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Proces identyfikacji systeméw w przypadku obiektéw dynamicznych wymaga zaplanowania
eksperymentéw, ktore pozwola na uzyskanie jak najwigkszej ilosci réznorodnej informacji
o badanym obiekcie. W tym celu moga by¢ wykorzystane wymuszenia multisine, ktére przy
jednoczesnym wychyleniu powierzchni sterowych réznego typu pozwalaja na uzyskanie wyso-
kiej doktadnosci estymacji przy jednoczesnym skroceniu czasu manewrdéw identyfikacyjnych.
W pracy zostanie przedstawiony proces projektowania tych sygnaléw, ich poréwnanie z wy-
muszeniami typu multi-step oraz wymuszeniami $wiergotowymi. Wyniki estymacji modeli
ruchu zostana zaprezentowane dla statkéw powietrznych réznego rodzaju z wykorzystaniem
technik estymacji parametrycznej i nieparametryczne;j.

1. Wprowadzenie

Budowa wiarygodnego modelu odwzorowujacego dynamike statku powietrznego jest niezwy-
kle istotnym aspektem zagadnien dynamiki lotu, gdyz umozliwia m.in. ocene potencjalnych
modyfikacji obiektu, projektowanie praw sterowania, analize przyczynowo-skutkowa badanych
zjawisk, w sytuacjach gdy w praktyce mogltyby okazaé sie niemozliwe, np. ze wzgledu na kwestie
dostepnoéci, bezpieczenstwa czy uwarunkowania prawne. Szczegdlnie istotny jest w tym aspekcie
proces identyfikacji systemow, w ktérym na podstawie pomiarow wymuszen i parametréow lotu
uzyskiwany jest model matematyczny badanego obiektu. Proces ten wymaga jednak wczes$niej-
szego zastosowania metodologii 4M, a wiec zaplanowania i wykonania odpowiednich manewréw,
rejestracji sygnatéw wejsciowych i odpowiedzi dynamicznej statku powietrznego, doboru i im-
plementacji odpowiedniej metody identyfikacji, budowy i aktualizacji identyfikowanego modelu
matematycznego, a takze koncowej walidacji wynikow.

Niestety, proces ten jest bardzo zlozony, czasochlonny, a jakos¢ koncowych rezultatéw jest
uwarunkowana ograniczeniami i uproszczeniami poczynionymi na tym z etapéw, gdzie dokona-
no ich najwiecej np. w przypadku niskiej jakosci zarejestrowanych sygnaléw, ich rekonstrukcja
zaleznosciami kinematycznymi czy przy uzyciu analizy falkowej pozwoli na pewne podniesienie
jakosci estymacji, ale nie umozliwi wiarygodnego odwzorowania zjawisk, ktérych nie wida¢ w da-
nych pomiarowych. Skrocenie czasu i tym samym redukcja kosztéw catego procesu mozliwa jest
zwlaszcza na pierwszym etapie polegajacym na opracowaniu takich manewréw, ktére dostarcza
jak najwiecej informacji o dynamice statku powietrznego w jak najkrétszym czasie. W przypad-
ku statkow powietrznych sygnatami wejsciowymi, ktére pozwalaja na uzyskanie takiej informacji
sa wymuszenia bazujace na sygnalach prostokatnych (multi-step), sumie harmonicznych sinu-
soid (multisine) oraz sygnaly $wiergotowe. Wérdd tych trzech podstawowych grup sygnaléw
identyfikacyjnych sygnaly multisine charakteryzuja sie mutualng ortogonalnoscia w dziedzinach
czasu 1 czestotliwosci [7], dzieki czemu mozliwe jest np. jednoczesne wychylenie powierzchni
sterowych réznego typu, ktére nie bedzie obnizalo jakosci identyfikacji wskutek wzajemnego na-
ktadania sie zmian parametréw lotu z réznego rodzaju wymuszen. Alternatywnym podejsciem
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jest wykorzystanie metod optymalnego planowania eksperymentu, ktére bazuje na uzyciu Ma-
cierzy Informacji Fishera jednak w tym przypadku wymagany jest model a priori dynamiki
obiektu, ktéry dopiero umozliwi uzyskanie optymalnych, a dla bardziej ztozonych probleméw
sub-optymalnych polecen sterujacych.

