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Рассматривается задача управления высокоманевренным летательным аппара-
том, способным изменять свое положение в пространстве путем управления 
вектором скорости по величине или направлению. Представлены результаты 
разработки рационального алгоритма функционирования автоматической сис-
темы управления полетом, не допускающего превышение основных эксплуата-
ционных ограничений. С этой целью в состав пилотажного контура, управляю-
щего движением вокруг центра масс летательного аппарата, помимо каналов 
стабилизации углового положения, включаются каналы ограничения заданных 
параметров. Предложен метод обеспечения согласованного взаимодействия 
указанных каналов в режиме переключений за счет использования обобщенной 
характеристики системы, позволяющей описывать поведение всего ансамбля 
выходных реакций системы для всех возможных моментов изменения структу-
ры управляющей части. Эффективность предложенного подхода подтверждает-
ся результатами моделирования синтезированной системы автоматического 
управления угловым положением летательного аппарата.  
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Введение. Одним из важнейших качеств летательного аппарата любого назначения яв-
ляется маневренность, характеризующая способность аппарата изменять вектор скорости по-
лета по величине и направлению. Максимальные маневренные возможности летательного 
аппарата определяются радиусом, угловой скоростью и временем предельного виража, кото-
рые, в свою очередь, зависят от предельно возможных и допустимых величин перегрузок, бы-
строты создания перегрузок, а также диапазона допустимых скоростей полета [1—3]. При пре-
вышении значений этих параметров возникает опасность выхода летательного аппарата на 
закритические углы атаки, на которых нарушаются условия обтекания планера воздушным 
потоком и наступает срыв потока с несущих поверхностей, что сопровождается потерей ус-
тойчивости и управляемости с последующим сваливанием в штопор. Нарушение ограничений 
по максимальной скорости и динамическому скоростному напору приводит к снижению 
прочности и жесткости конструкции, потере эффективности элевонов, возрастанию потреб-
ляемой мощности рулевых машин. В наиболее неблагоприятных случаях следствием превы-
шения основных ограничений, связанных с эксплуатацией летательного аппарата, может 
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стать разрушение конструкции летательного аппарата в воздухе или неконтролируемое его 
падение на землю. 

Для предотвращения указанных ситуаций требуется разработка рационального алго-
ритма функционирования автоматической системы управления полетом, не допускающего 
превышение основных эксплуатационных ограничений, соблюдение которых требуется по 
условиям безопасности полета. С этой целью в состав пилотажного контура, управляющего 
движением вокруг центра масс летательного аппарата, помимо каналов стабилизации углово-
го положения, включаются каналы ограничения заданных параметров. Как правило, взаимо-
действие этих каналов осуществляется с помощью алгебраических селекторов [4—6]. Недос-
таток такого подхода заключается в том, что параметры каждого из указанных каналов выби-
раются исходя из условий их автономной работы. Однако переключение каналов происходит 
в любой, заранее неизвестный, момент времени. Это создает предпосылки для несогласован-
ного взаимодействия каналов, поскольку канал ограничения начинает работать при ненуле-
вых начальных условиях, которые определяются состоянием канала стабилизации в момент 
переключения. При этом возможно возникновение скачков и перерегулирования по выход-
ным координатам, что может приводить к режиму обратного переключения каналов и, как 
следствие, к автоколебательному режиму переключений с одного канала на другой [7—9].  
В настоящей статье рассматривается метод обеспечения согласованного взаимодействия ка-
налов управления креном летательного аппарата в режиме переключений. Для этого предла-
гается использовать обобщенную характеристику системы, позволяющую описать поведение 
всего ансамбля выходных реакций системы для всех возможных моментов изменения струк-
туры управляющей части. 

Математическая модель системы автоматического управления угловым положе-
нием летательного аппарата с учетом случайного изменения ее структуры. Структур-
ная схема системы автоматического управления летательного аппарата (ЛA), в состав кото-
рой входят автопилот (АП), автомат ограничения (АО), алгебраический селектор (АС),  
сервопривод (СП) и датчики (Д1 и Д2), приведена на рис. 1 [10, 11]. Здесь переменная Y1 
определяет изменение ограничиваемого параметра, а переменная Y2 — заданное изменение 
основного параметра ЛА. Алгебраический селектор производит сравнение входных воздей-
ствий по абсолютной величине и формирует управляющее воздействие по следующему ал-
горитму: 
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Рис. 1 

Рассмотрим математическую модель такой двухконтурной системы применительно к 
системе автоматического управления углом крена с автоматом ограничения угловой скорости 
крена.  
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Выбираем схему астатического автопилота угла крена со скоростной обратной связью: 

     γ γ
э γ з(γ γ ) ,
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где δэ — угол отклонения элеронов; γ — угол крена; γ γ γ, ,k k k   — передаточные числа автопи-

лота. 
Структурная схема контура управления углом крена представлена на рис. 2. Здесь пере-

даточная функция летательного аппарата для угловой скорости крена ωγ по углу отклонения 
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Рис. 2 

Проведя структурные преобразования системы, показанной на рис. 2, получаем переда-
точную функцию контура управления углом крена 
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Представим эту передаточную функцию в более компактном виде: 
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. 

