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Для определения аэродинамических характеристик летательного аппарата по данным лёт-
ных испытаний предложен модифицированный метод нечёткой кластеризации. Этот под-
ход позволяет описать аэродинамические характеристики летательного аппарата в виде

модели «чёрного ящика», входами которого являются данные телеметрии, такие как пе-
регрузки, угловые скорости, тяга силовой установки, скоростной напор, а выходами —
безразмерные аэродинамические коэффициенты сил и моментов. Приведены результаты

моделирования в среде MATLAB/Simulink.
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Введение. Одна из важнейших задач при разработке самолётов, предназначенных
для эксплуатации в широком диапазоне режимов, либо летательных аппаратов нетрадици-
онной компоновки — построение корректных аэродинамических моделей и идентификация

их параметров и структуры. Традиционным способом определения аэродинамических ха-
рактеристик проектируемого летательного аппарата является проведение испытаний его

моделей в аэродинамических трубах. По словам известного специалиста в области аэроди-
намики Д. Кюхемана: «Что касается эксперимента, то аэродинамические исследования и
проектирование самолёта характерны интенсивными испытаниями моделей больше, чем
любая другая область науки и техники [1]. Полностью используются законы подобия, без-
размерные параметры и масштабные функции, а аэродинамические трубы являются ос-
новным средством испытания моделей. . .» [2].

Достижения в области вычислительной техники и методов программирования позво-
лили использовать для аэродинамических расчётов методы вычислительной математики,
такие как, например, CFD (Computational Fluid Dynamics) [3]. Методы моделирования

аэродинамики летательных аппаратов постоянно развиваются и совершенствуются [4–8],
но несмотря на значительные достижения в данной области они остаются дорогостоящи-
ми и требующими значительных временны́х затрат. Кроме того, средства для наземных
испытаний обладают неустранимыми ограничениями по точности из-за целого ряда фак-
торов, таких как разница в масштабах и геометрии трубной модели и полноразмерного
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аппарата, интерференция от стен аэродинамической трубы и державки, нерегулярность
воздушного потока, различные числа Рейнольдса и т. д.

Нестационарные аэродинамические эффекты при полёте реактивных лайнеров в усло-
виях сильной атмосферной турбулентности значительны и недостаточно изучены. Напри-
мер, одно из возможных явлений в реакции воздушных судов, вызываемых запаздывани-
ем между изменением угла атаки и откликом самолёта, — это возникновение колебаний

спутной струи крыла, влияющей на аэродинамику хвостовой части и, следовательно, на
устойчивость и управляемость самолёта. К сожалению, подобные аэродинамические ха-
рактеристики не могут быть идентифицированы с использованием существующих методов

наземных испытаний.
В настоящее время единственным вариантом оценки аэродинамических характерис-

тик самолёта при сильной атмосферной турбулентности является анализ данных, получен-
ных с помощью регистраторов полётов. Традиционные методы идентификации системы в
аэродинамике, такие как методы максимального правдоподобия, наименьших квадратов,
ступенчатой регрессии и калмановской фильтрации, показали себя недостаточно эффек-
тивными при оценке нестационарной аэродинамики на основе полётных данных. К тому
же полученные с их помощью результаты не могут непосредственно применяться при

моделировании полёта. В качестве альтернативы в работе [9] предложено использовать
метод нечёткого моделирования, позволивший провести идентификацию аэродинамичес-
ких моделей истребителя и транспортного самолёта по данным лётных испытаний.

В последние годы наметилась тенденция к поиску путей получения аэродинамичес-
ких характеристик летательного аппарата на основе полётных данных, минуя наземные
испытания. Так, целью инициативы Learn-To-Fly NASA [10, 11] является поиск возможнос-
ти разработки аэродинамической модели летательного аппарата и системы управления

полётом во всём эксплуатационном диапазоне с минимальным участием человека.
Ключевой компонент концепции Learn-To-Fly — моделирование нелинейной аэроди-

намики на основе полётных данных. Новая парадигма призвана заменить в перспективе
традиционные наземные испытания методами реального времени, применяемыми непо-
средственно в полёте. Проведённые в NASA исследования [12–15] продемонстрировали, что
новые эффективные лётные манёвры (выполняемые пилотом или автоматически) могут
сочетаться с современными методами идентификации для того, чтобы получить точные
нелинейные модели аэродинамики в близком к реальному масштабе времени для всех шес-
ти степеней свободы движения твёрдого тела одновременно, используя только полётные
данные.