2. Multisine

Wymuszenia multisine sa harmoczning suma sinusoid

M;
ok
w =Y Ay sin(ﬂTt + gok) (2.1)
k=1

gdzie A jest amplituda k-tej harmonicznej, ¢ katem przesuniecia fazowego, a 1" okresem
trwania calego manewru. W pierwszym kroku projektowania takiego zbioru wymuszen nale-
zy okresli¢ rozdzielczosé czestotliwosciowa fo = 1/T, a nastepnie gérny zakres czestotliwosci
wymuszenia fy,qz, ktory w przypadku statkéw powietrznych modelowanych jako bryla sztywna
przyjmuje sie na poziomie 2 Hz ze wzgledu na czestosci typowych postaci ruchu. Nastepnie po-
szczegllne czestosci, bedace wielokrotnoscia czestosci bazowej (pomijajac pierwsza ze wzgledow
optymalizacyjnych), przypisuje sie do kolejnych powierzchni sterowych w taki sposéb, ze kazda
harmoniczna jest przypisana tylko jeden raz.

Kolejnym krokiem tworzenia takiego zbioru wymuszen jest wyznaczenie wartosci amplitud
dla poszczegélnych harmonicznych, co moze zosta¢ zrealizowane na dwa sposoby: dla jednorod-
nego oraz niejednorodnego spektrum mocy. Spektrum mocy opisuje ile energii moze dostarczy¢
wymuszenie w zadanej czestotliwosci. Jest zatem wskaznikiem tego, jak bogata w informacje
o obiekcie moze by¢ odpowiedz w danej czestotliwosci. W przypadku jednorodnego spektrum
jednakowy nacisk jest polozony na wszystkie harmoniczne. Gdy spodziewane jest, ze wiecej istot-
nej informacji o obiekcie dostarczg wymuszenia dla okre$lonego zakresu czestotliwodci mozliwe
jest ulokowanie tam wiekszej ilo$ci mocy kosztem innych czestotliwosci — spektrum mocy jest
woéwcezas niejednorodne.

Kolejnym krokiem przy projektowaniu wymuszen multisine jest wyznaczenie katoéw przesu-
nie¢ fazowych. W tym celu minimalizowany jest wskaznik RPF (ang. Relative Peak Factor),
ktérego celem jest uzyskanie jak najwiekszej iloSci energii przy jak najmniejszym wymuszeniu

max U] — 1nin U]

RPF =
2v/21ms Uj

(2.2)

Wartosci poczatkowe katéw przesunie¢ fazowych moga byé uzyskane z zaleznosci Schroedera
[8]. W ostatnim kroku konieczne jest jeszcze przesuniecie sygnaléw wzdluz osi czasu, tak by
zaczynaly sie i konczyly wartoécia referencyjna. Przykladowy zbiér wymuszen multisine przed-
stawiono na rys. 1.

3. Model matematyczny

We wszystkich przypadkach przedstawionych w artykule model matematyczny zostal wypro-
wadzony w samolotowym uktadzie wspdétrzednych Oxyz zwigzanym z obiektem. Orientacje prze-
strzenng obiektu (odchylenie 1, pochylenie 6, przechylenie ¢) okreslono wzgledem grawitacyjnego
uktadu wspoéhrzednych Ox4y,2, poruszajacego si¢ z obiektem, ale pozostajacego réwnolegtym
do nieruchomego uktadu wspoétrzednych zwiazanego z ziemia O1x1y121. Poczatek samolotowego
uktadu wspétrzednych znajdowat sie¢ w $rodku ciezkosci.
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Rys. 1. Wymuszenia multisine

Rys. 2. Uklady wspélrzednych [3]