Таким образом, процессы в контуре управления углом крена описываются следующим 
уравнением: 
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Рассмотрим теперь контур ограничения угловой скорости крена, структурная схема ко-
торого представлена на рис. 3. Закон управления для автомата ограничения угловой скорости 
крена может быть представлен как 
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 , 

где ω ω,k k   — передаточные числа автомата ограничения. 
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В этом случае передаточная функция контура обратной связи ОС ( )
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Рис. 3 

Проведем аналогичные структурные преобразования для системы, показанной на рис. 3, 
и получим передаточную функцию контура ограничения угловой скорости крена 
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или в стандартной форме записи —  
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В результате находим уравнение, которое описывает процессы в контуре ограничения 
угловой скорости крена: 
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Получим аналитическое выражение для обобщенной характеристики E(γ(t)), описы-
вающей поведение системы с учетом изменения ее структуры [12, 13]. Считаем, что в некото-
рый неизвестный заранее момент времени τ алгебраический селектор переключает управле-
ние с контура управления углом крена на контур ограничения угловой скорости крена.  

При t ≥ τ поведение системы описывается уравнением  
        

з1 1 1,P D t Q D t      (3) 

при начальных условиях, определяющих совпадение состояний системы в момент изменения 
режима управления: 
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t tt t i      . 

Считаем, что переключение структуры управления происходит с постоянной интенсив-
ностью λ. Тогда функция распределения времени переключения подчиняется закону 

( )f e   . Предполагается, что оценка параметра λ формируется на основе данных, запи-
санных в бортовой аппаратуре самолета. 

Таким образом, 

  
0
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      .  (4) 

В интервале времени 0≤t≤τ работает контур управления углом крена. При этом 

0( , ) ( )t t    , где γ0(t) удовлетворяет уравнению (1). В интервале времени t≥τ в работу всту-

пает контур ограничения угловой скорости крена и 1( , ) ( , )t t     , где γ1(t,τ) удовлетворяет 
уравнению (3).  
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Разобьем интеграл (4) на два слагаемых, которые соответствуют указанным режимам 
работы: 
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Для вычисления интегралов в последнем выражении представим решение системы (3)  
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левыми начальными условиями. Поскольку для γ1(t,τ) справедливы начальные условия (3), 
получаем 
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Решение однородного уравнения имеет следующий вид: 
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где 1
1i ja    — коэффициенты в записи полинома P1(D); w1(t) — функция веса (импульсная пе-

реходная функция) контура ограничения угловой скорости крена. 
В результате выражение для E(γ(t)) приобретает вид 
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Рассмотрим далее условия, обеспечивающие желаемое поведение обобщенной характе-
ристики E(γ(t)). 

Обеспечение желаемого поведения системы автоматического управления угловым 
положением летательного аппарата при изменении ее структуры. Найдем изображение 
по Лапласу для E(γ(t)): 
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Учитывая, что последнее слагаемое содержит интеграл свертки, получаем 
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Двойная сумма в данном выражении может быть представлена соотношением  
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с учетом которого окончательно получаем 



 Управление креном высокоманевренного летательного аппарата 31 

ИЗВ. ВУЗОВ. ПРИБОРОСТРОЕНИЕ. 2020. Т. 63, № 1 

      1
1 0 1

1

( )1
( ) ( ) ( ) ( )

( )

P sL E t s s s
P s

  
            

.  (6) 

Общий знаменатель полученного дробно-рационального изображения имеет вид: 
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Потребуем, чтобы все корни многочлена c(s) были вещественными и обеспечивали за-
данную степень устойчивости η. Выполнение этих условий гарантирует, что обобщенная ре-
акция E(γ(t)) системы будет апериодической или слабо колебательной, а время переходного 
процесса в системе будет не более р 3t   . Для удовлетворения этих требований синтезируем 

параметры управляющей части интегрированной системы на основе модифицированного ал-
гебраического критерия Соколова — Липатова [14,15]. 

Следующие условия обеспечивают расположение корней многочлена c(s) на веществен-
ной оси слева от вертикальной линии, проходящей через точку (−η, j0): 
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Решение этой системы неравенств относительно параметров управляющей части завер-
шает процедуру синтеза. 

