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Рассмотрен методический метод валидации продольного движения модели тяжелого 
самолета методом идентификации. В целях проверки адекватности построения модели 
объекта и ее корректировки проводилась оценка согласованности изменений динамиче-
ских параметров модели тяжелого самолета и сравнение полученных оценок согласован-
ности с рассчитываемыми в модели параметрами движения. По результатам идентифи-
кации получаемые коэффициенты аэродинамических сил и моментов позволяют провести 
проверку соответствия модели реальному объекту и параметрам банка аэродинамических 
характеристик. 
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Введение

В процессе разработки систем автоматического управления (САУ) 
применяется моделирование пространственного движения самолета 
с использованием математической модели движения объекта с заранее 
заданными динамическими характеристиками. Для решения задач 
моделирования в процессе разработки формируется математическая 
модель объекта, которая должна быть адекватна, удовлетворять требо-
ваниям точности и быть максимально приближена к реальному объекту 
по своим выходным параметрам. В настоящей статье рассматривается 
практическое применение методов идентификации для анализа коэф-
фициентов аэродинамических сил и моментов модели тяжелого само-
лета с целью ее валидации и проверки адекватности программной 
реализации, а также сравнение с результатами идентификации реаль-
ного самолета по полетным данным с целью оценки соответствия банка 
аэродинамических характеристик реальному объекту управления.

Для выполнения работы использовались методы идентификации 
коэффициентов аэродинамических сил и моментов в продольном 
движении самолета по полетным данным. Целью являлось получение 
качественных оценок сходимости динамических параметров выходного 
вектора модели самолета и результатов идентификации данных, полу-
ченных в результате обработки выходного массива данных модели. 

Результат оценки сходимости и определенные методами иденти-
фикации оценки коэффициентов аэродинамических сил и моментов 
продольного движения модели самолета позволяют достоверно опре-
делить качество построенной модели самолета и соответствие параме-
тров динамики движения установленному в модель банку аэродина-
мических характеристик объекта, принимаемых в качестве эталонных 
зависимостей.

В полунатурном моделировании задание начальных условий 
и имитация действий летчика при автоматическом управлении само-
летом выполнялась в соответствии с выбранными участками полетов из 
набора данных регистрации данных летных экспериментов реального 
объекта управления. По данным выбранных участков полетов, как и по 
выходным параметрам математической модели самолета, проводится 
оценка коэффициентов аэродинамических сил и моментов с исполь-
зованием метода идентификации. Специальные летные эксперименты 
в целях получения данных для идентификации, предусматривающие 
специальные тестовые маневры, не проводились, то есть идентифи-
кация выполнялась по данным штатного функционирования объекта.

В процессе идентификации использовались общие методы 
динамики полета [1-3] и летных экспериментов самолетов [4], 
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методы идентификации аэродинамических коэффициентов летательных 
аппаратов [5,6], методы проверки согласованности полетных данных [7].

В качестве исходных данных для идентификации принимался 
выходной вектор параметров стендовой модели самолета, состоящий из: 
угловых параметров движения; проекций ускорений и перегрузок; углов 
положения рулевых поверхностей; скоростных параметров; проекций 
истинной скорости, высоты и углов ориентации в земной системе коор-
динат и другие параметры. Для получения выходного вектора исполь-
зовалась модель полунатурного стенда исследуемого самолета с целью 
определения оценок сходимости и коэффициентов движения. Для 
идентификации выбранных участков летных экспериментов из записей 
системы регистрации брался идентичный набор данных, в частности, 
параметры инерциальных датчиков, параметры высоты и скорости 
полета, параметры тяги, проекции скорости и параметры спутниковой 
навигационной системы.

Начальные условия в процессе полунатурного моделирования 
соответствовали параметрам полетов реального объекта на выбранных 
участках записей данных летных экспериментов, проводилась имитация 
действий летчика. Основным требованием являлось соблюдение после-
довательности выполнения автоматических режимов управления, 
а также соответствие изменения заданных с пульта управления параме-
тров движения. 

