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На сегодняшний день беспилотные летательные аппараты и их 
комплексы находят различное применение в различных областях техни-
ческой деятельности человека. К задачам применения беспилотных 
летательных аппаратов вертолетного типа относится  транспортировка 
груза на внешней подвеске. Автоматизация полетов летательных аппа-
ратов вертолетного типа при транспортировке грузов является перспек-
тивным направлением развития систем автоматического управления 
беспилотными летательными аппаратами. Рассмотрим в качестве 
объекта управления  малогабаритный квадрокоптер. Квадрокоптеры 
являются наиболее динамично развивающимися и перспективными 
беспилотными авиационными системами. Вопросам динамики управ-
ляемого полета квадрокоптера  посвящены многие работы, к которым 
можно отнести [1, 2, 3].

Простейший вариант квадрокоптера представляет раму с четырьмя 
двигателями, на которых установлены винты, регуляторами двигателей, 
платы управления и батареи. Каждый винт приводится в движение 
собственным двигателем [4]. Маневрирование осуществляется за счет 
синхронного и синфазного изменения скорости вращения винтов ωi. 
Для перемещения летательного аппарата в вертикальной плоскости 
изменяется общая тяга винтов. Перемещение в горизонтальной 
плоскости происходит за счет изменения углов тангажа и крена. При 
этом угол курса удерживается постоянным.

На рисунке 1 представлена кинематическая схема системы «квадро-
коптер – груз». Здесь: Хg, Yg, Zg – нормальная земная система коор-
динат, Х1, Y1, Z1 – система координат, связанная с корпусом ЛА, Х2, Y2, 
Z2 – система координат, связанная с грузом.

Рис. 1.  Кинематическая схема системы «квадрокоптер – груз»
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Предложен метод синтеза системы автоматической  стабилизации груза на внешней 
подвеске при его транспортировке квадрокоптером. На основе уравнений движения двух 
связанных тел в инерциальном пространстве получена математическая модель движения 
системы «квадрокоптер — груз» в вертикальной  плоскости. По методу обратных задач 
найден алгоритм стабилизации маятника с управляющим входом — линейной горизон-
тальной скоростью квадрокоптера. Разгон и торможение при транспортировке груза 
не влияют на свойства устойчивости стабилизированного маятника. В качестве изме-
ряемой координаты достаточно иметь информацию об угловой скорости качания груза.
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The method of synthesis of automatic stabilization system for external cargo during 
transportation by quadrotor is offered. A mathematical model of motion of the system "quadrotor-
cargo" in the vertical plane is obtained based on the equations of motion of two connected bodies 
in inertial space. Pendulum stabilization algorithm to the control input (quadrotor linear horizontal 
velocity) found by the method of inverse problems of dynamics. Acceleration and deceleration 
during cargo transportation do not affect the stability properties of stabilized pendulum. It is 
enough to have information about the angular speed of the cargo as measured coordinates to 
control the system.
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Положение летательного аппарата в пространстве определяется 
шестью координатами. Ориентация задается тремя углами: крена — γ ,   

рысканья — ψ  и тангажа — θ , вместе они составляют вектор ( )TΦ = γ ϑψ .
Положение ЛА в инерциальной системе отсчета задается ради-

ус-вектором ( ) ( )T
ЛА ЛА ЛА ЛАr x y z= , 

где xЛА, yЛА, zЛА – координаты ЛА относительно соответствующих осей 

Хg, Yg, Zg нормальной земной системы координат.

При рассмотрении системы «квадрокоптер — груз» были приняты 
некоторые допущения. Конструкция квадрокоптера принята абсолютно 
жесткой с неизменяемой массой. Груз принят шаром с радиусом rгр и 
постоянной массой, соизмеримой с массой летательного аппарата. Трос 
принят невесомым нерастяжимым жестким стержнем. Он соединен 
с квадрокоптером посредством идеального сферического шарнира, 
расположенного в центре масс летательного аппарата.

Задача управления системой «квадрокоптер — груз» заключается 
в линейном перемещении груза в вертикальной плоскости. При этом 
примем, что обеспечено независимое управление высотой летательного 
аппарата. Рассмотрим поведение ЛА с грузом на внешней подвеске 
в плоскости XOY (рис. 2). Для этого примем, что углы крена и курса 
равны нулю и не изменяются во времени. Угол 

1ϑ  — угол тангажа 
квадрокоптера, 2ϑ  — угол отклонения груза от вертикальной оси. 
Для решения этой задачи составим математическую модель системы 
«квадрокоптер — груз» как двух жестко связанных тел в инерциальном 
пространстве. 

Рассмотрим силы, действующие на квадрокоптер (рис. 2).