Существует группа задач оценки параметров и идентификации аэродинамики лета-
тельных аппаратов, при решении которых используются нечёткие технологии. В работе
[16] авторы применили метод Takagi — Sugeno [17] для построения нечёткой модели нели-
нейной аэродинамики продольного канала истребителя F-16XL. Для идентификации моде-
ли использовано возбуждение сигналами большой амплитуды угла атаки при наличии и

отсутствии скольжения. Для оценки свойств предсказания данные разделены на два под-
множества: обучающее и контрольное. Алгоритм основывается на понятиях минимальной
среднеквадратичной ошибки и коэффициентов множественной корреляции для определе-
ния наиболее подходящей модели. Модель построена для диапазона углов атаки 0 . . . 80◦,
углов скольжения 0 . . . 30◦, для безразмерных частот (0 . . . 0,8) и углов отклонения руля
высоты −25 . . . 25◦. Результаты свидетельствуют о том, что нечёткие модели могут обес-
печить корректную точную нелинейную модель аэродинамики при высоких безразмерных

частотах.
В работе [18] данные об аэродинамических силах и моментах для конфигурации ис-

требителя F-16XL, полученные в тестах принудительной вибрации большой амплитуды
по крену и рысканию, анализируются нечётким алгоритмом для создания аэродинамичес-
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ких моделей. Предполагаемыми параметрами воздействия (независимыми переменными)
являются угол атаки, угол крена, скорость крена, угол рыскания, скорость рыскания и
безразмерная частота. Показано, что коэффициент корреляции, близкий к единице, — хо-
роший показатель согласованности данных и возможности прогнозирования модели.

В [19] предложены эффективные манёвры полёта, используемые в сочетании с нечёт-
кими алгоритмами идентификации, что позволило получить адекватные модели данных
в широком диапазоне режимов полёта (от крейсерского до штопора) без каких-либо пред-
положений о структуре модели.

В работе [20] представлен метод идентификации системы малого беспилотного вер-
толёта на основе модели Takagi — Sugeno [17]. Неизвестные параметры модели оценива-
ются по производным градиентным методом. Метод продемонстрировал эффективность,
высокую точность моделирования и пригодность для приложений реального времени.

В [21] для идентификации и моделирования динамики высокоманёвренного самолёта с
помощью алгоритма нечёткой логики использована система Takagi — Sugeno. Для обуче-
ния модели и оптимизации параметров алгоритма нечёткой логики применялись три раз-
ных метода: рекурсивный метод наименьших квадратов, пакетный метод наименьших
квадратов и алгоритмы Levenberg — Marquardt. Показано, что предложенный алгоритм,
обученный на данных лётных испытаний, способен моделировать динамическое поведение
высокоманёвренного самолёта с приемлемой точностью. Сделан вывод, что можно полу-
чить математическую модель нелинейной динамики самолёта без использования априор-
ных аэродинамических данных и данных двигателя и без решения сложных уравнений

движения летательных аппаратов. Авторы полагают, что такой подход может стать эф-
фективной заменой традиционных методов моделирования и идентификации летательных

аппаратов.
Цель проводимых в Институте автоматики и электрометрии СО РАН исследований

состоит в разработке нечётких методов идентификации и представления аэродинамичес-
ких характеристик на основе данных лётных испытаний и определении возможностей ис-
пользования результатов при моделировании полёта, разработке систем управления и тре-
нажёрных комплексов. Для достижения поставленной цели необходимо разработать метод
представления аэродинамических характеристик (безразмерных коэффициентов аэроди-
намических сил и моментов) на основе полётных данных в виде модели «чёрного ящи-
ка», рекурсивный метод уточнения аэродинамических характеристик по мере накопления
полётной информации и способы использования полученной аэродинамической базы дан-
ных при моделировании (например, в среде MATLAB/Simulink).

В представленной работе приведены результаты применения модифицированного ме-
тода нечёткой кластеризации к задаче обработки полётных данных для получения аэро-
динамических характеристик летательного аппарата. В разд. 1 продемонстрирована мо-
дифицированная версия метода нечёткой кластеризации данных. В разд. 2 показан подход
к идентификации безразмерных коэффициентов аэродинамических сил и моментов лета-
тельного аппарата. В разд. 3 описаны эксперименты с использованием математической

модели летательного аппарата, манёвров и процедур обработки; даны результаты приме-
нения метода нечёткой кластеризации к модельным и полётным данным. В заключении
кратко представлены основные результаты работы, намечены пути дальнейшего исследо-
вания и возможные приложения предложенного подхода.

