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Аннотация: Представлен опыт применения различных методов идентификации для 
формирования математических моделей аэродинамических характеристик самолета по 
результатам летных испытаний. Рассматриваются модели различной сложности – от 
линеаризованной модели, основанной на понятии аэродинамических производных, до 
многомерной нелинейной нестационарной динамической модели, учитывающей 
аэродинамический гистерезис. Описана методика интеграции двух подходов к оценке 
аэродинамических характеристик самолета по результатам летных испытаний, которые 
используют дополнительные дифференциальные уравнения и метод сеточного 
наполнения. 

 

1. Введение 
 



При создании нового самолета одной из важнейших задач является разработка его 
математической модели, в рамках которой самой сложной является построение модели 
его аэродинамических характеристик (АДХ). Существуют три основных метода 
формирования математической модели аэродинамических характеристик самолета: 
 расчет аэродинамических характеристик методами вычислительной аэродинамики 

(CFD – Computational Fluid Dynamics); 
 экспериментальные исследования моделей самолетов в аэродинамических трубах 

(АДТ); 
 идентификация АДХ самолета по результатам летных испытаний. 

Объединение достоинств этих методов в рамках единого подхода может иметь 
значительный синергетический эффект, поскольку они будут взаимно дополнять друг 
друга. Это может быть эффективно реализовано при построении единой 
математической модели АДХ самолета.  

 

2. Основные этапы и методы идентификации АДХ 
 

Существуют следующие этапы определения АДХ из летных испытаний. 
a) Коррекция записей параметров полета и их синхронизация. 
b) Коррекция перегрузок для получения их значений в центре тяжести самолета. 

Для вектора ускорений a в произвольной точке с радиус-вектором r: 

܉ ൌ ௗ

ௗ௧
܄ ൌ ௗ

ௗ௧
൫܄цт ൅ ሾ૑ ൈ ሿ൯ܚ ൌ цт܉ ൅ ሾઽ ൈ ሿܚ ൅ ൣ૑ ൈ ሾ૑ ൈ ,ሿ൧ܚ

 где V, Vцт – вектор скорости в рассматриваемой точке и в центре тяжести; aцт – вектор 
ускорения в центре тяжести; ,  – векторы угловых скорости и ускорения самолета. 
c) Анализ кондиционности входной информации и ее коррекция.  

Для оценки кондиционности входных данных могут использоваться соотношения: 
ߴ ൌ ߙ ൅ ,ߠ

ߴ ൌ නሺ߱ݕsinߛ ൅ ,ݐሻ݀ߛcosݖ߱

ߛ ൌ නሾ߱ݔ െ ߛcosݕሺ߱ߴ݃ݐ െ ݐሻ݀ߛsinݖ߱ , . . .

 

где ߴ, ,ߙ ,ߠ  ;углы тангажа, атаки, наклона траектории и крена соответственно – ߛ
,ݔ߱ ,ݕ߱  .угловые скорости крена, рыскания и тангажа –ݖ߱
d) Расчет коэффициентов сил и моментов, действующих на самолет.  

По записям летных испытаний восстанавливаются коэффициенты 
аэродинамической подъемной силы ܿܽݕ и момента тангажа, действующих на самолет, с 
помощью выражений: 

сܽݕ ൌ
݉݃

ܵݍ
ሺ݊ݕcosߙ ൅ ,ሻߙsinݔ݊ ݖ݉ ൌ

ݖݖܫ
ܾܽܵݍ

ݖ߱݀

ݐ݀
. 

e) Идентификация аэродинамических производных методом линейной регрессии. 
Наиболее распространенными являются подходы, основанные на методе 

наименьших квадратов и методе максимального правдоподобия [1-3]. Коэффициент 
момента тангажа представляется в виде: 

ݖ݉ ൌ ݖ݉
ߙߙ ൅݉ݖ

вߜвߜ ൅݉ݖ
߮߮൅݉ݖ

ഥ߱ݖ ഥ߱ ݖ ൅ ݖ݉
ሶߙ . 

Коэффициенты разложения векторов с௬௔ и ݉௭ по базисным векторам α, ߱௭, ߜв, …, 

т.е. параметры ݉ݖ
ݖ݉,ߙ

,вߜ . .. определяются так, чтобы норма рассогласования исходных 
векторов и их разложения была минимальна. Эта задача решается хорошо известными 
методами линейной алгебры. В общем виде она часто оказывается неразрешимой, 



поскольку векторы ߙሶ , α, ߱௭, φ, ߜв являются линейно зависимыми как из-за наличия 
дифференциальных связей, так и вследствие алгоритмов высокоавтоматизированных 
систем управления. Для того чтобы задача стала разрешимой, необходимо 
использовать в качестве вектора линейную комбинацию параметров (обычно ߙሶ  и ߱௭). В 
результате идентификации получаем линейную комбинацию ݉ݖ

ഥ߱ݖи ݉ݖ
ሶߙ . 

f) Идентификация параметров одномерной нелинейной модели аэродинамических сил 
и моментов самолета (1-D идентификация).  
Следующим этапом является идентификация нелинейных зависимостей. 

