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ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА РАБОТЫ 

 Актуальность темы исследования. Авиационная техника претерпела несколько исто-

рических этапов своего развития, каждый из которых определялся созданием определенных 

инноваций. Расширение диапазона скоростей и высот полета самолета привело к необходимо-

сти решения проблем аэродинамики и динамики полета, а также автоматизации управления 

для улучшения устойчивости и управляемости. Произошедший в дальнейшем переход на ста-

тически неустойчивые компоновки привел к существенному росту влияния системы управле-

ния на пилотажные свойства самолета - по сути, она стала их определять. Стремление к улуч-

шению пилотажных характеристик авиационной техники связано с требованиями достижения 

необходимой эффективности выполнения целевых задач пилотирования, а также обеспечения 

необходимого уровня безопасности полета.  

 С развитием авиационной техники к системам управления предъявляются все более 

строгие требования. Они должны обеспечивать наивысшую точность пилотирования на всех 

режимах полета и функционировать в условиях неопределенностей. Эти неопределенности 

возникают из-за неточного знания параметров динамики объекта управления, деформаций 

конструкции, а также действия внешних возмущений. По этой причине имеется необходи-

мость использования таких алгоритмов управления, которые не требовали бы детального и 

точного знания динамических характеристик объекта управления, а базировались только на 

анализе управляющих воздействий и выходных параметров. При этом, желаемое качество ре-

гулирования должно обеспечиваться путем изменения структуры или коэффициентов закона 

управления.  

Адаптивные системы управления наиболее эффективно работают в условиях неопре-

деленностей, поскольку получают информацию о состоянии объекта управления в режиме ре-

ального времени, а развитие вычислительной техники способствует усовершенствованию ме-

тодов определения необходимых параметров. Поэтому задача разработки адаптивных алго-

ритмов управления летательных аппаратов, которые могут обеспечить наилучшие свойства 

объекта управления, является актуальной и представляет большой практический интерес. 

Анализ научных работ, опубликованных в открытых источниках, показал, что: 

1) Подавляющее большинство работ не содержит результатов экспериментальных ис-

следований, полученных на пилотажных стендах или в летных испытаниях. Как 

правило, приводятся результаты математического моделирования либо лишь мате-

матические выкладки; 

2) Зачастую объектами управления являются упрощенные линеаризованные стацио-

нарные математические модели динамики летательных аппаратов, не учитывающие 

нелинейные свойства приводов органов управления; 
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3) В отечественных открытых источниках в целом крайне мало публикаций, посвя-

щенных вопросам синтеза адаптивных систем управления ЛА. 

 В работе рассматривается один из методов синтеза адаптивного регулятора, в основе 

закона управления которого лежит принцип так называемой обратной динамики. Адаптивные 

свойства регулятора обеспечиваются с помощью применения алгоритма онлайн-идентифика-

ции параметров объекта управления. Кроме того, для обеспечения работоспособности алго-

ритмов управления в условиях влияния нелинейностей приводов управляющих поверхностей 

разработан алгоритм функционирования так называемого нелинейного префильтра, позволя-

ющий обеспечить снижение потребных скоростей отклонения органов управления. 

 Цель диссертационной работы - повышение безопасности полета и улучшение пило-

тажных свойств ЛА различных классов путем синтеза алгоритмов адаптивной системы управ-

ления с онлайн-идентификацией параметров объекта управления в реальном масштабе вре-

мени, базирующихся на принципе обратной динамики, а также построения нелинейного пре-

фильтра, подавляющего явление раскачки самолета летчиком и обеспечивающего работу при-

водов рулевых поверхностей в линейной области. Эффективность разработанных алгоритмов 

должна быть подтверждена путем математического моделирования, а также проведения экс-

периментальных исследований с использованием математических моделей различных лета-

тельных аппаратов. 

Задачи исследования: 

1. Синтез регуляторов на базе принципа обратной динамики в заданных каналах 

управления ЛА, выбор и обоснование наилучшего подхода к реализации алгорит-

мов. 

2. Разработка алгоритма идентификации линеаризованной модели движения ЛА в ре-

жиме реального времени в заданных каналах, анализ влияния шумов сигналов на 

процесс идентификации. 

3. Построение адаптивного варианта системы управления на базе принципа обратной 

динамики, функционирующего в связке с алгоритмом онлайн-идентификации. 

4. Разработка нелинейного префильтра-гасителя колебаний, обеспечивающего подав-

ление раскачки самолета летчиком и не допускающего выхода приводов рулевых 

поверхностей на максимальную скорость перемещения. 

5. Проведение экспериментальных исследований разработанного адаптивного регуля-

тора и префильтра на пилотажных стендах в различных условиях с целью оценки 

их эффективности.  
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Объектом исследования является система самолет-летчик. Предметом исследования 

адаптивная система управления ЛА, построенная на базе принципа обратной динамики с ис-

пользованием алгоритмов непрерывной идентификации параметров линеаризованной модели 

ЛА, а также нелинейный префильтр, обеспечивающий уменьшение потребных скоростей от-

клонения органов управления. 

Методы исследования. Для решения поставленных задач проводится математическое 

моделирование на ЭВМ, а также экспериментальные исследования по выполнению задач руч-

ного пилотирования с использованием пилотажных стендов лаборатории НИЛ ПССЛ.  

Научная новизна диссертационной работы заключается в следующем:  

1. Разработан алгоритм онлайн-идентификации параметров модели движения ЛА, 

обеспечивающий получение достоверных параметров линеаризованной математической мо-

дели в режиме реального времени. 

2. Сформированы законы управления регулятора, базирующиеся на принципе об-

ратной динамики, показана целесообразность и эффективность использования упрощенных 

моделей движения ЛА для построения регулятора. 

3. Разработан нелинейный префильтр-гаситель колебаний, позволяющий обеспе-

чивать работу приводов рулей в линейной области и не вводящий дополнительного фазового 

запаздывания. 

Теоретическая значимость.  

1. Предложена процедура онлайн-идентификации линеаризованной модели дви-

жения летательного аппарата с проверкой сингулярности решения. 

