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Аннотация 

Статья посвящена проблеме алгоритма повышения точности идентификации 

аэродинамических коэффициентов самолёта по данным летных экспериментов. Все 

сигналы, используемые в процессе идентификации коэффициентов, содержат шумы 

измерений, аппроксимируемые нормально распределенными случайными 

величинами с нулевым средним и заданными дисперсиями. Для повышения 

точности идентификации рассмотрен метод декомпозиции гармонических сигналов. 

Представлены результаты, показывающие высокую точность идентификации 

коэффициентов при высоких уровнях шумов измерений. 
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Введение 

В настоящее время хорошо развиты общие методы идентификации 

динамических систем [1, 2] и их приложения к идентификации математических 

моделей воздушных судов [3-6]. Идентификация аэродинамических параметров 

имеет важное значение при решении задач летных испытаниях [7-10] и при 

моделировании для целей динамики полета [11, 12]. Идентификация 

аэродинамических параметров также используется для оценки систематических 

ошибок бортовых измерительных систем самолета [13-17]. Поскольку хорошо 

известно, что шумы измерения и формы входного сигнала влияют на процесс 

идентификации [18-20], необходимо разработать некоторый метод повышения 

точности идентификации. В данной работе предлагается следующий подход. 

Обычно для идентификации используются режимы полета, на которых 

управляющий сигнал задается летчиком. Очевидно, что высокоточное 

воспроизведение формы сигнала при ручном управлении невозможно. 

Следовательно, точное априорное знание тестового входного сигнала в этом случае 

невозможно, что определяет сильную зависимость от погрешностей измерений. 

Поэтому предлагается применить аппаратно генерируемый тестовый сигнал, 

например, комбинацию двух синусоидальных волн с разными частотами. Для 

линейного объекта такой двухчастотный сигнал порождает отклики на тех же двух 

частотах. Поскольку теперь форма входных и выходных сигналов нам известна 



точно, мы можем представить их как композицию четырех линейно независимых 

гармонических составляющих. Для нахождения коэффициентов следует применить 

метод множественной регрессии [1-2]. В данном случае он обладает высокой 

эффективностью, потому что опорные гармоники нам известны точно. Таким 

образом, выполняются основные требования регрессионного анализа, 

обеспечивающие несмещенность оценок коэффициентов при наличии шумов 

измерений сигналов объекта. Далее, используя коэффициенты разложения, 

восстанавливаем сигналы, которые теперь в высокой степени очищены от шумов. К 

восстановленным сигналам применяется какой либо алгоритм параметрической 

идентификации, точность которого будет высокой, поскольку шумы измерений всех 

используемых сигналов значительно ослаблены.  В этом заключается основная идея 

метода. Рассмотрим теперь алгоритмическую реализацию и выполним тестирование 

методом моделирования. 

1. Моделирование и измерение входного и выходных сигналов 

В данной работе рассматривается входной сигнал, соответствующий  

отклонениям стабилизатора  исследуемого самолета. Он представляет собой сумму 

двух синусоидальных сигналов с разными частотами и нулевой фазой (рис.1.1). 



 

Рис. 1.1 Входной сигнал, являющийся суммой двух гармонических сигналов 

Для исследования предлагаемого алгоритма необходимо сформировать 

модель объекта и вычислить выходные сигналы. Для формирования модели объекта 

используются дифференциальные уравнения угла атаки и угловой скорости тангажа 

самолета. Для численного интегрирования выбран относительно простой медот 

Эйлера. 

Обычно моделирование лучше проводить в дикретной форме, поэтому здесь 

моделируются все сигналы по следующей формуле:  

                                                                     (1) 
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где           – угол атаки на момент времени          (рад),          – угловая 

скорость тангажа на момент времени          (рад/с),         – угол атаки на момент 

времени     ,          – угловая скорость тангажа на момент времени     ,     



         – временной интервал дискретизации,    ,   ,   
 ,   

  ,   
 

 – 

аэродинамические параметры, которые при моделировании известны, а при 

идентификации подлежат определению. 

Перегрузка моделируется по формуле 

                             
 

 
                                      (3) 

где          - перегрузка для момента времени    , V - воздушная скорость (м/с), g    - 

гравитационное ускорение (м/с
2
). 

Для моделирования частота дискретизации (соответствует частоте 

регистрации данных в полете) составляет 32 Гц. Эта частота также влияет на 

процесс оценивания и на точность оцениваемых параметров. Следовательно, 

временной интервал дискретизации Δt = 1/32 с. 

 Вначале входной сигнал стабилизатора и выходные сигналы - угол атаки и 

угловая скорость тангажа моделируются по рекуррентным формулам (1)-(2) без 

шумов (рис. 1.2). Затем добавляются шумы измерений (рис. 1.3). 

 



Рис. 1.2 Моделирование сигналов без шумов измерения 

В качестве шумов измерения используются нормально распределённые 

случайные величины с нулевым математическим ожиданием и различными 

среднеквадратическими отклонениями.  

