II Kolejne okno czasowe |<_

Tak Laczenie okien czasowych
(estymacja nieparametryczna)

!

I Wybor szerokosci okienl

¥

, Pierwsze okno czasowe

Czy
wszystkie

| Funkcja koherencji I
| Usunigcie biasu, dryftu I
) I Kondycjonowanie wej$¢ ]
Natozenie okien wygladzajacych {
S V' O INTTINy RN Budowa i korekcja macierzy
/"/\" “‘ "m" (’Mlll J“'ml widmowej gestosci mocy
0 12Tyia Twin 32 Tyin 2Twin 52Twin 3Tyin 72Ty *

- — : | Estymacja nieparametryczna
I Wygtadzenie przebiegéw funkcja okna |

MISO
|Transformacja do dziedziny cz¢st0t1iwoéci| i
| Estymacja nieparametryczna | | Budowa macierzy transmitancji
SISO MIMO

|

Rys. 4. Wyznaczenie funkji koherencji

W tym celu najpierw dokonano usuniecia btedéw systematycznych, a nastepnie wygltadzono
przebiegi z uzyciem funkcji pél-sinusowych okien naktadajacych sie w 50%. PézZniej dokonano
przetworzenia danych do dziedziny czestotliwoéci za pomocy transformaty chirp-Z. Dzialanie
to wykonano osobno dla kazdej pary w postaci wymuszenie i sygnal wyjsciowy. W rezultacie
estymowany zostal zbiér uktadéw o jednym wejsciu i jednym wyjsciu.
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Nastepnie poprzez technike kondycjonowana wejs¢ uwzgledniono wzajemny wpltyw wychylen
lotek i steru kierunku na transmitancje operatorowa dla danego parametru lotu. W rezultacie
estymowany zostal zbiér uktadéw o wielu wejsciach i jednym wyjsciu.

Na podstawie uzyskanych rezultatéw stworzono macierz transmitancji i tym samym zidentyfi-
kowano model nieparametryczny dla pionowzlotu. Estymacje charakterystyk czestotliwo$ciowych
przeprowadzono, stosujac okna czasowe roznej dtugoéci, a nastepnie uzyskane wyniki potaczono,
aby ostateczny rezultat charakteryzowal sie wysoka dokladnoscia w pelnym zakresie analizowa-
nych czestotliwosci.

5. Zasada najwiekszej wiarygodnoSci
Analiza falkowa zostata wykorzystana podczas identyfikacji metoda bledu wyjscia. W po-
dejéciu tym celem jest minimalizacja btedu pomiedzy zarejestrowana odpowiedzia obiektu a od-

powiedzig estymowanego modelu symulacyjnego. Schemat ideowy tego podejscia przedstawiono
na rys. o.

Szum pomiarowy

. N omaro:
\V}’Lsmnla Obiekt % Odpowiedz oblektu>
Wartos$ci o

a-priori Odpowiedz N
modelu -
> Model e———
—»| matematyczny eV OSCl e
Estymaty £ ;ﬁ 4
Aktualizacja [€——
estymat <

Rys. 5. Schemat ideowy metody bledu wyjscia

Minimalizacja btedu wyjscia przeprowadzona zostata przy uzyciu zasady najwickszej wiary-
godnosci [2]. W podejéciu tym poszukiwane sa takie wartosci estymowanych parametréw mode-
lu, dla ktérych jest najwieksze prawdopodobienstwo zaobserwowania danych pomiarowych. Dla
danych przetworzonych za pomoca transformaty falkowej zasade te mozna wyrazié¢ jako

O = arg max p(Z|6) (5.1)

gdzie p jest prawdopodobienstwem warunkowym, @ poszukiwanym zbiorem parametrow modelu,
za$ z zarejestrowana odpowiedzig obiektu po dekompozycji transformata falkowa.