2. Обоснована возможность использования упрощенной модели движения ЛА для 

синтеза регулятора, базирующегося на принципе обратной динамики.  

3. Совокупность регулятора и алгоритма идентификации в режиме онлайн обеспе-

чивает желаемую динамику объекта управления как в штатных условиях, так и при возникно-

вении отказов. 

4. Предложен вариант нелинейного префильтра, обеспечивающий подавление яв-

ления раскачки ЛА летчиком путем существенного уменьшения потребных скоростей откло-

нения рулей и не вводящий дополнительного фазового запаздывания в линейной области. 

Практическая значимость. Разработанные алгоритмы управления и идентификации 

позволяют: 

1. Обеспечить динамику объекта управления в заданных каналах управления, 

близкую к динамике звена первого порядка, путем синтеза адаптивного закона управления, 

базирующегося на принципе обратной динамики, а также подавление явления раскачки путем 
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введения нелинейного префильтра, тем самым существенно улучшить точность выполнения 

задач и повысить безопасность пилотирования; 

2. Обеспечить адаптивные свойства регулятора с учетом действия неопределенно-

стей, таких как неточное знание параметров объекта управления и возникновение отказов; 

3. Не допустить возникновения раскачки ЛА летчиком путем снижения потребных 

скоростей отклонения рулевых поверхностей вплоть до исключения выхода привода на мак-

симальную скорость движения выходного звена. 

 Эффективность предложенного адаптивного регулятора и префильтра по сравнению с 

традиционными методами построения законов управления подтверждена путем проведения 

экспериментальных исследований на пилотажном стенде.  

На защиту выносятся: 

1) Алгоритм параметрической идентификации коэффициентов системы уравнения дви-

жения ЛА заданной структуры с использованием обновляемого буфера данных, 

функционирующий в режиме реального времени. 

2) Закон управления адаптивного регулятора, базирующегося на принципе обратной ди-

намики с онлайн-идентификацией динамических коэффициентов и синтезированный 

на основе упрощенной модели движения летательного аппарата. 

3) Нелинейный префильтр-гаситель колебаний, позволяющий обеспечить подавление 

явления раскачки самолета летчиком путем существенного снижения потребных ско-

ростей отклонения руля вплоть до исключения выхода привода на максимальную 

скорость. 

Соответствие паспорту специальности 2.5.16 – Динамика, баллистика, управление 

движением летательных аппаратов: 

Пункт 9. Разработка алгоритмов управления высокоавтоматизированных ЛА, повышаю-

щих безопасность полета, точность управления различных летательных аппаратов, а также 

обеспечивающих улучшение летно-технических характеристик средствами автоматизации. 

Пункт 10. Исследование и разработка методов синтеза законов управления движением 

ЛА в условиях разнообразных неопределенностей, порожденных неполным и неточным зна-

нием свойств объекта управления и условий, в которых он функционирует, а также возмож-

ными отказами оборудования и повреждениями конструкции ЛА. 

Достоверность результатов. Достоверность исследований подтверждается в диссер-

тационной работе следующим: 

- оценкой адекватности полученных алгоритмов идентификации онлайн путем выпол-

нения математического моделирования с использованием нелинейных моделей движения ЛА; 
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- проведением экспериментальных исследований на пилотажных стендах с использова-

нием нескольких динамических конфигураций и математических моделей ЛА. 

Апробация и публикация результатов. По теме диссертационной работы: 

- опубликовано 4 научных работы в изданиях, рекомендованных ВАК; 4 научных пуб-

ликаций в журналах, индексируемых в базе данных Scopus (в т.ч. Q1);  

- получен патент на изобретение; 

- сделано 14 докладов на международных и всероссийских конференциях. 

Личный вклад автора. Разработан алгоритм идентификации модели движения ЛА за-

данной структуры в режиме онлайн, разработаны законы управления регулятора в соответ-

ствии со структурой идентифицируемой модели движения ЛА, разработан алгоритм нелиней-

ного префильтра, обеспечивающего снижения потребных скоростей сигналов, поступающих 

на приводы рулевых поверхностей. 

Структура и объём работы. Диссертационная работа состоит из введения, четырех 

глав, заключения, списка литературы и списка сокращений. 

 

ОСНОВНОЕ СОДЕРЖАНИЕ РАБОТЫ 

 Во введении обоснована актуальность и степень разработанности темы исследований 

настоящей диссертационной работы, сформулированы цели и задачи. 

Глава 1 посвящена обзору и анализу различных способов реализации регулятора, ос-

нованного на принципе обратной динамики. Существует несколько известных способов син-

теза закона управления на базе обратной динамики. Основными из них являются: 

- введение фильтра обратной динамики; 

- нелинейная обратная динамика (NDI); 

- инкрементальная нелинейная обратная динамика (INDI). 

Принцип обратной динамики заключается в подборе регулятора с такой структурой и 

параметрами, чтобы обеспечить сокращение нулей и полюсов передаточной функции объекта 

управления по заданной управляемой координате. Таким образом обеспечивается равенство 

входного и выходного сигнала в каждый момент времени. Целесообразность использования 

регулятора на базе обратной динамики для построения контура управления ЛА подтвержда-

ется известной моделью частоты среза, которая вводит предположение, что в районе частоты 

среза разомкнутая система самолет-летчик описывается следующим соотношением: 

𝑊𝑊раз(𝑗𝑗𝑗𝑗) = 𝑊𝑊𝑐𝑐(𝑗𝑗𝑗𝑗) ∙ 𝑊𝑊л(𝑗𝑗𝑗𝑗) = 𝐾𝐾л
𝜔𝜔𝑐𝑐
𝑗𝑗𝜔𝜔
𝑒𝑒−𝑗𝑗𝑗𝑗𝜏𝜏𝑒𝑒   (1) 
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Исходя из известных свойств поведения летчика, для обеспечения наиболее точного и 

комфортного пилотирования его описывающая функция в районе частоты среза должна при-

ближенно соответствовать коэффициенту усиления, т.е. 