Do wyprowadzenia dynamicznych réwnan ruchu wykorzystano I zasade dynamiki Newtona
i przyjeto, ze statek powietrzny jest bryta sztywna o szedciu stopniach swobody z pionowa plasz-
czyzna symetrii geometrycznej i masowej. W przypadku prezentowanych modeli liniowych do
linearyzacji wykorzystano teorie matych zaburzen dla stanu réwnowagi w postaci ustalonego pro-
stoliniowego lotu obiektu. W przypadku samolotu byt to dodatkowo lot symetryczny. Dodatkowo,
ze wzgledu na niewielkie zmiany wysokosci przyjeto, ze warto$¢ przyspieszenia ziemskiego jest
stata i w rezultacie dokonano rozdzielenia réwnan ruchu podtuznego oraz kierunkowo-bocznego

[1].
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Przyktadowe rownania obiektu nieliniowego dane byly jako

X +T —mgsin®@ = m(U + QW — RV)
Y + mgsin®cos © = m(V + RU — PW)
Z +mgcosPsin@ = m(W + PV — QU)
L=I;oP = L. R+ (L. — 1,y )QR — 1. PQ
M = I,,Q + (Iy — I..) PR + I.(P? — R?) (3.1)
N=1I.R—1,.P+ (I, — L.)PQ+I,.QR
b =P+ QsindtgO® + RcosPtg O
6 = Qcos® — Rsin®
¥ = QsinPsec O + R cos P sec O
gdzie X, Y, Z sg sktadowymi wektora wszystkich sil dziatajacych na obiekt za wyjatkiem sity

ciezkosci, L, M, N sa sktadowymi wektora wszystkich momentéw sit dzialajacych na obiekt.
Przyktadowe rownania stanu dla modeli zlinearyzowanych dano jako
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4. Metody identyfikacji

Do estymacji modeli ruchu przedstawionych w artykule wykorzystane byty rézne metody
identyfikacji. Najmniej ztozona obliczeniowo z wykorzystanych metod byla metoda najmniej-
szych kwadratéw. Ten sposéb estymacji nie wymaga wiedzy a prior: o estymowanych parame-
trach, moze by¢ stosowany dla obiektéw niestabilnych i pozwala na jednoczesna analize z wielu
manewréw odnoszacych sie do tego samego punktu réwnowagi, ale wymaga wstepnego prze-
tworzenia danych i charakteryzuje sie wieksza wrazliwoscig na bledy w danych pomiarowych.
Estymacja przy jej uzyciu wymaga rozwigzania réwnania macierzowego

O = (XTX)il Xy (4.1)

gdzie © to parametry modelu X, zmienne niezalezne, Y zmienne zalezne, a symbol ~ oznacza
estymarty.

Bardziej ztozona i najczesciej stosowanym w przypadku obiektow dynamicznych sposobem
estymacji jest metoda btedu wyjscia, ktéra polega na minimalizacji btedu pomiedzy odpowie-
dzia estymowanego modelu a zarejestrowanym wektorem danych pomiarowych. Jest to metoda
iteracyjna, w ktorej w kazdym kroku aktualizowane sa wartosci estymowanych parametrow.
Na poczatku rozwoju identyfikacji systeméw wartosci estymowanych parametrow byly dobie-
rane przez operatora metoda ekspercka jednak obecnie sa one wyznaczane przy uzyciu zasady
najwiekszej wiarygodnosci. Metoda ta polega na wyznaczeniu takiego zbioru parametréw, dla
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ktorego zachodzi najwieksze prawdopodobienstwo zaobserwowania zarejestrowanego wektora po-
miarowego [2]

~

® = arg (mgxp(z|®)) (4.2)

gdzie z jest wektorem pomiarowym, a p prawodpodobienstwem warunkowym. Prawdopodobien-
stwo to definiowane jest dla wielowymiarowego rozktadu normalnego, co przy zatozeniu, ze bledy
wyjscia sg od siebie niezalezne w kolejnych chwilach czasu pozwala zdefiniowaé funkcje kosztu
dla zagadnienia minimalizacji ujemnej funkcji wiarygodnosci £(©|z)) = p(z|®) w postaci

