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歼击机结构故障的模式识别
与参数辨识新方法
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(南京航空航天大学自动控制系, 南京, 210016)

NEW METHOD OF MODE IDENTIFICATION AND PARAMETER

ESTIMATION FOR THE FAILURE OF CONSTRUCTION OF A FIGHTER
Hu Shousong, Chen Fuyang

( Depar tment of Aut omatic Control, Nanjing Univer sity of Aeronautics and Astronaut ics, Nanjing, 210016)

摘　要　针对自修复飞行控制系统的故障, 采用基于精确线性化的方法, 在原空间和特征空间

提出了基于双假设/多假设(增强型)概率统计学的模式识别与参数辨识方法, 给出了结构故障

的可识别性和可辨识性的判别准则, 并以某型歼击机为例进行了仿真研究。
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Abstr act　For the failure of construction of self-r epairing flight control syst ems, t he methods

of mode ident ification and parameter est imation based on exact linearizat ion on or iginal space

and characterist ic space ar e presented. And the methods for mode identification and parameter

estimat ion based on two-hypot heses and multiple-hypot heses( enhanced type ) st atistics ar e pro-

vided. T he decision rule of identifiability and est imability, for the failure of construction, is giv-

en, followed by the digit al simulation of a kind of fighter .
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双假设/多假设统计学方法是一种累积总和试验(CUSUM) , 可用来检测系统动力学的

变化,并且与连续概率试验( SPRT )有确定的联系。这种方法对于简单故障以及信息量小的

特征量不失为一种好方法, 但对于象歼击机这样信息量大、故障影响严重的情形,就难以实

现模式识别及参数估计。本文改进了文献[ 1]的工作,增大了信息量,减小了诊断误差,提高

了精度。在歼击机结构故障模式识别系统的仿真试验中,证实了这种方法的有效性,同时给

出了可辨识性及可识别性准则。

1　基于精确线性化的参数辨识

设一类非线性系统

xa= F (x) + G(x)u ( 1)

可变换为如下线性方程

za= Az + Bv ( 2)
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式中:A, B阵为 Bronovski标准型(增广) , A=
0　I 1

0　0
, B =

0

I 2

定义 1　可线性化指数　若式( 1)中的 G(x)阵存在 v个全零行,则 v称为形如式( 1)的

一类非线性系统的可线性化指数。

定义 2　可线性化算子 Q　若式( 1)的输入 u∈R
m
,状态变量 x∈R

n
,可线性化指数为 v,

且 r= n- v,则定义映射 Q: R
m
→R

r
,为关于这个非线性系统式( 1)的可线性化算子。

定理 1
[ 1]
　对于非线性系统式( 1) , 能通过状态空间坐标变换

zi = T i(x) , i = 1, 2,…, n ( 3)

和输入空间坐标变换

vi = Tn+ i (x, u) , i = 1, 2,…, r ( 4)

变换成线性系统式( 2)的充分条件是:该非线性系统的可线性化指数满足 v= n- m。

定理 2
[ 2]
　对于式( 1)的 v型可线性化非线性系统, 总能通过式( 3)和式( 4)变换成线性

系统式( 2)的充分条件是:变换中存在关于系统式( 1)的可线性化算子 Q: R
m→R

r , r≥m。

定义 3　Bronovski一般型　在式( 2)中,若 A, B阵中 I 1= I
*
1 , I 2= I

*
2 ,其中, I

*
1 为对角

阵, I
*
2 为对角阵, 则(A, B)称为 Bronovski一般型。

定理 3　考虑时变非线性系统

xa= A( t ) f (x) + B( t )g(x)u ( 5)

若满足 A( t ) = A* (x) , B( t) = B* ( t ) ( 6)

则时变系统式( 5)可变换成定常线性系统式( 2)。

证明　将式( 6)代入式( 5)得

xa= A
*
(x) f (x) + B

*
(x)g(x)u ( 7)