  𝑊𝑊л(𝑗𝑗𝑗𝑗) = 𝐾𝐾л𝑒𝑒−𝑗𝑗𝑗𝑗𝜏𝜏𝑒𝑒     (2) 

Можно получить, что частотная характеристика объекта управления по углу тангажа 

или крена должна приближенно соответствовать интегрирующему звену: 

    𝑊𝑊𝑐𝑐(𝑗𝑗𝑗𝑗) = 𝜔𝜔𝑐𝑐
𝑗𝑗𝜔𝜔

    (3) 

 Таким образом, для обеспечения желаемой динамики ЛА по углам Эйлера, близкой к 

динамике интегрирующего звена 𝐾𝐾
𝑝𝑝
, необходимо свести динамику объекта управления по уг-

ловой скорости тангажа к коэффициенту усиления K. 

 Рассмотрим введение фильтра в разомкнутой цепи управления, полностью компенси-

рующего собственную динамику объекта управления.  Как показано выше, желаемая дина-

мика летательного аппарата с регулятором определяется условием равенства текущей угловой 

скорости 𝜔𝜔 желаемой 𝜔𝜔жел в каждый момент времени: 

     𝜔𝜔(𝑡𝑡) = 𝜔𝜔жел(𝑡𝑡)     (4) 

 В принципе обеспечить это условие можно путем введения фильтра, описываемого пе-

редаточной функцией, определяемой следующим соотношением: 

    WОД(p) = 1/G(p) = G-1(p)     (5) 

 Здесь G(p) – передаточная функция летательного аппарата по управляемой координате, 

G-1(p) – фильтр обратной динамики. Для случая, когда фильтр обратной динамики вводится в 

одном канале управления, G-1(p) является передаточной функцией. В случае многомерного 

объекта управления, вводится система фильтров, представленная в матричной форме. 

 
Рисунок 1 – Включение фильтра обратной динамики в контур управления. 

 Способ синтеза регулятора на основе введения фильтра G-1(p) в разомкнутой цепи 

управления имеет ряд существенных недостатков и трудностей в реализации:  

1) Необходимость абсолютно точного знания параметров динамики объекта управления 

(его передаточной функции); 

2) Невозможность физической реализуемости идеального фильтра обратной динамики. 

поскольку передаточная функция фильтра G-1(p), как правило, имеет порядок числи-

теля больший, чем порядок знаменателя; 
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3) Необходимость обеспечить устойчивость исходного объекта управления, если он яв-

ляется неустойчивым (например, сверхзвуковой самолет, статически неустойчивый на 

дозвуковых скоростях). 

4) Фильтры обратной динамики формируют управляющие сигналы, имеющие большую 

скорость изменения, что требует обеспечения высокого быстродействия приводов 

управляющих поверхностей ЛА. 

Повышение робастности регулятора (уменьшение чувствительности к неточному зна-

нию параметров объекта управления) решается путем введения дополнительных интеграль-

ных законов, что ухудшает характеристики объекта управления. Решение проблемы физиче-

ской реализуемости такого фильтра предложено в виде последовательного включения допол-

нительного выравнивающего динамического звена, имеющего передаточную функцию вида: 

    𝑊𝑊𝐹𝐹(𝑝𝑝) = 𝐾𝐾
𝑝𝑝+𝐾𝐾

    (6) 

 Величина свободного члена выравнивающего фильтра выбирается как компромисс 

между шириной частотного диапазона, в котором динамика объекта управления близка к ко-

эффициенту усиления, и возможностями приводов отработать управляющий сигнал. 

 Другой метод синтеза регулятора на базе принципа обратной динамики, имеющий 

название нелинейная обратная динамика (NDI), реализуется путем введения нескольких об-

ратных связей по вектору состояния, коэффициенты которых выбираются таким образом, 

чтобы обеспечить компенсацию собственной динамики объекта управления по угловому уско-

рению. На примере линеаризованных уравнений динамики самолета в продольном канале: 

 𝑉̇𝑉 =  𝑋𝑋�𝑉𝑉∆𝑉𝑉 + 𝑋𝑋�𝛼𝛼∆𝛼𝛼 + 𝑋𝑋�𝜔𝜔𝑧𝑧∆𝜔𝜔𝑧𝑧 + 𝑋𝑋�𝜗𝜗∆𝜗𝜗 + 𝑋𝑋�𝑃𝑃∆𝑃𝑃 + 𝑋𝑋�𝛿𝛿в∆𝛿𝛿в 
 𝛼̇𝛼 =  −𝑌𝑌�𝑉𝑉∆𝑉𝑉 − 𝑌𝑌�𝛼𝛼∆𝛼𝛼 + 𝑌𝑌�𝜔𝜔𝑧𝑧∆𝜔𝜔𝑧𝑧 − 𝑌𝑌𝜗𝜗∆𝜗𝜗 − 𝑌𝑌�𝑃𝑃∆𝑃𝑃 − 𝑌𝑌�𝛿𝛿в∆𝛿𝛿в   (7) 
 𝜔𝜔𝑧̇𝑧 =  𝑀𝑀�𝑧𝑧

𝑉𝑉∆𝑉𝑉 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧
𝛼𝛼∆𝛼𝛼 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧

𝜔𝜔𝑧𝑧∆𝜔𝜔𝑧𝑧 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧
𝜗𝜗∆𝜗𝜗 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧

𝑃𝑃∆𝑃𝑃 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧
𝛿𝛿в∆𝛿𝛿в 

 𝜗̇𝜗 = ∆𝜔𝜔𝑧𝑧  
 Получим закон управления, обеспечивающий компенсацию динамики по угловому 

ускорению тангажа из уравнения моментов (пренебрегая составляющей момента от двигателя, 

поскольку управление в канале тангажа предполагается осуществлять отклонением руля вы-

соты): 

∆𝛿𝛿в = 1

𝑀𝑀�𝑧𝑧
𝛿𝛿в ∗ �𝜔̇𝜔𝑧𝑧жел − �𝑀𝑀�𝑧𝑧

𝑉𝑉∆𝑉𝑉 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧
𝛼𝛼∆𝛼𝛼 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧

𝜔𝜔𝑧𝑧∆𝜔𝜔𝑧𝑧 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧
𝜗𝜗∆𝜗𝜗��    (8) 

 В этом случае, динамика объекта управления по угловой скорости будет близка к инте-

грирующему звену. Соответственно, при охвате обратной связью по угловой скорости и вве-

дении коэффициента усиления в прямую цепь, передаточная функция самолета по угловой 

скорости тангажа примет следующий вид: 

   𝑊𝑊𝑐𝑐(𝑝𝑝) = 𝜔𝜔𝑧𝑧(𝑝𝑝)
𝑋𝑋В(𝑝𝑝)

= 1/𝑇𝑇
𝑝𝑝+1/𝑇𝑇

    (9) 
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 Здесь 1/𝑇𝑇 – это коэффициент усиления в прямой цепи контура угловой скорости. Этот 

коэффициент эквивалентен постоянной времени передаточной функции выравнивающего 

фильтра, применяемого при реализации фильтра обратной динамики. 

 
Рисунок 2 – Реализация регулятора на базе принципа нелинейной обратной динамики в 

продольном канале самолета. 

 Такой способ построения регулятора является более практичным, чем введение филь-

тра обратной динамики, поскольку:  

 1) Неустойчивый объект управления не требуется предварительно охватывать допол-

нительными обратными связями;  

 2) Отсутствуют присущие фильтру обратной динамики трудности с физической реали-

зацией; 

 3) Несколько меньшие потребные скорости приводов управляющих поверхностей по 

сравнению с фильтрами ОД. 

 Однако, неточность знания параметров динамики объекта управления (матриц А и В) 

также будет влиять на качество регулирования, как и в случае с введением фильтра обратной 

динамики.  

 В работе рассматривается возможность построения и реализации NDI-регулятора, в ос-

нове которого лежит модель короткопериодического продольного движения самолета, имею-

щая следующий вид: 

    𝛼̇𝛼 =  −𝑌𝑌�𝛼𝛼∆𝛼𝛼 + 𝑌𝑌�𝜔𝜔𝑧𝑧∆𝜔𝜔𝑧𝑧 − 𝑌𝑌�𝛿𝛿в∆𝛿𝛿в   (10) 
    𝜔𝜔𝑧̇𝑧 =  𝑀𝑀�𝑧𝑧

𝛼𝛼∆𝛼𝛼 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧
𝜔𝜔𝑧𝑧∆𝜔𝜔𝑧𝑧 + 𝑀𝑀�𝑧𝑧

𝛿𝛿в∆𝛿𝛿в 
 Использование модели такой структуры позволяет реализовать регулятор путем введе-

ния двух обратных связей вместо четырех, что существенно упрощает синтез регулятора.  

 Заключительным способом реализации регулятора на базе принципа обратной дина-

мики, рассматриваемым в настоящей работе, является так называемая инкрементальная нели-

нейная обратная динамика или INDI. Основным его достоинством является отсутствие необ-

ходимости точного знания параметров математической модели динамики объекта управления. 

Закон управления таким регулятором формируется на основе предположения, что величина 

управляющего сигнала и производной управляемой координаты за малый интервал времени 
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(под малым интервалом понимается период времени порядка 0,01-0,02 c) меняется суще-

ственно, а изменением самой управляемой координаты можно пренебречь.  

 Примем, что нелинейная динамика объекта управления описывается уравнением сле-

дующего вида: 

     𝑥̇𝑥 = 𝑓𝑓(𝑥𝑥) + 𝐵𝐵(𝑥𝑥)𝑢𝑢     (11) 

 Разложение в ряд Тейлора выражения (11) имеет следующий вид: 

  𝑥̇𝑥 ≈ 𝑥̇𝑥0 + 𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

[𝑓𝑓(𝑥𝑥) + 𝐵𝐵(𝑥𝑥)𝑢𝑢](𝑥𝑥 − 𝑥𝑥0) + 𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

[𝑓𝑓(𝑥𝑥) + 𝐵𝐵(𝑥𝑥)𝑢𝑢](𝑢𝑢 − 𝑢𝑢0)    (12) 

 Принимая допущение, что 𝑥𝑥 ≈ 𝑥𝑥0, уравнение (12) примет следующий вид: 

    𝑥̇𝑥 ≈ 𝑥̇𝑥0 + 𝐵𝐵(𝑥𝑥)(𝑢𝑢 − 𝑢𝑢0)     (13) 

 Таким образом, принимая условие 𝑥̇𝑥 = 𝑥̇𝑥жел, закон управления инкрементального регу-

лятора определяется соотношением: 

   𝑢𝑢 = 𝐵𝐵(𝑥𝑥0)−1(𝑥̇𝑥жел − 𝑥̇𝑥0) + 𝑢𝑢0    (14) 

 Здесь 𝑥𝑥0 и 𝑢𝑢0 – это измерение соответственно состояния и управления на предыдущем 

шаге. Реализация такого закона управления показана на рисунке 3. 

 

Рисунок 3 – Структурная схема включения INDI-регулятора в продольный канал самолета. 

 Здесь 𝑧𝑧−1 – запаздывание на один шаг измерения. Введение такого запаздывания необ-

ходимо для вычисления приращений управляющего воздействия и производной управляемой 

координаты на каждом последующем шаге измерения и синхронизации измерений. 

 Несмотря на отсутствие необходимости точного знания динамики объекта управления, 

имеется ряд серьезных недостатков, присущих такому регулятору:  

1) Необходимость введения обратной связи по производной управляемой координаты;  

2) Очень высокие скорости изменения управляющих сигналов; 

3) Высокая чувствительность к запаздыванию в тракте управления. 
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 Проведенный анализ показал, что наиболее целесообразным для использования на 

борту ЛА по совокупности факторов является NDI-регулятор. Подтверждением этому явля-

ется то, что такой закон управления в явном виде используется в системах управления реаль-

ных серийных ЛА, фильтр обратной динамики входит в состав системы управления вертоле-

том UH-60M, а инкрементальный закон был реализован лишь на экспериментальных образцах 

ЛА с повышенными характеристиками измерительной, вычислительной и исполнительной ча-

стей. 