Funkcja gestosci prawdopodobienstwa warunkowego dla wielowymiarowego rozktadu normal-
nego dana jest jako

2 k=1

N
p(z|0) = [(2m)" det(R)]~"/? exp < - > [E(k) — g(k)] TR E(K) — ﬂ(@]) (5:2)

Ze wzgledu na wyktadnicza nature uzytej funkcji gestoéci prawdopodobienstwa zagadnie-
nie jego maksymalizacji zostalo zamienione na minimalizacje ujemnej i logarytmicznej funkeji
wiarygodnosci £
N

£(OF) = £ 2[E(R) — G R EK) — (k)] + "o In2m) + 5 Indet(R)) (5.3)

DO | —

k=1
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Nieznana macierz kowariacji bledu pomiarowego estymowana byta jako
. 1 X
R = < Y (k) — gR]ER) — (k)" (5.4)
k=1

W rezultacie, po odrzuceniu wartosci statych i jesli bledy pomiarowe nie sg wzajemnie sko-
relowane, funkcja kosztu upraszcza sie do postaci

e =11 (% S [Ek) - w)P) (55)

i=1 k=1

Poniewaz wartosci estymat zaleza od macierzy kowariacji btedu pomiarowego R i na od-
wrét, to minimalizacje funkcji kosztu przeprowadzona dwuetapowo. Najpierw dla zalozonych
(z wartosci a priori lub poprzedniej iteracji) parametréw modelu estymowano warto$¢ macierzy
kowariancji btedu pomiarowego R. Nastepnie przeprowadzono minimalizacje funkcji kosztu J
dla wyznaczonej (estymowanej) macierzy kowariancji btedu pomiarowego R. Po wykonaniu tego
kroku ponownie estymowano warto$¢ macierzy kowariancji R, po czym ponownie minimalizowa-
no funkcje celu J. Proces ten powtarzany byt do osiagniecia kryteriéw stopu w postaci wzglednej
zmiany wartosci funkcji kosztu na poziomie 1075,

6. Wyniki

Do walidacji zidentyfikowanego modelu wykorzystano zbiér danych, ktérego nie uzyto pod-
czas identyfikacji. Przebiegi czasowe zarejestrowanych parametrow oraz odpowiedz zidentyfiko-
wanego modelu symulacyjnego zostala przedstawiona na rys. 6, gdzie niebieskie linie oznaczaja
pomiar, a czerwone wyniki estymacji. Na podstawie uzyskanych rezultatéw mozna stwierdzié,
ze zidentyfikowany model wizualnie dobrze odwzorowuje zachowanie rzeczywistego obiektu.

W przypadku modeli o zbyt duzej ilosci parametréw moze sie jednak okazaé, ze cze$¢ z nich
powoduje zbyt duza tatwos¢ modelu w uzyskaniu dobrego wizualnie dopasowania krzywych.
W zwiazku z tym przy ocenie wynikéw identyfikacji konieczna jest roéwniez statystyczna analiza
uzyskanego wyniku, np. w postaci wzglednych odchylen standardowych, ktérymi obarczone sg
poszczegdlne estymaty. Wartosci te przedstawiono w tabeli 1 (WA), gdzie dodatkowo zawarto
informacje dla innego mozliwego podejscia — identyfikacji przy pomocy analizy charakterystyk
czestotliwodciowych (FRA).

Table 1. Standard deviations
(60 [ ovetyn B | Oretpms 1]

Yy 3.11 3.32
Yp 5.40 6.38
Vs, 2.32 2.87
Ly 2.60 2.61
Lp 5.21 6.38
Ls, 0.98 1.20
Ny 2.83 3.86
Np 9.21 14.28
Ng 5.57 6.90
Ns, 2.24 2.55
Ns,, 1.97 2.30
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Rys. 6. Przebiegi czasowe