Для иллюстрации изложенного подхода рассмотрим задачу синтеза системы автомати-
ческого управления угловым положением летательного аппарата с параметрами nэ = 30,7, 
n22 = 6,7 и интенсивностью переключения каналов λ = 1 с–1. При этом коэффициенты харак-
теристического полинома контура управления углом крена определяются как 
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а соответственно коэффициенты характеристического полинома контура ограничения угло-
вой скорости крена 
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Найдем теперь коэффициенты полинома c(s), определяющие обобщенную реакцию сис-
темы E(γ(t)): 

0 1
6 3 3 4с a a   ;  0 0 1 0 1

5 3 2 3 3 23 6 4с a a a a a      ; 

   0 0 0 1 0 0 1 0 1
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3 3 2 1 0 3 3 2 1 2 3 2 1 31 3 2 4 3 6 4с a a a a a a a a a a a a a              ; 

     1 0 0 0 0 1 0 0 0 1 0 0
2 3 3 2 1 0 2 3 2 1 1 3 21 3 2 4 3 6с a a a a a a a a a a a a            ; 

   1 0 0 0 0 1 0 0 0
1 2 3 2 1 0 1 3 2 11 3 2 4с a a a a a a a a a         ;  1 0 0 0 0

0 1 3 2 1 0 1с a a a a a     . 

Подставляя полученные коэффициенты в систему неравенств (7), находим множество 
значений параметров управляющей части, обеспечивающих желаемую обобщенную реакцию 
системы E(γ(t)), например: 

γ γ γ16,42; 6,19; 0,56; 2,06; 0,30k k k k k       . 
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Результаты моделирования синтезированной системы для различных моментов пере-
ключения каналов управления представлены на рис. 4 графиками переходных процессов  
(в относительных единицах): 1 — γ(t), 2 — ωγ(t), 3 — U2(t), 4 — U1(t), 5 — U(t). Результаты 
свидетельствуют о том, что при переключении на канал ограничения в системе сохраняется 
апериодический характер переходных процессов, без забросов и колебаний. 
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Рис. 4 

Заключение. Предложенный в работе метод совмещенного синтеза алгоритмов управ-
ления каналами стабилизации и ограничения заданных параметров с использованием обоб-
щенной характеристики системы позволяет устранить несогласованное взаимодействие кана-
лов системы управления. При этом появляется возможность выполнять пространственные 
маневры с большими значениями угловых скоростей, углов атаки и скольжения на малых, 
близких к нулевым, скоростях. Однако выполнение таких маневров приводит к резкому из-
менению характера обтекания управляющих плоскостей самолета воздушным потоком, что 
создает предпосылки для образования вихрей, срыва потока и сваливания в штопор. 

Чтобы устранить подобные негативные явления в состав системы управления полетом 
вводятся каналы ограничения основных эксплуатационных параметров. В настоящее время 
накоплен богатый опыт разработки каналов управления параметрами полета, которые обес-
печивают высокую точность и качество управления на заданных режимах полета и для фик-
сированного диапазона изменения внешних условий. Однако этого оказывается недостаточно 
для получения высоких показателей совместного функционирования совокупности подсис-
тем в рамках интегрированной системы управления. В результате возникает так называемый 
интегративный эффект, суть которого заключается в том, что объединение оптимальных под-
систем не обеспечивает оптимальных характеристик системы в целом.  

Результаты моделирования подтверждают эффективность предложенного метода. 
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ROLL CONTROL OF A HIGHLY MANEUVERABLE AIRCRAFT  
UNDER CONDITIONS OF STRUCTURAL UNCERTAINTY 

E. Yu. Abdullina, V. N. Efanov 

Ufa State Aviation Technical University, 450008, Ufa, Russia  
E-mail: efanov@mail.ru 

 
The problem of controlling a highly maneuverable aircraft capable of changing its position in space 

by modifying the velocity vector in magnitude or direction is considered. A rational algorithm developed for 
governing an automatic flight control system that does not exceed the main operational limits is presented. 
For this purpose, in addition to channels for stabilizing the angular position, channels for limiting the speci-
fied parameters are included in the aerobatic circuit that controls movement around the center of mass of 
the aircraft. A method is proposed for ensuring the coordinated interaction of these channels in the switch-
ing mode by using a generalized system characteristic that allows describing the entire ensemble of output 
reactions of the system for all possible moments of change in the structure of the control part. The effec-
tiveness of the proposed approach is confirmed by the results of modeling the synthesized system of 
automatic control of the angular position of the aircraft. 
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