В Главе 2 описывается разработанный в рамках настоящего исследования алгоритм 

онлайн-идентификации, позволяющий определять коэффициенты линеаризованной модели 

движения летательного аппарата в режиме реального времени и использовать их для 

настройки параметров регулятора. Алгоритм идентификации использует данные о входных и 

выходных сигналах объекта управления для определения коэффициентов системы дифферен-

циальных уравнений движения ЛА. Основой этого алгоритма является известный метод 

наименьших квадратов, примененный к определению коэффициентов системы дифференци-

альных уравнений в матричной форме. 

Систему дифференциальных уравнений, описывающих динамику линейной системы, 

можно представить в матричной форме:  

     𝑥̇𝑥 = 𝐴𝐴𝐴𝐴 + 𝐵𝐵𝐵𝐵     (15) 

Приняв допущение, что на коротком интервале времени изменением коэффициентов 

дифференциальных уравнений можно пренебречь, и интегрируя эти уравнения с постоянным 

шагом, можно записать систему уравнений в следующем виде: 

   

𝑥̇𝑥1 = 𝐴𝐴𝑥𝑥1 + 𝐵𝐵𝑢𝑢1
𝑥̇𝑥2 = 𝐴𝐴𝑥𝑥2 + 𝐵𝐵𝑢𝑢2

⋮
𝑥̇𝑥𝑙𝑙 = 𝐴𝐴𝑥𝑥𝑙𝑙 + 𝐵𝐵𝑢𝑢𝑙𝑙

     (16) 

Здесь 𝑥̇𝑥1,2,… и другие величины, имеющие нижний числовой индекс – это значения век-

торов состояний и управлений в соответствующий момент времени t; 𝑙𝑙 – число шагов инте-

грирования, определяющее размерность выборки данных; А и В – матрицы коэффициентов 

уравнений динамики исследуемого объекта управления, элементы которых приняты постоян-

ными на заданном интервале времени.  

Для (16) справедлива следующая форма записи: 

    ℎ = 𝐸𝐸𝐸𝐸     (17) 

 здесь ℎ = �
𝑥̇𝑥1𝑇𝑇

𝑥̇𝑥2𝑇𝑇

𝑥̇𝑥𝑙𝑙𝑇𝑇
� [𝑙𝑙 × 𝑛𝑛], 𝐸𝐸 =

⎣
⎢
⎢
⎡𝑥𝑥1

𝑇𝑇 𝑢𝑢1𝑇𝑇

𝑥𝑥2𝑇𝑇 𝑢𝑢2𝑇𝑇
⋮

𝑥𝑥𝑙𝑙𝑇𝑇 𝑢𝑢2𝑇𝑇⎦
⎥
⎥
⎤
 [𝑙𝑙 × (𝑛𝑛 + 𝑚𝑚)], 𝑔𝑔 = �𝐴𝐴

𝑇𝑇

𝐵𝐵𝑇𝑇
�  [(𝑛𝑛 + 𝑚𝑚) ×  𝑛𝑛];  
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Такая запись системы (16) позволяет из известных матриц ℎ и 𝐸𝐸 определить неизвест-

ную матрицу 𝑔𝑔, содержащую матрицы коэффициентов дифференциальных уравнений 𝐴𝐴 и 𝐵𝐵. 

Прямое решение этого уравнения можно получить, умножив обе его части на обратную мат-

рицу 𝐸𝐸−1: 

   𝐸𝐸−1ℎ = 𝐸𝐸−1𝐸𝐸𝐸𝐸 = 𝑔𝑔    (18) 

Необходимым условием существования обратной матрицы 𝐸𝐸−1 являются требования 

квадратичности исходной матрицы, а также ее невырожденность, при которой ее определи-

тель строго ненулевой. Для обеспечения этого условия, необходимо умножить обе части урав-

нения (18) на транспонированную матрицу 𝐸𝐸𝑇𝑇, тогда: 

   𝐸𝐸𝑇𝑇ℎ = 𝐸𝐸𝑇𝑇𝐸𝐸𝐸𝐸     (19) 

Умножив обе части уравнения (19) на матрицу (𝐸𝐸𝑇𝑇𝐸𝐸)−1, получим единственное реше-

ние для матрицы 𝑔𝑔: 

   𝑔𝑔 = (𝐸𝐸𝑇𝑇𝐸𝐸)−1𝐸𝐸𝑇𝑇ℎ    (20) 
 Коэффициенты матриц A и B, полученные решением уравнения (20), справедливы для 

одного опорного режима полета, поэтому требуется вычисление этих коэффициентов в непре-
рывном режиме. Для этого массив данных, на основе которого и проводится процедура иден-
тификации, необходимо постоянно обновлять с течением времени. Обновление массива дан-
ных, далее называемого буфером, реализуется следующим образом – массив начинает запол-
няться параметрами, полученными с датчиков (или вычисленными в процессе математиче-
ского моделирования). Когда количество элементов массива достигает размера буфера, начи-
нается процесс онлайн-идентификации, при этом первый элемент массива соответствует пер-
вому элементу с начала измерения (моделирования), а последний – текущему шагу tтек. Когда 
текущий шаг измерения превышает размер буфера, первый его элемент удаляется, второй ста-
новится первым, а последний равен текущему шагу tтек.  Графическая иллюстрация работы 
обновляемого буфера данных показана на рисунке 4. 