Наибольший интерес представляет определение зависимостей коэффициентов 
подъемной силы и момента тангажа от угла атаки. Нелинейная модель коэффициентов 
сил и моментов представляется в виде: 

ሻݐሺݖ݉ ൌ ሻሻݐሺߙሺݖ݉ ൅ ݖ݉
ሻݐвሺߜ	вߜ ൅ ݖ݉

߮	߮ሺݐሻ ൅ ݖ݉
ഥ߱ݖ	ഥ߱ݖሺݐሻ ൅ ݖ݉

ሶߙ . 
Используя данные идентификации параметров линейной модели и данные банка 

АДХ, легко получить сܽݕሺߙሺݐሻሻ и ݉ݖሺߙሺݐሻሻ. Они представляются в виде табличных 
функций. Для табличных значений с݊ܽݕ и ݉݊ݖсоставляем системы линейных уравнений, 

исходя из траектории движения: 
,1	ܽݕሾܿ	ܽݕܿܣ . . . ሿܰ	ܽݕܿ

ܶ ൌ ,1ݖሾ݉	ݖ݉ܣ и ܽݕܿܤ . . ሿܰݖ݉.
ܶ ൌ  .ݖ݉ܤ

Количество переменных значительно меньше, чем число уравнений. Потребуем, 
чтобы норма вектора рассогласования была минимальна: ||ܣ௖೤ೌ	ሾܿ௬௔	ଵ, . . . ܿ௬௔	ேሿ

் െ
||௖೤ೌܤ െ min и ||ܣ௠೥

	ሾ݉௭ଵ, . . . ݉௭ேሿ் െ ௠೥ܤ
|| െ min. Эта известная задача решается 

методами линейной алгебры. 
g) Идентификация многомерных АДХ методом сеточного заполнения (N-D 

идентификация).  
Большой интерес представляют методы идентификации многомерных 

аэродинамических характеристик, которые позволяли бы реализовать накопление 
данных и обновление результатов при обработке данных новых полетов. Пусть имеется 
многомерная функция от N переменных – ݕ ൌ ݂ሺݔଵ, . . . ,  ேሻ. Для каждой переменнойݔ
есть диапазон изменения – 1ݔ ∈ ሾ1ݔ	min, ,maxሿ	1ݔ . . . , ܰݔ ∈ ሾܰݔ	min,  maxሿ. Области	ܰݔ
изменения функции и входных переменных образуют (N+1) − мерный куб. При 
выполнении испытаний получаем реализацию – траекторию в пространстве 
размерности N+1 – ሺݕሺݐ௞ሻ, ,௞ሻݐଵሺݔ . . . ,  ௞ሻሻ. При наличии многих испытанийݐேሺݔ
соответствующие траектории заполняют область существования и изменения искомой 
функции и могут быть использованы для ее определения. Для накопления и 
использования информации, полученной в процессе испытаний, многомерный куб, 
объединяющий области изменения и определения функции, покрывается сеткой: 

ሺ1ݕ ൌ ,minݕ ,2ݕ . . . , ݕܯݕ
ൌ ,maxሻݕ

ሺ1,1ݔ ൌ ,min	1ݔ ,1,2ݔ . . . , 1ܯ,1ݔ ൌ ,maxሻ	1ݔ
. . .
ሺ1,ܰݔ ൌ ,min	ܰݔ ,2,ܰݔ . . . , ܰܯ,ܰݔ ൌ .maxሻ	ܰݔ

 

На узлах сетки определяется функция присутствия, характеризующая, насколько 
часто и близко фазовые траектории проходят мимо данного узла. При прохождении 
траектории мимо узла сетки этот факт фиксируется, значение функции присутствия 
повышается на величину, зависящую от близости прохождения траектории мимо узла. 
В частности, для N-мерного случая можно использовать следующие выражения для 
приращения функции присутствия: 



 
После выполнения ряда полетов узлы сетки, непосредственно примыкающие к 

фазовым траекториям, становятся заполненными. Фактически это определяет 
распределение вероятности значений функции y в зависимости от значений параметров 
x1, x2, …, xN, что позволяет найти математическое ожидание значения функции в узлах 
сетки. Для этого можно воспользоваться обычным выражением:  

ܰ݅,...,1݅ݕ ൌ
∑ ݕ݅ݕ݅ݕ ܰ݅,...,1݅,ݕ݅ݓ
∑ ݕ݅ܰ݅,...,1݅,ݕ݅ݓ

. 