Na podstawie uzyskanych wynikéw mozna stwierdzi¢, ze nieznacznie mniejsze wzgledne od-
chylenia standardowe uzyskano w podejsciu wykorzystujacym analize falkowa. W obu przypad-
kach identyfikacje przeprowadzono z wysoka dokladno$cia — dla analizy metoda charakterystyk
czestotliwosciowych tylko Np charakteryzuje sie wzglednym odchyleniem standarowym wiek-
szym niz 10%. Ponadto w obu podejéciach z modelu wyeliminowany te same pochodne stabil-
nosci i sterowania (Yg, Ys,, Lgr, Ls,), ze wzgledu na ich niewielki wplyw na odpowiedz obiektu.

7. Podsumowanie

W pracy przedstawiono proces identyfikacji niestabilnego dynamicznie pionowzlotu, w kté-
rym estymowanymi parametrami byly wartosci pochodnych stabilnosci i sterowania dla okreslo-
nego punktu na planie lotow prébnych. Do identyfikacji wykorzystano metode taczaca analize
falkowa oraz zasade najwiekszej wiarygodnosci. W przedstawionej metodzie, za pomoca funk-
cji koherencji dodatkowo potozono wigkszy nacisk na dane pomiarowe o mniejszych bledach
pomiaru i mniejszej ilosci niezamodelowanej dynamiki uktadu.

Zastosowanie przedstawionego podejscia okazato sie skuteczne, prowadzac do wynikéw iden-
tyfikacji o wysokiej doktadnosci. Uzyskane estymaty charakteryzowaly sie niewielka niepewnoscia
statystyczna, mniejsza niz np. w przypadku zastosowania metody analizy charakterystyk czesto-
tliwo$ciowych. W przeciwienstwie do identyfikacji w dziedzinie czestotliwosci metoda umozliwia
bezposrednia identyfikacje btedéw przesuniecia zera. Co wiecej, jej zakres stosowalnodci nie ogra-
nicza sie tylko do uktadéw liniowych. Metoda nie przejawiata réwniez probleméw ze zbieznoscia,
ktore wystepuja dla niestabilnych dynamicznie obiektéw przy identyfikacji metoda btedu wyjscia
w dziedzinie czasu. W odréznieniu od metody btedu filtra, metoda nie wymaga wprowadzenia
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dodatkowych parametréw szumu i tym samym lepiej odpowiada strukturze identyfikowanego
obiektu.

Jednoczesnie ze wzgledu na dekompozycje danych zwickszeniu ulegl czas obliczen na poje-
dynczg iteracje - proporcjonalnie do liczby uzytych pozioméw dekompozycji, co stanowi pod-
stawowe ograniczenie tego podejscia. W zwiazku z tym metoda w nie moze by¢ stosowana do
identyfikacji w czasie rzeczywistym. Ponadto nie powinna by¢ pierwszym wyborem, gdy iden-
tyfikowany obiekt jest stabilny dynamicznie, dane pomiarowe pochodza z czujnikéw o wysokiej
doktadnosci i lot odbywatl sie w dobrych warunkach pogodowych, gdyz woéwczas mozna efektyw-
nie zastosowac¢ klasyczng metoda btedu wyjscia w dziedzinie czasu.
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Wavelet transform for estimation of stability and control derivatives

This article presents the outcomes of aircraft parametric system identification performed using the
maximum likelihood principle and wavelet transform. The results are shown for a hovering tilt-rotor
excited by frequency sweeps and its lateral-directional motion. The recorded flight parameters were de-
composed using the Haar wavelet. Their impact on the identification results was weighted based on the
quality and amount of information about the object available in the recorded measurement data. For this
purpose, a coherence function in the frequency domain was used. Overlapping half-sine smoothing win-
dows and the chirp-Z transform were used to transform the flight parameter measurements from the time
domain. The structure of the identified model was built using linearized dynamic equations of motion.
Statistical measures of estimation quality, residual analysis and predictive capabilities of the identified
model were used to evaluate the identification.