L\’JI»—A

z:: y(te) TR z(ty) — y(ty)] + %m@n) + glndetR (4.3)

gdzie y jest odpowiedzig modelu, t; chwila czasu, n liczbg sygnatéw wyjsciowych, a R macierza
kowariancji btedéw. Macierz ta moze by¢ estymowana jako

Z te)][z(te) — y(t)]" (4.4)

ZIH

Po podstawieniu estymaty macierzy kowariancji do funkcji kosztu i odrzuceniu wielkoéci statych
zagadnienie sprowadza sie do minimalizacji funkcji kosztu

J(©) = detR (4.5)

ktora jest realizowana metoda relaksacji, t.j. wymaga naprzemiennych aktualizacji funkcji kosztu
oraz macierzy kowariancji btedu. Aktualizacja estymowanych parametréw moze byé wykonana
m.in. za pomocg algorytmu Gaussa-Newtona z macierzg informacji Fishera F i macierzg gra-
dientu G

®,=0,-F: G,

P Z{ay tr) } 1[3}(;((;1{)}

(4.6)

G =3 [P Ry

k=1

Do identyfikacji wykorzystana zostata réwniez identyfikacja na podstawie charakterystyk
czestotliwodciowych [9]. W metodzie tej w pierwszym kroku realizowana jest identyfikacja niepa-
rametryczna charakterystyk Bodego. Najpierw doknonywane jest wstepne przetworzenie danych
w postaci usuniecia btedow systematycznych i transformacja danych z dziedziny czasu do czesto-
tliwoéci za pomoca transformaty Z-chirp i potsinusowych okien wygtadzajacych, ktére naktadaja
sie na siebie w 50%, co pozwala zmniejszy¢ blad przypadkowy. Nastepnie przeprowadzana jest
identyfikacja widmowej gestosci mocy dla uktadéw SISO i na tej podstawie uzyskiwane sa charak-
terystyki czestotliwosciowe i funkcja koherencji. W dalszym etapie nastepuje kondycjonowanie
sygnatéw wejéciowych i identyfikacja modeli MISO, ktére taczy sie w celu uzyskania modelu
MIMO. Schemat ten jest powtarzany dla okien czasowych o réznych szerokoéciach, a nastepnie
uzyskane wyniki sa taczone, aby uzyskaé¢ wyniki identyfikacji parametrycznej o mozliwie niskiej
niepewnosci statystycznej w pelnym zakresie czestotliwosci. W ostatnim kroku przeprowadza-
na jest identyfikacja parametryczna, w ktorej odpowiednikiem danych pomiarowych sa wyniki
identyfikacji nieparametrycznej.
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5. Wiyniki
5.1. Optymalizacja spektrum mocy

Jak zaznaczono w rozdziale 2, w przypadku sygnatéw multisine istnieje mozliwosé potozenia
wiekszego nacisku na wybrane czestotliwosci poprzez ulokowanie w nich wigkszej ilosci ener-
gii. W zwiazku z tym postanowiono sprawdzi¢ mozliwosé optymalizacji spektrum mocy, jesli
dostepna jest wiedza a priori [5]. Jako punkt startowy do optymalizacji wykorzystano Metode
Marchanda. Metoda ta jest wykorzystywana przy projektowaniu sygnaléw multi-step do tego,
aby znalezé czestotliwo$é, dla ktorej mozna zaobserwowal wplyw poszczegdlnych pochodnych
aerodynamicznych. Punkt ten poshuzyl do budowy referencyjnego spektrum mocy, gdzie moc
w kazdej z czestotliwosci okreslaly wspotczynniki wagowe. Nastepnie przy pomocy algorytmu
genetycznego oraz kryterium D-optymalnego (maksymalizacji wyznacznika macierzy informacji
Fishera) uzyskano zoptymalizowane spektrum mocy. W kolejnym kroku dokonano jeszcze opty-
malizacji katéw przesunieé¢ fazowych za pomoca RPF'. Referencyjne i zoptymalizowane spektra
mocy przedstawiono na rys. 3.
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Dla zaprojektowanego wymuszenia przeprowadzono identyfikacje w warunkach symulacyj-