1.Кластеризация исходных данных. Рассмотрим набор из n точек {x1, x2, . . . , xn}
в M -мерном пространстве. Без потери общности будем считать, что данные (точки) нор-
мализованы по каждой из координат, т. е. диапазоны значений их координат равны и

точки лежат внутри единичного гиперкуба.
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Будем рассматривать каждую точку в качестве потенциального центра кластера и

определим меру потенциала точки xi как

Pi =
n∑

j=1

e−α‖xi−xj‖
2
, (1)

где

α = 4/r2a (2)

(ra — положительная константа). Таким образом, мера потенциала для точки является
функцией расстояний до всех других точек, т. е. точка со многими близкими соседними
точками имеет высокое значение потенциала. Постоянная ra — радиус действия потен-
циального центра кластера: точки, лежащие вне окружности этого радиуса, оказывают
слабое влияние на потенциал рассматриваемого центра.

После вычисления потенциалов всех точек выбирается точка с наибольшим потенциа-
лом в качестве центра первого кластера. Пусть x∗1 — положение центра первого кластера,
P ∗1 — величина его потенциала. На следующем шаге пересматриваются потенциалы каж-
дой точки xi в соответствии с выражением

Pi ⇐ Pi − P ∗1 e−β‖xi−x
∗
1‖

2
, (3)

где β = 4/r2b (rb — положительная константа). Таким образом, величина потенциала каж-
дой точки уменьшена в функции расстояния от центра первого кластера. Потенциал точек,
расположенных вблизи центра первого кластера, будет существенно уменьшен и, следо-
вательно, маловероятно, что они будут выбраны в качестве центра следующего кластера.
Постоянная rb — это радиус, определяющий окрестность заметного уменьшения потенци-
ала. Чтобы исключить образование близко расположенных центров кластеров, величина
rb может быть выбрана несколько большей, чем ra.

После пересмотра потенциалов всех точек в соответствии с (3) выбирается точка с наи-
большим потенциалом в качестве центра второго кластера. В общем случае после выбора
центра k-го кластера потенциал каждой точки уменьшается в соответствии с выражением

Pi ⇐ Pi − P ∗k e−β‖xi−x
∗
k‖

2
,

где x∗k — положение центра k-го кластера, P ∗k — его потенциал.
Процедура завершается, как только максимальное значение потенциала оставшихся

точек достигнет нуля. Отметим, что в отличие от способов окончания процедуры класте-
ризации, использованных в [22, 23], предложенный вариант завершения представляется
более естественным. При этом отсутствует необходимость введения дополнительных эм-
пирических констант и искусственных критериев.

Результатом данного этапа вычислений является набор кластеров, описывающих ха-
рактерные точки концентрации входных/выходных данных в M -мерном пространстве.

2. Идентификация модели. После применения процедуры кластеризации к набору
входных/выходных данных каждый центр кластера, по сути, является точкой, представ-
ляющей характерное поведение системы в её окрестности. Следовательно, каждый кластер
может быть использован как основа нечёткого правила, описывающего поведение системы.

В работе [23] предложен метод построения системы правил, обусловливающих поведе-
ние системы. Рассматривается множество центров кластеров {x∗1, x∗2, . . . , x∗c} в M -мерном
пространстве. Предполагается, что первые N размерностей соответствуют входным пере-



С. А. Белоконь, Ю. Н. Золотухин, М. Н. Филиппов 103

менным, а оставшиеся (M −N) — выходным. Разложим каждый вектор x∗i на две состав-
ляющие y∗i и z

∗
i , причём y∗i содержит первые N элементов x∗i (т. е. координаты центра

кластера в пространстве входов) и z∗i содержит оставшиеся (M − N) элементов x∗i (т. е.
координаты центра кластера в пространстве выходов).

Будем рассматривать центр каждого кластера как нечёткое правило, описывающее
поведение системы. Определим степень выполнения i-го правила для входного вектора y
в виде

µi = e−α‖y− y
∗
i ‖

2
, (4)

где α — постоянная, заданная соотношением (2). Выходной вектор z вычисляется как

z =
c∑

i=1

µiz
∗
i

/ c∑
i=1

µi. (5)

Отметим, что способ определения центров кластеров несколько отличен от [22, 23]:
поиск потенциальных центров производится не во всёмM -мерном пространстве, а только в
N -мерном пространстве входных переменных. При этом остальная процедура сохраняется.

Результатом второго этапа является система нечётких правил, позволяющая вычис-
лить вектор выходных значений по набору произвольных входных данных.

3. Моделирование и оценка эффективности алгоритма. Для оценки эффектив-
ности предлагаемых подходов использованы данные, полученные как в ходе лётных испы-
таний технологического летательного аппарата, так и при моделировании этого аппарата
в среде MATLAB/Simulink.