令 F (x) = A
*
(x) f (x) ,　G(x) = B

*
(x)g(x)

则式( 7)变为式( 1) ,对系统式( 1)进行可线性化算子运算 Q: R
m
→R

r
, 根据定理 2, 系统式( 1)

可变换成线性系统式( 2) ,结论成立。

应当指出, Bronovski一般型概括了系统正常和故障两种模式,为“有无故障”识别提供

了方便。

2　基于双假设/多假设(增强型)统计学的故障模式识别

考虑随机变量序列{y( 1) ,…, y( k) ,…, }, 其中: y(k) = (y
( 1) (k) ,…, y

( n)(k) )。设 H i 前

提下y
( t) (k)的条件概率密度函数表示为P

( t)
i [y

( t) (k) / y
( t)(k- 1) , y

( t) (k- 2) , …] , i= 0, 1; t=

1, 2,…, n。则

s( t) (k) = max[ 0, s( t) (k - 1) + z( t)(k) ]　k≥ 1 ( 8)

z
( t)
(k) = ln

P ( t)
1 [y ( t)(k) / y ( t)(k - 1) , y ( t)( k - 2) , …]

P
( t)
0 [y

( t)
(k) / y

( t)
(k - 1) , y

( t)
( k - 2) , …]

( 9)

再设 s* (k) = max[ s( 1) (k) , s( 2)(k) , …, s( t)(k) ] ( 10)

判别函数为

g(Y) = ln{P ( t)
1 [y ( t)( k) / y ( t)(k - 1) , y ( t) (k - 2) , …] } -

ln{P
( t)
0 [y

( t)
( k) / y

( t)
(k - 1) , y

( t)
(k - 2) , …] }

决策面方程为 g (y) = B。其中, B为一正门限值。
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引理 1　在进行两类模式识别时,决策面方程为 g(x) = 0的充要条件是: ¹ 样本空间具