Применяемые модели и метод идентификации

Для решения задач проверки согласованности и идентификации 
коэффициентов продольного движения была принята нелинейная 
модель пространственного движения самолета как твердого тела при 
условии совпадения главных осей инерции с осями связанной системы 
координат, в которой были выделены необходимые уравнения продоль-
ного движения, а уравнения бокового движения исключены:

                                                                                           (1)
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                                                                                              (1)

Полученная модель используется для проверки согласован-
ности данных измеренных угловых скоростей ˆ ˆ ˆ, ,ω ω ωx y z  и перегрузок 
ˆ ˆ ˆ, ,x y za a a Особенность полученных уравнений заключается в том, что они 
не зависят от аэродинамических коэффициентов самолета, поскольку 
входящие в правые части ускорения можно вычислить через измеря-
емые в полете значения перегрузок. 

Линейная модель аэродинамических коэффициентов продольного 
движения представлена следующей системой уравнений, где 

eyc  — 
коэффициент составляющей аэродинамической силы в полусвязанной 
системе координат:

                                                                                                    (2)
 

Значения нелинейных параметров модели аэродинамических коэф-
фициентов, учет влияния состояния объекта, таких как механизация 
крыла, стабилизатор и центровка принимались согласно описанию банка 
аэродинамических характеристик самолета и банку данных модели.

Непосредственное численное интегрирование системы дифферен-
циальных уравнений (1) имеет большую ошибку вычислений, поскольку 
постоянные составляющие погрешностей измерений  входных сигналов 
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                                                                                           (4)

где ( ), ( )y t u t  — векторы выходных и входных сигналов размерности 
n и m соответственно; ( )iz t  — вектор наблюдений размерности r ; 
a — вектор неизвестных параметров, подлежащий идентификации; 
( )itξ  — шум наблюдений, представляющий собой векторную дис- 

кретную нормальную случайную последовательность типа белого шума 
с нулевым математическим ожиданием и известной дисперсионной 
матрицей ( ).iR t

Предполагается, что u(t ) — известная функция времени. Начальные 
условия )( 0ty  или предполагаются известными, или включаются в вектор 
оцениваемых параметров.

При указанных допущениях о свойствах шумов для нахождения 
несмещенных и эффективных оценок вектора идентифицируемых пара-
метров необходимо минимизировать следующий функционал:

                                                                                           (5)

Тем самым, уравнение (5) представляет собой функционал метода 
наименьших квадратов с матрицей весовых коэффициентов 1( ) .−

iR t
Для минимизации используется одна из модификаций классиче-

ского метода Ньютона:

                                                                                                 (6)

где:

                                                                                                   (7)

                                                                                                  (8)
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где ej — вектор размерности p, все элементы которого равны нулю за 
исключением  j-го элемента, который равен 1; ε — малое число, обычно 
задаваемое на уровне 0,001 — 0,1% от номинального значения параме-
тров. Оценки ( ), , 1,iz t a i N=  определяются численным решением урав-
нений объекта и наблюдений при ( ) 0.η =it

Проверка согласованности параметров модели 
и летных экспериментов

До проведения идентификации выполнялась проверка согласован-
ности выходного вектора стендовой модели самолета и данных летных 
экспериментов по уравнениям модели (1) на одинаковых режимах 
полета. Для расчета использовались угловые параметры и проекции 
скорости модели, рассчитанные в земной системе координат.

Рис. 1. Проверка согласованности углов тангажа, крена, атаки, 
скольжения и воздушной скорости модели самолета
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Рассмотрим один из выбранных участков моделирования полета. 
На рисунке 1 (стр. 33) представлен результат проверки согласован-
ности параметров движения модели самолета. Разность между полу-
ченными данными моделирования и расчитанными результатами по 
уравнениям (1) предельно мала. Для углов тангажа, крена, скольжения 
и воздушной скорости получено полное соответствие расчетов реаль-
ному переходному процессу с наличием незначительного запаздывания 
по времени, наглядно представленного на рисунке 2 и обусловленного 
методом расчета и заданной частотой изменения исходных данных 
модели самолета.

Рис. 2. Изменение угла тангажа модели самолета и вычисленного 
в результате проверки согласованности

Рис. 3. Изменение угла атаки модели самолета 
и вычисленного в результате проверки согласованности
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Измеренный угол атаки, представленный на рисунке 3, также имеет 
идентичное по времени запаздывание, но большую ошибку вычис-
ления. Однако полученное значение разности изменения угла атаки на 
всем участке не превышает 0,08 градуса или 0,15%, что соответствует 
высокой степени соответствия результатов вычисления параметров 
стендовой модели самолета по коэффициентам банка аэродинамиче-
ских характеристик.