nych za pomoca metody bledu wyjscia z zasada najwiekszej wiarygodnosci oraz metody naj-
mniejszych kwadratéw. Analogiczne dzialanie wykonano dla zbioru wymuszen multisine z jed-
norodnym spektrum. Niezaleznie od metody identyfikacji zaobserwowano, ze rozwiazanie z opty-
malnym spektrum mocy charakteryzuje sie nieznacznie wieksza doktadno$cia, co wynikato
z wiekszej dostepnosci informacji w zakresie niskich czestotliwoéci. Dla tego rozwiazania zaobser-
wowano jednak réwniez nieznacznie wieksze odchylenia parametrow lotu od punktu rownowagi.
Oba manewry charakteryzowaly sie tym samym czasem trwania, ale manewr z optymalnym
spektrum mocy wymagal wiecej czasu na jego zaprojektowanie, a wiec nie nadawaltby sie do
identyfikacji w czasie niemal rzeczywistym, gdyby mial byé wyznaczany w trakcie przeprowa-
dzania préb w locie.
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Rys. 3. Spektra mocy

5.2. Kwantyzacja wymuszen multisine

Innym z badanych aspektéw w zakresie sygnatéw multisine byl wptyw ich mozliwej kwan-
tyzacji na jako$é identyfikacji [3]. Uproszczenie ich formy zblizyloby je czeSciowo do prostszych
w aplikacji sygnaléw multi-step, zredukowaloby przecieki widma wynikajace z dyskretnego przy-
pisania czestotliwosci, ale skutkowaloby rowniez brakiem mutualnej ortogonalnosci. W celu zba-
dania tego aspektu przyjeto parzysta liczbe stanéw, ktore moze przyjmowaé skwantowany sygnal
z limitami %(Ajmaz — Ajmaz/m)), rtéwnomierny podzial pomiedzy mozliwymi do przyjecia przez
sygnal stanami oraz ze warto$¢ referencyjna zapewniajaca warunki rownowagi bedzie utrzy-
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mywano przed i po wymuszeniu. Kwantyzacje przeprowadzono po zaprojektowaniu wymuszen
multisine dla manewru z jednoczesnym wychyleniem steru wysokosci, steru kierunku i lotek.
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Rys. 4. Spektra mocy dla réznych pozioméw kwantyzacji — ster wysokosci i lotki

Identyfikacje wykonano osobno dla ruchu podtuznego i kierunkowo-bocznego modelu symu-
lacyjnego nieliniowego samolotu. Do estymacji wykorzystano metode btedu wyjscia z zasada
najwiekszej wiarygodno$ci oraz analize na podstawie charakterystyk czestotliwosciowych. Do
oceny niepewno$ci statystycznej estymowanych wspoétczynnikéw aerodynamicznych wykorzysta-
no wzgledne odchylenia standardowe identyfikowanych parametréw, a w celu walidacji zdolno$ci
predykcyjnych zidentyfiowanego modelu btad éredniokwadratowy i wspoélczynnik nieréwnosci
Theila dla zbioru danych niewykorzystywanego podczas identyfikacji.