При моделировании аэродинамики на основе полётных данных безразмерные коэффи-
циенты аэродинамических сил и моментов выступают в качестве зависимых переменных.
Для коэффициентов сил и моментов раздельно решается задача минимизации ошибки для

каждого индивидуального уравнения движения летательного аппарата как твёрдого тела

в пространстве с шестью степенями свободы.
Значения безразмерных коэффициентов аэродинамических сил и моментов не могут

быть измерены непосредственно в полёте. Они должны вычисляться на основе измеряемых
и известных величин с использованием уравнений движения твёрдого тела в трёхмерном

пространстве [24]:

Cx = (axm− Px)/(q̄S), (6)

Cy = (aym)/(q̄S), (7)

Cz = (azm)/(q̄S), (8)

Mx =
Ix
q̄Sl

(
ω̇x +

Iz − Iy
Ix

ωzωy −
Ixy
Ix

(ω̇y − ωxωz)
)
, (9)

My =
Iy
q̄Sl

(
ω̇y +

Ix − Iz
Iy

ωxωz −
Ixy
Iy

(ω̇x + ωyωz)
)
, (10)

Mz =
Ix
q̄Sba

(
ω̇z +

Iy − Ix
Iz

ωyωx +
Ixy
Iz

(ω2
x − ω2

y)
)
, (11)
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где ax, ay, az — ускорения поступательного движения в связанной системе координат

(м/с2); m — масса летательного аппарата (кг); S — площадь крыла (м2); l — размах

крыла (м); ba — средняя аэродинамическая хорда крыла (м); q̄ — динамическое давление,
скоростной напор (Н/м2); Cx, Cy, Cz — безразмерные коэффициенты аэродинамических

сил в связанной системе координат; Mx,My,Mz — безразмерные коэффициенты аэродина-
мических моментов относительно осей связанной системы координат; ωx, ωy, ωz — угловые

скорости относительно осей связанной системы координат (рад/с); ω̇x, ω̇y, ω̇z — угловые

ускорения относительно осей связанной системы координат (рад/с2); Ix, Iy, Iz — моменты

инерции относительно осей связанной системы координат (кг · м2); Ixy — центробежный

момент инерции (кг · м2); Px — составляющая тяги по продольной оси OX в связанной

системе координат (Н). Величины ax, ay, az, q̄, ωx, ωy, ωz, Px измеряются; остальные
величины задаются постоянными.

Моделировалось поведение технологического летательного аппарата, оснащённого
тремя управляющими поверхностями: элеронами, рулём направления и рулём высоты.
На органы управления летательного аппарата подавались тестовые последовательности

сигналов для возбуждения испытуемого объекта в целях определения его аэродинамичес-
ких характеристик. Алгоритм построения и параметры тестовых последовательностей по-
дробно представлены в работе [25].

Длительность эксперимента составляла 60 с, из них первые 30 с использованы для
построения модели методом нечёткой кластеризации, оставшиеся 30 с— для тестирования

модели. При кластеризации приняты следующие параметры: ra = rb = 0,25.
Модель движения летательного аппарата в среде MATLAB/Simulink представлена

на рис. 1. Её отличительной особенностью является наличие блоков Clusters и Estimated
parameters, вычисляющих безразмерные аэродинамические коэффициенты.

Рис. 1. Схема модели в среде MATLAB/Simulink
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Рис. 2. Нечёткая модель аэродинамических коэффициентов в сравнении с данными экспе-
римента (индекс a обозначает, что коэффициенты Cx, Cy,Mz представлены в скоростной

системе координат)

Для численной оценки предсказанных значений аэродинамических коэффициентов ис-
пользован квадрат коэффициента множественной корреляции:

R2 = 1−
( s∑
j=1

(ŷj − yj)2
/ s∑
j=1

(ȳj − yj)2
)
,

где y — значение параметра, применяемого для обучения модели; ȳ — среднее значение;
ŷ — значение выхода нечёткой модели; s — число выборок.

Результаты моделирования приведены на рис. 2.
Заключение. Для представления и идентификации аэродинамических характеристик

модели использован подход, основанный на применении модифицированного метода нечёт-
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кой кластеризации к многомерному набору данных. Результаты численного моделирования
в среде MATLAB/Simulink показали эффективность такого подхода.

Предложенный способ построения базы аэродинамических данных может быть ис-
пользован при построении авиационных тренажёров, разработке и моделировании систем
автоматического управления полётом, построении базы аэродинамических данных конк-
ретного летательного аппарата, создании бортовых отказоустойчивых систем управления
полётом и т. д.

На следующем этапе исследования предполагается разработка эффективного итераци-
онного метода уточнения аэродинамических характеристик по мере накопления полётной

информации; создание методов использования полученной аэродинамической базы данных
при моделировании (например, в среде MATLAB/Simulink); методов обработки полётных
данных в квазиреальном времени; способов создания аэродинамической модели летатель-
ного аппарата и системы управления полётом во всём эксплуатационном диапазоне с ми-
нимальным участием человека.
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