Указанный способ сравнивает процессы изменения углов атаки, 
скольжения, тангажа и крена, истинной скорости полета стендовой 
модели самолета и результаты вычисления системы уравнений (1) при 
подстановке параметров угловых скоростей и перегрузок в правые части 
этих уравнений. Предложенная тестовая процедура проверки согласо-
ванности данных, полученных по результатам моделирования на полу-
натурном стенде, показывают высокую степень соответствия, что можно 
считать процедурой валидации.

Была проведена оценка согласованности динамических параметров 
выбранных участков данных летных экспериментов.

Рис. 4. Проверка согласованности углов тангажа, крена, атаки, скольжения 
и воздушной скорости участка данных летных экспериментов
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На рисунке 4 (стр. 35) видно, что расхождения по углу атаки 
не превышают в отдельных точках 0,2–0,3 градуса, а в других точках 
участка значительно ниже. При выполнении расчетов идентифици-
руется вектор, включающий постоянные погрешности измерений 
угловых скоростей и перегрузок. Значения оценок очень малы, 
порядка 10–2 –10–3 единиц перегрузки для перегрузок и градусов 
в секунду для угловых скоростей, что подтверждает хорошую точность 
инерциальных измерений на самолете. 

Оценка результатов идентификации

При идентификации по алгоритму (5–9) определялись оценки 
основных аэродинамических коэффициентов модели продольного 
движения (2):

•	производная подъемной силы по углу атаки yCα ;

•	производная подъемной силы по рулю высоты dv
yC ; 

•	производная подъемной силы по отклонению стабилизатора yCϕ ;

•	производная подъемной силы по угловой скорости тангажа z
yCω ; 

•	смещение подъемной силы 0
yC  при нулевом угле атаки;

•	производная момента тангажа по углу атаки zM α ;

•	производная момента тангажа по рулю высоты dv
zM ;

•	производная момента тангажа по отклонению стабилизатора zM ϕ ;

•	производные момента тангажа по угловой скорости тангажа z
zM ω  

и угла атаки t
zM α ;

 • смещение момента тангажа 0
zM  при нулевом угле атаки. 

В результате идентификации получен и представлен (таблица 1) 
набор аэродинамических коэффициентов, рассчитанных по выходному 
вектору стендовой модели самолета, проведено их сравнение с исполь-
зуемым аэродинамическим банком данных.

Таблица 1. Результаты идентификации аэродинамических коэффициентов

yCα

0,095 0,15 0,005 0,005 6,0 –0,03 0,07 –0,05 –0,02 –11,6 –3,2

Полученные значения аэродинамических коэффициентов матема-
тической модели при заданных условиях полета самолета практически 
совпадают с коэффициентами, полученным по данным используемого 
банка данных. 

0
yC yCϕ dv

yC z
yCω

zM α 0
zM zM ϕ dv

zM z
zM ω t

zM α
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Данное соответствие подтверждает результаты работы математиче-
ской модели самолета ожидаемому поведению объекта в продольном 
канале движения при заданных условиях эксплуатации.

При сравнении полученных коэффициентов с результатами иден-
тификации параметров самолета в режиме полета, на основе кото-
рого проводилось полунатурное моделирование, было выявлено 
различие в величине коэффициента момента тангажа при нулевом угле 
атаки 0

zM . При подтвержденной в процессе работы адекватности по- 
строения математической модели объекта априорным данным выпол-
нено уточнение указанного коэффициента с внесением поправки в банк 
аэродинамических характеристик.

Заключение

Полученный результат подтверждает целесообразность использо-
вания рассмотренного метода валидации для последующей идентифи-
кации применительно к математической модели самолета. Проверка 
согласованности выходного вектора динамических параметров модели 
позволяет наглядно оценить ее адекватность и при несоответствии 
переходных процессов определить неточности реализации математи- 
ческого аппарата модели. Получаемые в результате идентификации 
динамические коэффициенты можно сравнить с используемым банком 
данных самолета и подтвердить соответствие результатов моделирования 
ожидаемому поведению реального объекта в процессе управления 
движением. Предложенные процедуры валидации и идентификации 
позволяют обеспечить адекватность моделирования управляемого 
движения самолета и, при необходимости, уточнить характеристики 
используемого банка аэродинамических данных. 

Работа выполнена при поддержке Российского фонда фундамен-
тальных исследований, проект 20-08-00449.
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