 
Рисунок 4 – Графическая иллюстрация алгоритма работы обновляемого буфера данных. 
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 Здесь [x] – вектор переменных состояния; l – размерность буфера, с; tтек – текущий шаг 
измерений. Случай а) – буфер данных не заполнен, идентификация не выполняется. Случай б) 
– количество измерений равно размеру буфера данных, начинается процесс онлайн-иденти-
фикации. Случай в) – общее количество измерений превысило размер буфера данных, буфер 
содержит обновленные данные, последний его элемент равен текущему шагу измерения. С 
помощью применения обновляемого буфера данных становится возможным выполнять иден-
тификацию параметров нестационарных динамических систем в постоянном режиме, а также 
проводить линеаризацию нелинейных систем на конечном интервале времени. Вычисляемые 
коэффициенты математической модели динамики ЛА используются в дальнейшем для синтеза 
регулятора на базе принципа нелинейной обратной динамики, а их идентификация в реальном 
масштабе времени обеспечивает адаптивность и робастность регулятора. Исследования пока-
зывают, что при использовании буфера данных, содержащего 1-2 секунды записи параметров 
движения ЛА, обеспечивается компромисс между скоростью сходимости оценок параметров 
математической модели. Это подтверждается проведением экспериментальных исследований, 
в которых моделируется резкое изменение параметров объекта управления (ступенчатое 
уменьшение эффективности управления).  

 
а)      б) 

Рисунок 5 – Изменение оценки коэффициента матрицы B:  

а) При длине буфера 0,5 с; б) При длине буфера 1 с. 

 В момент наступления отказа при условии, что длина буфера составляет 0,5 с, виден 
существенный «заброс» коэффициентов матрицы эффективности. Время подстройки коэффи-
циентов с учетом «заброса» составило ~0,7 сек. Кроме заброса, заметны отклонения оценки от 
реального значения, обусловленные неточностями численного решения дифференциальных 
уравнений при моделировании, а также шумами от датчика положения рычага управления. 
При размере буфера 1 с, переходный процесс стал более плавным, не происходит забросов 
коэффициентов Время сходимости оценок составляет менее 1 секунды. Дальнейшее увеличе-
ние длины буфера до l = 3 … 4 с приводит к тому, что сходимость оценок к их исходным вели-
чинам достигается более чем за 2 секунды. 
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 Кроме того, исследуется влияние шумов сигналов на процесс онлайн-идентификации. 
Негативные эффекты от шумовой составляющей, заключающиеся в существенном (на по-
рядки) искажении оценок параметров модели динамики ЛА устраняются дополнительной 
фильтрацией всех сигналов, поступающих в идентификатор, фильтрами первого порядка. 

В главе 3 приводится описание альтернативного нелинейного префильтра-гасителя ко-
лебаний, обеспечивающего существенное уменьшение потребных скоростей отклонения ру-
лей вплоть до полного исключения выхода привода на максимальную скорость. 

Одной из особенностей летательных аппаратов, оснащенных высокоавтоматизирован-
ными системами управления, является высокая потребная скорость отклонения рулевых по-
верхностей для обеспечения желаемой динамики объекта управления. Приводы рулей ЛА 
имеют ограничения на скорость перемещения выходных звеньев. В пересчете на угловую ско-
рость поворота рулевых поверхностей, эти ограничения в среднем составляют несколько де-
сятков градусов в секунду. Располагаемые скорости отклонения рулевых поверхностей у ЛА 
одного типа, как правило, различаются на несколько град/с.  
 Если потребная скорость отклонения выходного звена привода превышает располагае-
мую, то в контуре управления появляется значительное дополнительное фазовое запаздыва-
ние. Это приводит к уменьшению запасов устойчивости замкнутой системы и может стать 
причиной возникновения колебаний, в худшем случае – расходящихся и незатухающих. Это 
явление известно под названием «раскачка самолета летчиком» или «pilot-induced oscillations», 
PIO. Раскачка, вызванная выходом приводов в нелинейную область функционирования, отне-
сена ко второй категории по классификации причин возникновения этого явления. 
 Повышение располагаемой скорости движения выходных звеньев приводов рулевых 
поверхностей путем установки на борт более мощных насосов гидросистем приведет к росту 
массы ЛА. Поэтому для борьбы с возникновением PIO второй категории создан ряд корректи-
рующих устройств, так называемых префильтров. Их общий принцип работы сводится к 
уменьшению величин и/или скоростей сигналов, поступающих на вход контура управления 
или привода. Существуют различные варианты префильтров, отличающихся по своей струк-
туре.  
 Известен префильтр так называемого «традиционного» класса, который представляет 
собой ограничитель скорости сигнала, поступающего от рычага управления на вход контура 
регулятора. Его структурная схема показана на рисунке 6.  

 

Рисунок 6 – Структурная схема «Традиционного» префильтра. 
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 Однако, традиционный вариант префильтра вводит существенное дополнительное фа-

зовое запаздывание даже в случае, если потребная скорость не превышает возможности ис-

полнительного устройства, а также не уменьшает скорость сигнала, поступающего от обрат-

ных связей системы управления на привод. Поэтому в случае, если система управления вы-

нуждена парировать внешние возмущения (например, интенсивную атмосферную турбулент-

ность), префильтр традиционного класса не поможет избежать существенного превышения 

располагаемой скорости перекладки рулей и возникновения раскачки. 

 Другим известным вариантом подавителей раскачки II-й категории является пре-

фильтр, имеющий название «Rate Limiter with Feedback and Bypass». Он разработан шведской 

компанией SAAB и установлен на самолете JAS-39 «Gripen», который потерпел две аварии из-

за возникновения PIO второй категории. Принцип его работы заключается во введении фазо-

вой компенсации при выходе привода системы управления на максимальную скорость. Моди-

фикация этого префильтра, заключающаяся в интеграции его с вариантом корректирующего 

устройства, разработанного в МАИ, показывает высокую эффективность в борьбе с возникно-

вением PIO. Структурная схема модифицированного префильтра показана на рис. 7. 

 

Рисунок 7 – Структурная схема модифицированного префильтра МАИ. 

 Существуют также и другие алгоритмы функционирования префильтров, однако ввиду 

их несколько меньшей эффективности в настоящей работе они не рассматриваются. 