Na podstawie wynikéw identyfikacji zaobserwowano, ze niezlaeznie od poziomu kwantyzacji
nieznacznie lepsze rezultaty estymacji parametrycznej uzyskano, stosujac estymacje z wykorzy-
staniem charakterystyk czestotliwosciowych. Wynika to z faktu, ze w tej metodzie wszystkie
punkty pomiarowe wazone sa na podstawie koherencji, a w metodzie bledu wyjscia wszystkie
maja takie same wagi. Zaobserwowano rowniez, ze szum pomiarowy w sygnatach wejéciowych
mial wiekszy wplyw na jako$¢ estymacji od szumu w odpowiedzi obiektu, co wynikato z braku
mozliwosci rozréoznienia odpowiedzi z szumu procesowego od skladowych o wysokich czesto-
$ciach w odpowiedzi obiektu. Ze wzgledu na wzajemny wplyw wychylen lotek i steru kierunku
wyzszy poziom kwantyzacji (10) byl wymagany niz w przypadku ruchu podtuznego (8) w celu
zapewnienia takiej samej jakosci identyfikacji.

5.3. Identyfikacja z charakterystyk czestotliwo$ciowych

Podczas identyfikacji z charakterystyk czestotliwo$ciowych proces estymacji przeprowadzany
jest na podstawie zadanych, dyskretnych czestotliwosci. W zwiazku z tym sprawdzono, jak na
jakos¢é estymacji wplynie taki dobér sygnaléw multisine, w ktérym czestotliwosci harmonicznych
nie pokrywaja sie z czestotliwosciami metody identyfikacji. Do oceny wynikéw jako metode re-
ferencyjna wykorzystano metode btedu wyjécia z zasada najwiekszej wiarygodnosci oraz sygnatl
Swiergotowy. Warto$¢ sygnatu Swiergotowego byla tltumiona w poczatkowej fazie, aby utrzy-
ma¢é¢ badany obiekt w poblizu punktu réwnowagi. Estymacje przeprowadzono dla nieliniowego
ruchu kierunkowo-bocznego modelu symulacyjnego samolotu wielozadaniowego [6], zas model
zidentyfikowano jako liniowy. Analizy przeprowadzono dla symulowanych dobrych warunkdéw
atmosferycznych oraz w warunkach turbulentnych z uzyciem modelu turbulencji Drydena.

Podobnie jak w przypadku kwantyzacji sygnatéw przedstawionej w rozdziale 5.2, wyzsza
jakos¢ estymacji osiggnieto, stosujac analize z charakterystyk czestotliwosciowych niz metode
bledu wyjscia. Wzbudzenie ruchu modelu obiektu za pomoca sygnatéow §wiergotowych pozwo-
lito na uzyskanie nieznacznie bardziej wiarygodnych estymat ze wzgledu na lepsze wtasnosci
predykcyjne. Jednoczesnie nalezy wzia¢ pod uwage krétszy czas trwania wymuszen multisne niz
sygnatéw Swiergotowych. W kazdym z badanych przypadkéw osiagnieto jednak wysoka jakosé
identyfikacji, a wiec uzyskanie estymat pochodnych aerodynamicznych o niewielkiej niepewnosci
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statystycznej nie wymagato, by czestotliwosci sktadowych zbioru wymuszen multisine odpo-
wiadaly czestotliwo$ciom zadanym w metodzie estymacji z charakterystyk czestotliwosciowych.
Analogiczne wnioski zaobserowano réwniez w przypadku uwzgledniajacym niewielka turbulencje
atmosferyczna, szum pomiarowy oraz wptyw uktadu sterowania.

5.4. Wirujacy pocisk rakietowy

W przypadku wirujacego pocisku rakietowego moze nie by¢ mozliwe wzbudzenie ruchu obiek-
tu niezaleznie w kazdej osi ze wzgledu na duza warto$é¢ predkosci katowej przechylania i sprze-
zenia pomiedzy poszczegélnymi ruchami obiektu. W zwiazku z tym przeanalizowano mozliwos¢
zastosowania sygnaléw multi-step, multisine i $wiergotowych (z korekta amplitudy) w takim
przypadku [4]. W badanym zagadnieniu sterowanie moglo by¢ realizowane za pomoca steru wy-
sokosci i steru kierunku z dwiema rozprzegnietymi powierzchniami sterowymi, albo za pomoca
32 gazodynamicznych silnikéw impulosowych, ktére rozmieszono promieniowo w 2 warstwach
z réwnymi odstepami katowymi. Estymacje przeprowadzono na podstawie analizy charaktery-
styk czestotliwo$ciowych.