有紧致性; º 其判函数为 g( x) = g1(x) - g0(x)。决策规则为“若 g(x) > 0,则决策 H 1;若 g

(x) < 0,则决策 H 0”。

引理 2[ 1]　在双假设试验中,若定义了式( 8)～式( 10) , 且满足贝叶斯决策必要条件,

则: ¹ s(k) < B,对于 H 0; º s(k) > B, 对于 H 1。

定理 4　在双假设(增强型)模式识别中, 若定义了式( 8)～式( 10) ,且满足贝叶斯决策

必要条件,则决策方程为 s(k) = B。

证明　显然引理 2的结论成立。设 g (Y) = s(k) - B为新的判别函数, 则决策规则为

g(Y) < 0, 对于 H 0 ; g(Y) > B,对于 H 1。显然满足样本紧致性。根据引理 1,可得 g(Y) = 0。

故定理得证。

定理 5　在双假设(增强型)模式中,若定义了式( 8)～式( 10) ,且满足: ¹ 贝叶斯决策必

要条件; º 样本空间具有紧致性。则该双假设模式识别的决策方程为 s
*
(k) = 0。

证明　设判别函数为 s
* (k) = max[ s

( 1)(k) , s
( 2)(k) ,…, s

( t) (k) ]。因为满足样本紧致性条

件,根据引理 1立即证得本定理结论。

运用双假设(增强型)统计学模式识别法的优点是:可增加特征量的个数, 使门限值 B

的确定简便。

定理 6　设如式( 1)的一类非线性系统存在非线性变换式( 3)、式( 4) ,且变换中存在关

于系统式( 1)的可线性化算子 Q: R
m
→R

r
, r≥m ,则系统式( 1)对结构故障具有“有或无”可识

别性。

证明　由定理 2,式( 1)能变换为式( 2)。根据定理 3, 设计基于双假设(增强型)统计学模

式分类器为 L( k) = max[L
( t)
(k) ,…, L

( t)
(k) ] , t= 1,…, n; B= 0,所以,“有无故障”可以通过

A, B变化进行识别。

对于大多数模式识别分类器, 用两组样本点已无法完成“故障类型”和“故障位置”的模

式识别,它们需要两组以上的样本点才能描述所有的故障类型和故障位置。

令随机向量序列为{y( 1) , …, y(k) ,…}。其中: y ( i)∈R
t
, i= 1, 2, …, k。设 H i 前提下

y
( t)
(k) 的联合密度函数为 P

( t)
i [ y

(t)
(k) , y

( t)
(k) ,…, y

( t)
(k) ] ,其中: k≥1; i= 0, 1,…,M- 1; t

= 1, 2, …, n。

设 L ( t)
ij (k)为 H i→H j 的对数似然比率。再设

L ( k)
ij (k) = ln

P ( t)
i (y (t) ( 1) , …, y ( t) (k) )

P ( t)
j (y (t) ( 1) , …, y ( t) (k) )

( 11)

式中: t= 1, 2,…, n; i, j = 0, 1,…,M- 1。

运用“复位原则”, 则式( 11)可表示为

L (t)
ij (k) = L ( t)

i0 (k) - L ( t)
j 0 (k) ( 12)

再设 L i (k) = P i [L
( 1)
ij (k) , L

( 2)
ij (k) , …, L

( t)
ij (k) ] ( 13)

其中: L i(k) = P i[L
( 1)
ij (k) , L

( 2)
ij (k) , …, L

( t)
ij (k) ]是 H i 为真时 L

( t)
ij (k)的联合密度函数。

根据文献[ 1]

L
( t)
ij (k) ≥ B

( t)
i , t = 1, 2,…, n ( 14)

所以设 H i 真时 B
( t)
i 的联合密度函数

B
*
i = P i (B

( 1)
i , B

( 2)
i ,…, B

(t)
i ) ( 15)
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　　定理 7　在多假设(增强型)模式识别中,决策面方程为 L i( k) - B
*
i = 0的一个充分条件

是: ¹ 式( 11)～式( 15)成立; º 满足贝叶斯决策必要条件。

证明　设判别函数为 g(Y) = L i(k) - B*i ,当式( 11)～式( 15)成立时,模式识别变为“双

假设”情形,由于贝叶斯决策必要条件满足,故必满足样本紧致性条件,根据引理 1, 得到决

策面方程为 L i(k) - B
*
i = 0。

定理 8　若形如式( 5)的时变非线性系统满足: ¹ 式( 6)成立; º 定理 2的可线性化条

件; » 贝叶斯决策必要条件; ¼ 单支故障。则该系统对结构故障同时具有故障类型可识别性、

故障位置可识别性以及故障程度辨识性。

3　歼击机的结构故障模式识别

本文以某型歼击机的结构故障为例,对本文所提出的故障识别与辨识方法进行数值仿

真。其中包括:有无故障识别、故障类型识别、故障位置识别以及故障程度辨识。这里歼击机

的结构故障主要考虑操纵舵面故障, 包括舵面卡死和损伤故障。故障位置是指副翼(左、右)、

平尾(左、右)和方向舵。

歼击机结构故障识别部分仿真结果见表 1。仿真结果表明,本文提出的方法是可行的,

具有较高准确度。

表 1　歼击机结构故障识别及辨识的仿真结果

故障位置 误判率 门限值 B*
i 设定故障 辨识结果 误差率/ %

右副翼卡死 0
P 2( 0. 55, 0, 0)

P 2( 0, 5. 09, 0)
- 4. 5° - 4. 505° 0. 1

左平尾卡死 0
P 3( 0, 4. 94, 0)

P 3( 0, - 5. 08, 0)
1. 5° 1. 496° 0. 27

左副翼缺损 0 P 1( 0, 0, 0) 17. 5% 17. 48% 0. 11

方向舵缺损 0 P 5( 0, 0, 0) 15% 15% 0
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