 В настоящей работе поставлена задача создания альтернативного варианта префильтра, 
который должен обеспечивать подавление явления раскачки самолета летчиком путем сниже-
ния потребных скоростей работы привода. Решение было найдено в виде формирования кор-
ректирующего сигнала на основе сигналов потребной и располагаемой скоростей перемеще-
ния выходного звена привода. Сигнал потребной скорости отклонения руля может быть вы-
числен с использованием упрощенной нелинейной модели привода. В упрощенной модели 
привода этот сигнал является сигналом ошибки, умноженным на собственную частоту модели 
привода. Структурная схема альтернативного префильтра имеет вид, показанный на рис. 8. 
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Рисунок 8 – Структурная схема альтернативного варианта префильтра. 

 Здесь u – управляющий сигнал от регулятора, uк – корректирующий сигнал, u* - скор-
ректированный сигнал, К – собственная частота упрощенной модели привода в префильтре, 
Км – масштабирующий коэффициент. Важно отметить, что параметры модели привода в пре-
фильтре отличаются от параметров реального привода. Если потребная скорость отклонения 
в модели привода не превышает располагаемую, то сигнал от префильтра равен нулю и не 
воздействует на сигнал от регулятора, что позволяет не вводить дополнительного искажения 
в динамику объекта управления. Потребные скорости отклонения руля высоты, полученные 
при выполнении задачи точного отслеживания угла тангажа при отсутствии префильтра, по-
казаны на рисунке 9. 

    

 а)     б) 

Рисунок 9 – Изменение потребной скорости отклонения руля в задаче отслеживания угла 

тангажа при использовании регулятора на базе принципа обратной динамики: а) без пре-

фильтра; б) с префильтром. 

 При величине располагаемой скорости привода, равной +-30 град/с, потребные значе-

ния в отдельные моменты времени превышают 250 град/с. Введение префильтра в контур 

управления позволило существенно уменьшить потребные скорости отклонения органов 



18 
 
управления вплоть до полного исключения выхода привода на максимальную скорость откло-

нения рулевой поверхности на протяжении всего эксперимента. Кроме того, снижение потреб-

ных скоростей перемещения выходного звена привода приводит к снижению его потребной 

мощности. 

Глава 4 содержит результаты экспериментальных исследований по оценке эффектив-

ности рассматриваемого регулятора и нелинейного префильтра. В исследованиях использу-

ются различные модели объектов управления – как линеаризованные, так и нелинейные. Рас-

сматриваются как штатные условия, так и случаи возникновения отказов. Экспериментальные 

исследования проводятся на пилотажных стендах, к их выполнению привлекается несколько 

операторов и летчиков. Задачи пилотирования выполняются как в стационарных, так и в не-

стационарных условиях. Сравнению с предложенными алгоритмами управления подлежали 

законы управления, штатно предусмотренные в модели движения или приведенные в источ-

никах регуляторы, построенные для конкретной модели динамики объектов управления. В 

процессе выполнения экспериментальных исследований выполнялись следующие задачи: 

 - Задача точного отслеживания угла тангажа или крена; 

 - Задача разгона ЛА в горизонтальном полете; 

 - Целевые задачи из перечня ADS-33-PRF (для модели динамики вертолета).  

В каждой серии для одной конфигурации выполнялось не менее 5 экспериментов, ре-

зультаты которых усреднялись. Данные, полученные в ходе выполнения экспериментов, об-

рабатывались с использованием специализированного программного обеспечения, разрабо-

танного в МАИ. 

В первой серии экспериментов выполнялась задача точного отслеживания угла тан-

гажа. Входной сигнал (заданный угол тангажа) является полигармоническим и имеет в своем 

составе 15 гармоник, частоты которых являются ортогональными. В качестве объекта управ-

ления используется линеаризованная модель продольного движения регионального самолета 

с учетом нелинейной динамики привода руля высоты. Разработанный адаптивный закон 

управления сравнивается с интегральным законом, обеспечивающим желаемую динамику по 

угловой скорости тангажа. На рисунке 10 приведены значения оценок дисперсии сигнала 

ошибки для разных вариантов. Использование адаптивного закона управления позволило 

обеспечить снижение оценки дисперсии сигнала ошибки на 13% по сравнению с интеграль-

ным законом управления. 
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Рисунок 10 – Дисперсии сигнала ошибки в задаче точного отслеживания с учетом динамики 

привода. 

 Здесь 1 – динамика самолета без дополнительной системы управления, 2 – интеграль-
ный закон, 3 – адаптивный регулятор на базе обратной динамики. 
 Эти же конфигурации сравнивались в условиях возникновения отказа, заключающе-
гося в резком изменении параметров динамики объекта управления. Оценки дисперсии сиг-
нала ошибки показаны на рисунке 11.  

                                            
   а)    б) 

Рисунок 11. Оценки дисперсии сигнала ошибки в условиях отказа: а) Интегральный закон;  

б) Адаптивный закон. 

 Как видно из рисунка 11, оценка дисперсии сигнала ошибки при возникновении отказа 
увеличивается более чем в 2 раза. Соответственно, такая конфигурация чувствительна к изме-
нению динамики объекта управления.  При использовании адаптивного регулятора с онлайн-
идентификацией коэффициентов, оценка дисперсии ошибки как в штатном случае, так и при 
возникновении отказа, остается практически неизменной. 

 Другая серия экспериментов посвящена выполнению разгона самолета в горизонталь-
ном полете. Задачей оператора было выдерживание постоянной нулевой вертикальной скоро-
сти (𝑉𝑉𝑦𝑦 = 0). Объектом управления является нелинейная модель продольного движения сверх-

звукового пассажирского самолета, статически неустойчивого на дозвуковых скоростях. В ка-
честве средств автоматизации используются статическая обратная связь по приращению угла 
атаки, регулятор на базе принципа обратной динамики с фиксированными коэффициентами, а 
также адаптивный регулятор на базе принципа обратной динамики. В начальный момент вре-
мени эксперимента самолет сбалансирован в горизонтальном полете на скорости 300 км/ч и 
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высоте 500 м, затем происходит увеличение тяги двигателей и разгон самолета. Эксперимент 
останавливался при достижении скорости 800 км/ч. После выполнения эксперимента по за-

писи параметров полета вычисляется оценка дисперсии вертикальной скорости 𝜎𝜎𝑉𝑉𝑦𝑦
2 . На ри-

сунке 12 приведены значения дисперсий вертикальной скорости для разных случаев. 