 

Рис. (1.3) Сигналы с шумами измерения 

2. Разработка метода декомпозиции с гармоническими сигналами 

Применяемый входной сигнал содержит две гармонические составляющие с 

двумя различными частотами. Понятно, что для декомпозиции такого сигнала 

достаточно сформировать четыре опорных гармонических сигнала, которые состоят 

из двух синусоидальных сигналов и двух косинусных сигналов на этих частотах. 

Тогда все сигналы, входящие в этот процесс декомпозиции, можно записать в 

следующем виде; 
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 где                                                  – коэффициенты, которые 

нужно оценить. 

В общем виде для произвольного момента    каждое из уравнений (4)-(7) 

можно выразить следующим образом: 

                                                           (8) 

                    

Где   ,   ,   ,    – оцениваемые параметры,    количество измерений. 

Уравнение (8) есть уравнение метода множественной регрессии [1,2]. Для 

общепринятого квадратичного критерия оценки параметров равны 

  ZFFFa TT 1
ˆ


  ,              (9) 

где матрица регрессоров и вектор выходных сигналов при   измерениях  

                       

       
      

       
 

      
 

       
      

  

      

      
 

      

                                

                                

     

     
 

     

                                        



При идентификации коэффициентов               уравнения (4) по формулам 

(9)-(11) четыре гармонических сигнала используются для формирования матрицы F, 

а сигнал отклонений – для формирования вектора Z. При идентификации 

коэффициентов               уравнения (5) матрица F не изменяется , а угол атаки 

используется в формировании вектора Z. Коэффициенты для уравнений (6) и (7) 

определяются аналогично.  

3. Разработка алгоритма повышения точности идентификации 

Оценки                                                 далее используются 

для моделирования всех сигналов. Это существенно ослабляет влияние шумов и, 

следовательно, повышает точность идентификации. Моделирование выполняется по 

формулам, аналогичным (4)-(7).В результате получаем восстановленные сигналы 

              ,                          ,               . 

Для того чтобы оценить аэродинамические коэффициенты был использован 

метод регрессии (9)-(11). В формировании матрицы F для идентификации 

коэффициентов         используются восстановленный входной сигнал 

              и угол атаки              . Для формирования выходной матрицы Z 

при этом лучше использовать перегрузку               . Для целей идентификации 

коэффициентов   
 ,   

   и   
 

 , лучше представить уравнение (2) в форме; 
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В этом случае матрица регрессоров формируется из восстановленных 

сигналов                          ,               , а выходной вектор Z состоит из 

оценок аналитической производной по времени угловой скорости. Аналитическое 



дифференцирование в данном случае выполняется просто, поскольку сигнал 

представлен как сумма четырех гармонических функций. 

Для того чтобы исследовать статистически точность идентификации 

коэффициентов и влияние шумов измерения, данные моделирования и обработка 

этих данных по предложенному методу были повторены много раз. 

4. Анализ погрешностей разработанного алгоритма идентификации 

Для анализа погрешностей разработанного алгоритма идентификации, 

используются различные уровни шумов измерения, среднеквадратические значения 

которых представлены в таблице 4.1.  

Таблица 4.1 Различные значения среднеквадратического отклонения шумов 

измерения 

 
,,

градус и 

градус/с 

0.03 0.06 0.09 0.3 0.6 0.9 1.2 1.5 1.8 

 n y

ед.перегрузки 

0.01 0.02 0.03 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 

 

В таблице  
,,  означают шумы измерения угла атаки, угловой скорости 

тангажа и входного сигнала, n y

 означает шум измерения перегрузки. 

 При обработке одни и те же данные обрабатывались как предложенным 

алгоритмом, использующим декомпозицию, так и стандартным методом 

множественной регрессии. На рис. 4.1 представлены оценки обоих методов для 



коэффициентов момента тангажа. На рисунке 4.1 Sigma означает шумы измерения 

угловых величин и они отложены по оси Х. Относительные погрешности оценок 

параметров отложены по оси Y.  

 

(а) Сравнение относительных погрешностей коэффициента   
  

 

(б) Сравнение относительных погрешностей коэффициента   
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(в) Сравнение относительных погрешностей коэффициента   
 

 

Рис. 4.1 Сравнение относительных погрешностей оцениваемых коэффициентов   
 , 

  
  ,   

 
 

Анализ рис.4.1 показывает, что при малых уровнях шумов точность 

предложенного метода примерно совпадает со стандартным методом 

множественной регрессии, однако при увеличении уровня шумов точность 

предложенного метода декомпозиции существенно выше. 

Заключение 

Предложен метод идентификации, основанный на аппаратной генерации 

входных сигналов. Метод повышает точность идентификации в условиях шумов, 

поскольку использует априорную информацию о форме входного сигнала. 

Проведенное моделирование показало преимущество предложенного метода по 

сравнению с аналогичным традиционным алгоритмом идентификации.  
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