Рис. 2. Силы и моменты, действующие на систему «квадрокоптер — груз»

При горизонтальном полете вертикальная составляющая силы тяги 
винтов равна сумме сил тяжести летательного аппарата и груза. Гори-
зонтальная составляющая силы тяги винтов необходима для переме-
щения системы «квадрокоптер — груз». 

Сила тяжести

ЛА ЛАG m g=
,

где mЛА — масса квадрокоптера, g — ускорение свободного падения. 

Сила лобового сопротивления

ЛА
ЛА ЛАxX C x= 

,

где ЛА
xC  — приведенный аэродинамический коэффициент лобового 

сопротивления квадрокоптера. 
Гироскопический момент, действующий на ЛА со стороны враща-

ющихся винтов, не учитывается.
Для определения силы натяжения троса Rтр, приложенной к центру 

масс груза О1,  рассмотрим силы и моменты, действующие на груз.
Центробежная сила

( )2

цб гр 2F m l= ϑ
,

где mгр — масса груза, l — длина стержня.
Сила тяжести  

гр грG m g= −
,

Сила лобового сопротивления

( )гр гр
гр ЛА 2 2 гр 2 2cos ; sin ,

x yx xX С x l X С l= − + ϑ ϑ = − ϑ ϑ 

где гр
гр0,5x xС С S= ρ  – приведенный аэродинамический коэффициент 

силы лобового сопротивления груза, зависящий от условий обтекания 
и формы тела Cx, плотности среды ρ  и размеров поперечного сечения 
тела Sхар. Так как груз имеет форму шара, то значение приведенного 
аэродинамического коэффициента не зависит от направления набегаю-
щего потока и, следовательно, угла отклонения груза от вертикали.
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Сила натяжения троса, действующая со стороны груза на ЛА

Rтр = Gгр + Fцб.

Составим математическую модель системы «квадрокоптер — груз» 
в проекциях на оси земной системы координат на основе второго закона 
Ньютона:

         

( )
( ) ( )

( )
( )

2 ЛА
ЛА ЛА гр 2 2 гр 2 2 дв 1 ЛА

2 ЛА
гр гр гр 2 2 гр 2 2 ЛА 2 2

22
ЛА ЛА ЛА гр 2 гр 2 2 дв 1

22
гр гр гр гр 2 гр 2

cos sin sin sin ,

cos sin sin cos ,

cos cos cos ,

cos cos

x

x

m x m g m l F С x

m x m g m l С x l

m y m g m g m l F

m y m g m g m l

= ϑ ϑ + ϑ ϑ + ϑ −

= − ϑ ϑ − ϑ ϑ − + ϑ ϑ

= − − ϑ − ϑ ϑ + ϑ

= − + ϑ + ϑ

 

  



 гр
2 2 2sin .xС l








 ϑ − ϑ ϑ

       (1)

Для проверки адекватности модели было произведено моделиро-
вание данной нелинейной системы. 

По результатам нескольких экспериментов при различных значениях 
констант были сделаны следующие выводы: колебания груза прежде 
всего зависят от длины стержня, которая определяет близость центра 
масс груза и точки подвеса. Тип колебаний и их амплитуда зависят 
от аэродинамических свойств груза и среды.

Результаты моделирования (зависимость угла отклонения груза 

от вертикальной оси ( )2 tϑ  и скорости ЛА Vx(t)) в условиях сопротив-

ления воздуха при                и  гр 0,2xС =   показаны на рисунке 3. 
Соотношение масс летательного аппарата и груза было принято 3:1. 
Моделирование проводилось при начальном угле отклонения груза 

от вертикальной плоскости 2 12ϑ =  градусов и нулевой начальной 
скорости квадрокоптера. 

Как видно из графиков на рис. 3, изменение угла отклонения груза 
от вертикали влечет за собой  изменение скорости летательного аппарата 
с запаздыванием по фазе. Поведение системы аналогично поведению 
свободного маятника на пространственном подвижном основании: так 
как массы квадрокоптера и груза соизмеримы, то груз «тащит» за собой 
летательный аппарат.