 
Рисунок 12 – Оценки дисперсии вертикальной скорости при выполнении задачи разгона в 

горизонтальном полете с различными вариантами средств автоматизации. 

 Оценка дисперсии вертикальной скорости при использовании адаптивного регулятора 

в 1.68 раза меньше по сравнению с традиционной обратной связью, и в 2.71 раза меньше, чем 

при использовании «обратной динамики» с фиксированными коэффициентами. 

Заключительная серия экспериментальных исследований проведена с использованием 

полной нелинейной модели динамики соосного вертолета вида «черный ящик», т.е. без апри-

орно известных параметров динамики. В модели присутствует возможность включения так 

называемого штатного автопилота, характеристики которого также являются неизвестными. 

Одной из ключевых особенностей динамики вертолета является его неустойчивость в про-

дольном и поперечном каналах управления без использования средств автоматизации. Осо-

бенно сильно неустойчивые свойства проявляются на малых скоростях полета. На рисунке 13 

показана реакция вертолета на режиме висения на отклонение рычага управления в продоль-

ном канале без средств автоматизации и со штатными средствами автоматизации управления.  

 
                                            а)                                                                                б)                   

Рисунок 13 – Реакция нелинейной модели вертолета на режиме висения на отклоне-
ние рычага управления в продольном канале: а) без средств автоматизации управления, б) Со 

штатными алгоритмами автоматизации  
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Присутствующие в модели алгоритмы штатного автопилота обеспечивают устойчи-

вость вертолета в заданных каналах управления, а также подавляют взаимосвязи продольного 

и бокового движений.  

 Адаптивный регулятор в продольном и поперечных каналах управления реализует два 
типа реакции: Rate Command Attitude Hold (RCAH), когда управляемой координатой является 
угловая скорость в заданном канале управления; Attitude Command Attitude Hold (ACAH), ко-
гда управляемой координатой в заданном канале управления является заданный угол Эйлера 
(тангаж или крен). В путевом канале реализуется только принцип RCAH, когда отклонение 
педалей пропорционально угловой скорости рыскания. Особенностью реализации адаптивных 
алгоритмов на базе принципа обратной динамики является использовании упрощенных моде-
лей движения вертолета для синтеза регулятора в каналах тангажа, крена и рыскания. На ри-
сунке 14 показаны переходные процессы изменения угла тангажа вертолета с использованием 
адаптивных законов управления, реализующих различные типы реакции. 

  
        а)      б) 

Рисунок 14 – Реакция вертолета с адаптивной системой управления на ступенчатое воздей-

ствие в продольном канале: а) Тип реакции RCAH; б) Тип реакции ACAH 

 Для оценки пилотажных характеристик вертолета с разработанными алгоритмами 
управления было проведено несколько серий экспериментов, в которых выполнялись целевые 
задачи из перечня ADS-33-PRF: слалом, разворот на цель, горка/пикирование, разгон и 
торможение. К этим исследованиям были привлечены три опытных оператора, а также лет-
чик-инструктор, освоивший 10 типов вертолетов. Для выполнения маневров «слалом» и «раз-
гон и торможение» были разработаны соответствующие сценарии для визуализации внешней 
обстановки на пилотажном стенде. Оценка пилотажных характеристик производилась в тер-
минах известной шкалы Купера-Харпера. Оценки формировались путем заполнения специ-
альных опросных листов, в которых оценивалось достижение желаемых характеристик вы-
полнения целевых задач, а также уровень компенсирующих действий, вводимых оператором. 
Значения выставленных оценок PR по шкале Купера-Харпера в различных задачах пилотиро-
вания и для разных вариантов автоматизации приведены в Таблице 1. 
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Таблица 1 – Оценки по шкале Купера-Харпера 

Тип СУУ Слалом Разворот на цель Горка/пикир. Разгон/торм. 

Штатная 5 5 4 5 

Адаптивная, RCAH 3.5 4 2 3 

Адаптивная, ACAH 3.5 3.5 2.5 3.5 

 
 Выставленные оценки показывают, что применение адаптивных алгоритмов позволило 
достичь I уровня пилотажных характеристик для всех целевых задач, в то время как штатные 
алгоритмы автопилота обеспечивают II уровень пилотажных характеристик. В задаче «разво-
рот на цель» I уровень пилотажных характеристик достигается только с использованием адап-
тивной системы, реализующей тип реакции ACAH. При использовании адаптивных алгорит-
мов управления отмечалась плавность и предсказуемость реакции вертолета на управляющие 
воздействия. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 Основные результаты диссертационной работы: 
 - Проведено исследование существующих методик построения регуляторов систем 
управления ЛА. Исследовано несколько вариантов реализации такого регулятора, выбран 
наиболее практичный и подходящий для реализации на борту ЛА. 
 - Разработан алгоритм идентификации параметров динамики объекта управления в ре-
жиме реального времени. Разработанный алгоритм идентификации позволил синтезировать 
адаптивные алгоритмы управления, обеспечивающие высокий уровень робастности. 
 - Разработан нелинейный префильтр-гаситель колебаний, позволяющий уменьшить по-
требные скорости отклонения рулевых приводов и не допустить тем самым возникновения 
неустойчивых процессов, известных как раскачка самолета летчиком (Pilot Induced Oscilla-
tions). В линейной области такой префильтр не вводит дополнительного фазового запаздыва-
ния. 
 - Произведена оценка эффективности разработанных средств автоматизации путем ма-
тематического моделирования, а также проведения экспериментальных исследований на пи-
лотажных стендах. Результаты моделирования и экспериментов показали высокую эффектив-
ность разработанных алгоритмов в различных условиях, а также для разных вариантов объек-
тов управления. 
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