В результате обработки ряда полетов и заполнения узлов сетки области 
определения функции можно получить идентифицированные аэродинамические 
характеристики в виде многомерных таблиц, которые могут быть использованы в 
соответствующих интерполяционных функциях. Эти табличные функции имеют 
обычную структуру, что дает возможность их коррекции и дальнейшего использования 
в приложениях различной критичности.  
h) Идентификация нестационарных АДХ.  

Важным достоинством метода многомерного сеточного наполнения является 
возможность идентификации нестационарных аэродинамических характеристик 
ܽݕܿ ൌ ݖ݉,ሻሻݐሺߙሺܽݕܿ ൌ  ሻሻ, которые априори являются многомернымиݐሺߙሺݖ݉
нелинейными функциями и, кроме того, обладают динамическими свойствами, т.е. в 
общем случае описываются дифференциальными уравнениями. Простейшей 
математической моделью, которая учитывает такие свойства аэродинамических 
характеристик и может быть напрямую идентифицирована по результатам летных 
испытаний, является нелинейная функция ݕ ൌ ݂ሺݔ, ሶݔ ሻ, которая может быть получена 
методом заполнения двумерной сетки. Таким образом, можно получить зависимости 
ܽݕܿ ൌ ,ߙሺܽݕܿ ሶߙ ሻ,݉ݖ ൌ ሶߙ,ߙሺݖ݉ ሻ для дальнейшего применения при математическом и 
стендовом моделировании динамики самолета на больших углах атаки. Более того, 
возможна интеграция этого метода и модели Гомана-Храброва нелинейных 
нестационарных АДХ, в которой используются дополнительные дифференциальные 
уравнения для моделирования динамики перестроения обтекания [4].  Модель 
продольных аэродинамических характеристик имеет следующий вид: 

ܽݕܿ ൌ ݕܿܲ
0 ሺߙሻ ൅ ݕܿܲ

1 ሺߙሻܺܿݕሺߙ, ሶߙ ሻ ൅ ,вߜߜݕܿ

ݖ݉ ൌ ݖ݉ܲ
0 ሺߙሻ ൅ ݖ݉ܲ

1 ሺߙሻܺ݉ݖሺߙ, ሶߙ ሻ ൅݉ݖ
,вߜߜ
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ܺ݅
0 ൌ 0.5 ቊ1 െ tanhሺܽ1

݅ ሺߙ െ ߬2
݅ ܾܽ
ܸ0
ሶߙ െ ݅ߙ

∗ሻሻቋ , ݅ ൌ  .ݖ݉,ݕܿ

где ܲܿݕ
0 ሺߙሻ, ݕܿܲ

1 ሺߙሻ, ݖ݉ܲ
0 ሺߙሻ, ݖ݉ܲ

1 ሺߙሻ – аппроксимационные полиномы, ܺ݅ – внутренние 

переменные системы, ܺ݅
0 – их статические значения, ߬	భ

௜ , ߬	మ
௜ – постоянные запаздывания. 

После идентификации параметров и формирования Simulink моделей 
аэродинамических характеристик они могут быть использованы для расчетов 
коэффициентов момента тангажа в расширенном диапазоне изменения параметров α и 
ሶߙ  методом сеточного наполнения. Это позволяет напрямую использовать эти 
зависимости в Simulink моделях самолета в виде «LUT» функций при моделировании 
динамики самолета. 
i) Идентификация нелинейных АДХ с помощью генетических алгоритмов. 

Зависимости ܿܽݕሺߙሻ,݉ݖሺߙሻ представляются в виде функций на сетке, которые 
можно рассматривать как набор генов. Генетические алгоритмы являются 
современным направлением нелинейной оптимизации, которые могут быть 
использованы для определения нелинейных АДХ. 

 

3. Заключение 
 
Представлен набор методов и средств для согласования данных и идентификации 

аэродинамических характеристик самолета из летных испытаний. Интеграция этих 
методов в рамках единого подхода может иметь значительный синергетический 
эффект, позволяя реализовать достоинства разных методов при построении единой 
математической модели АДХ самолета. Разработан подход к идентификации 
нелинейных нестационарных аэродинамических характеристик самолета, 
объединяющий достоинства метода, использующего дополнительные 
дифференциальные уравнения для описания состояния обтекания, и метода сеточного 
наполнения. По данным летных испытаний, на основе подхода Гомана-Храброва 
формируется модель в среде Matlab/Simulink и определяются ее параметры. Затем эта 
модель используется для расчета коэффициентов подъемной силы и момента тангажа 
для тестового изменения угла атаки, что позволяет определить зависимости ܿܽݕ ൌ

,ߙሺܽݕܿ ሶߙ ሻ, ݖ݉ ൌ ,ߙሺݖ݉ ሶߙ ሻ в расширенной области изменения угла атаки и его 
производной. 
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