ЛА 0,45xС =

Рис. 3. Результаты моделирования нелинейной системы
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Так как груз и квадрокоптер связаны жестким стержнем, то, согласно 
[5, c. 106], справедливы следующие соотношения:

 

гр ЛА 2

гр ЛА 2

sin ,

cos ,

x x l
y y l

= + ϑ

= − ϑ

где xгр и yгр соответственно перемещение груза вдоль горизонтальной 
и вертикальной осей, а гр гр гр гр, и ,x y x y     — их первые и вторые произ-
водные соответственно. Система «квадрокоптер – груз» голономная. 
Поэтому соотношения, описывающие два жестко связанных тела, могут 
быть дважды продифференцированы, что дает следующие результаты: 

  

( )
( )

2

гр ЛА 2 2 2 2

2

гр ЛА 2 2 2 2

cos sin ,

sin cos .

x x l l

y y l l

= + ϑ ϑ − ϑ ϑ

= + ϑ ϑ + ϑ ϑ

  

  

Подставим данные выражения в систему (1) и сложим попарно 
уравнения. Система примет вид: 

   

( )( )
( )

( )( )

2

ЛА ЛА гр ЛА 2 2 2 2

ЛА гр
дв 1 ЛА ЛА 2 2

2

ЛА ЛА гр ЛА 2 2 2 2

гр
ЛА гр дв 1 2 2

cos sin

sin cos ;

sin cos

sin sin .

x x

x

m x m x l l

F С x С x l

m y m y l l

m g m g F С l

 + + ϑ ϑ − ϑ ϑ =


= ϑ − − + ϑ ϑ

 + + ϑ ϑ + ϑ ϑ =

 = − − + ϑ − ϑ ϑ

  

 

  



Домножим первое и второе уравнение системы на 2cosϑ  и 2sinϑ  
соответственно и сложим уравнения. После преобразования система 
примет вид:

( ) ( )

( )
( )

ЛА гр ЛА 2 ЛА 2 гр 2

ЛА гр гр
дв 1 2 ЛА 2 2

ЛА гр 2 дв 2 1

cos sin

sin cos cos

sin sin cos .

x x x

m m x y l m l

F С С x С l

m m g F

+ ϑ + ϑ = − ϑ +

+ ϑ ϑ − + ϑ − ϑ −

− + ϑ + ϑ ϑ

 



В рамках данной задачи сила тяги двигателей, равная сумме подъ-
емной силы от четырех винтов, необходима для удержания квадрокоп-
тера и груза в воздухе, поэтому можем принять: F дв  = (mЛА + mгр)g.

Подставим в выражение F дв, а также                         из системы (1) и после 
преобразований получим:

              

( )

( )

гр гр
ЛА гр

2 2 2 1 ЛА 2
гр ЛА гр

ЛА
ЛА гр

1 2 ЛА 2
ЛА ЛА

sin cos cos

sin cos cos 0.

x x

x

m m gС С x
m m l m

m m g С x
m l m l

+
ϑ + ϑ + ϑ ϑ + ϑ −

+
− ϑ ϑ + ϑ =

  



                  (2)

Рассмотрим первое уравнение системы (1) и, домножив обе части 

уравнения на 2

ЛА

cos
m l

ϑ
, получим:

             

( )
( )

2гр гр2ЛА 2
2 2 2 2 2

ЛА ЛА

ЛА
ЛА гр

1 2 ЛА 2
ЛА ЛА

cos cos sin sin cos

sin cos cos .x

m mx g l
l m l m l

m m g С x
m l m l

ϑ
= ϑ ϑ + ϑ ϑ ϑ −

+
− ϑ ϑ + ϑ

 



                (3)

Можно заметить, что уравнения (2) и (3) имеют одинаковые состав-
ляющие. После замены уравнение (2) примет вид:

                

( )

( )

гр гр
ЛА гр

2 2 2 1 ЛА 2
гр ЛА гр

2гр гр2
2 2 2 1 2

ЛА ЛА

sin cos cos

cos sin sin cos 0.

x x
m m gС С x

m m l m l
m m

g l
m l m l

+
ϑ + ϑ + ϑ ϑ + ϑ −

− ϑ ϑ − ϑ ϑ ϑ =

  



                  (4)

Линеаризация данного уравнения при малых углах отклонения 

маятника 2ϑ  и тангажа 1ϑ  дала уравнение маятника на подвижном 
пространственном основании

                          
гр гр

2 2 2 ЛА ЛА
гр гр

1 0.x xС g С x x
m l m l l

ϑ + ϑ + ϑ + + =                                     (5)

На рисунке 4 представлены результаты моделирования урав-
нения (5). Графики на рисунке 4 схожи с графиками на рисунке 3, что 
доказывает адекватность линеаризованной модели.

ЛА ЛАиx y 



Московский институт электромеханики и автоматики

№ 14, 2016 год10

«Навигация и управление летательными аппаратами» 

№ 14, 2016 год 11

Рис. 4. Результаты моделирования линеаризованной системы

Можно представить линеаризованное уравнение (5) в виде:

( )
гр

2 2 2 ЛА ЛА
гр

, ,xС g f x x
m l

ϑ + ϑ + ϑ =   

где скорость летательного аппарата входит в управляющее воздействие. 
Введем управление, чтобы посредством скорости квадрокоптера влиять 
на колебательные свойства груза [6].