Dla sterowania z powierzchniami sterowymi wykorzystanie sygnatéw multisine umozliwito es-
tymacje transmitancji operatorowych w szerszym zakresie czestotliwo$ci niz sygnaly Swiergotowe
(022,35% dla H(s) = v(s)/da(s), 12,71% dla H(s) = q(s)/da(s)11,65% dla H(s) = p(s)/d4(s)),
co wynikalo z koniecznosci ograniczenia amplitudy sygnatu $wiergotowego. Jednoczesnie wy-
muszenia multisine umozliwily estymacje w wezszym zakresie niz multi-step (o 4,1% dla
H(s) = v(s)/da(s) 1 6,15% dla H(s) = p(s)/da(s)) ze wzgledu na sprzezenie miedzy ruchem
podtuznym i kierunkowo-bocznym.

W przypadku sterowania gazodynamicznego mozliwe bylo jedynie zastosowania wymuszenia
multi-step, ktére wymagato jednak wyznaczenia wymuszenia réwnowaznego, tak aby odwzoro-
wywalo wymuszenie ciggte. Jakos¢ estymacji byta nieznacznie gorsza niz przy uzyciu steréw
aerodynamicznych. Proces wyznaczenia sterowania zastepczego byl jednak czasochtonny i wy-
muszenie nie nadaje si¢ np. do zagadnien, w ktérych w trakcie préb poligonowych nalezatoby
dokonywaé jego ponownego wyznaczania, np. w skutek dodatkowych modyfikacji obiektu. Za-
stosowanie wymuszenn multisine dla sterowania gazodynamicznego okazalo si¢ niemozliwe ze
wzgledu na zbyt zlozona posta¢ odpowiedzi obiektu, ktéra nalezaloby odwzorowac.

6. Podsumowanie

W artykule przedstawiono wybrane aspekty projektowania wymuszen multisine dla modeli
opisujacych ruch statkéw powietrznych. W poréwnaniu z innymi rodzajami sygnatéw wejsdcio-
wych stosowanymi podczas estymacji wspotczynnikéw aerodynamicznych samolotéow, wymusze-
nia multisine pozwalaja na uzyskanie wysokiej doktadnosci identyfikacji modeli ruchu statkow
powietrznych przy krotszym czasie lotéw na potrzeby identyfikacji. W przypadku identyfikacji
z charakterystyk czestotliwosciowych nie wymaga to by czestosci harmonicznych projektowanych
wymuszen pokrywaly sie z dyskretnymi czestoSciami punktéw estymacji.

Mozliwa jest optymalizacja sygnaléw multisine, ktéra mozna wykorzystaé¢ do zwiekszenia
doktadnosci identyfikacji, ale jest to proces czasochtonny i nie nadaje sie do planowania ekspe-
rymentéw w czasie zblizonym do rzeczywistego. Jednoczesnie ich kwantyzacja skutkuje nieznacz-
nym pogorszeniem jakosci estymacji od okreslonej liczby stanéw (8-10). W przypadku mniejszej
liczby stanéw alternatywa mogloby by¢ zaprojektowanie wymuszenia réwnowaznego, ale nie za-
wsze jest to realizowane — multisne nie pozwalaja np. na wyznaczenie wymuszenia réwnowaznego
dla obiektu o sterowaniu impulsowym.
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Multisine inputs application in the system identification

The process of system identification for dynamic objects requires the planning of experiments that will
allow one to obtain the largest possible amount of diverse information about the object under study. To
achieve this aim, multisine excitations can be used, as they allow for simultaneous deflection of different
types of control surfaces whilst enabling high estimation accuracy and thus reducing time needed for
identification maneuvers. This paper presents the process of designing these signals and their comparison
with multi-step and chirp excitations. The results of estimations of motion models are presented for
various types of aircraft using parametric and non-parametric estimation techniques.