Произведем преобразование Лапласа уравнения (5) и составим пере-
даточную функцию объекта управления [7]. Систему «квадрокоптер — 
груз» можно представить в виде двух последовательно соединенных 
звеньев: передаточной функции маятника и передаточной функции 
управления скоростью самого квадрокоптера. Передаточная функция 
маятника имеет вид:

( ) ( )м м

м 2 2
м м

1
,

2 1
V VK T p

W p
T p T p

+
=

+ ξ +

 
2 ,ϑ  град 

Vx, м/с 

t, с 

t, с 

гр гр
грм м

мгр
гр гр

, ,
2

x x
V V

x

mC l C lK T T
m g C g m g

= = = ξ =

Управление скоростью квадрокоптера производится за счет изме-
нения его угла тангажа, и, как следствие этого, — изменением проекции 
силы тяги на горизонтальную плоскость. Учтем аэродинамические 
свойства ЛА и получим передаточную функцию управления скоростью 
квадрокоптера:

( ) ( )ЛА
ЛА грЛА ЛА ЛА

ЛА ЛА ЛА, ,
1

V
V V V

V x x

m m gK mW p K T
T p C C

+
= = =

+
.

Для синтеза закона управления воспользуемся методом обратной 
задачи динамики [8]. Если возмущения, действующие на объект управ-
ления, контролируемы и учтены в уравнениях движения, то метод 
обратных задач динамики позволяет получить комбинированный закон 
управления, полностью компенсирующий воздействия указанных 
возмущений. Данный метод применим для определения алгоритма 
управления по заданным показателям качества.

В рамках данной задачи необходимо изменить время затухания 
колебаний груза, тем самым получив коэффициент затухания a1

ж. Жела-
емый характеристический полином имеет вид:

( ) ( ) ( ) ( )2 ж ж 3 ж 2 ж ж ж
1 0 1 0 1 01 1 .V V V VT p p а а T p T а p T а а p а+ + + = + + + + +

Характеристический полином свободной системы:

( ) ( )3 2
1 0 1 01 .V V VT p T a p T a a p a+ + + + +

Так как период колебаний маятника Tм  не требует введения управ-
ления, то можем принять a0

ж = a0. Сравним полином свободно-свя-
занной системы «квадрокоптер — груз» с желаемым полиномом:

( ) ( ) ( )
( )

3 2 3 ж 2
1 0 1 0 1

ж
0 1 0

1 1

.

V V V V V

V

T p T a p T a a p a T p T а p

T a а p a

+ + + + + = + + +

+ + +
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Для получения желаемых свойств замкнутой системы достаточно 
использовать в обратной связи измеряемую угловую скорость качания 

груза 2ϑ .

Рис. 5. Структурная схема замкнутого контура

Закон управления обратной связи имеет вид:

( ) ( ) ( ) ( )1 зад ос ос 2 ,p p K W p p p∆ϑ = ϑ − ϑ

где ( )зад pϑ — заданный тангаж для выхода на заданную скорость, 
а коэффициент усиления обратной связи равен

м
ос ЛА м

2 .
V V

TK
K K
∆ξ

=

В обратную связь добавлено корректирующее звено для компен-
сации апериодического и форсирующего звеньев прямой цепи (рис. 5). 
Оно имеет вид:

( ) ( )
( )

ЛА

ос м

1
.

1
V

V

T p
W p

T p
+

=
+

Таким образом, мы получили зависимость угла отклонения маят-
ника ϑ1 от угла тангажа ϑ2 квадрокоптера. Передаточная функция имеет 
вид:

( ) ( )
( ) ( )

1

2

ЛА м м

ЛА 2 2
м м

1
.

1 2 1
V V V

V

K K T
W p

T p T p T p
ϑ
ϑ

+
=

 + + ξ + ∆ξ + 

 

ϑ1 𝐾𝑉ЛА

𝑇𝑉ЛА𝑝 + 1
  𝐾𝑉м(𝑇𝑉м𝑝 + 1) 

 (𝑇𝑉ЛА𝑝 + 1)
(𝑇𝑉м𝑝 + 1)

 

ϑ2 

𝑉𝑥 

1
𝑝

 
1
𝑝

 

𝑎1 

𝑎1 

𝐾ос 

      

При этом скорость летательного аппарата также управляется за счет 
изменения угла тангажа ϑ1 и не зависит от колебательных свойств груза. 
Передаточная функция скорости квадрокоптера примет вид:

( ) ( )
( ) ( )

1

2

ЛА 2 2
м м

ЛА 2 2
м м

2 1
.

1 2 1
V

V

K T p T p
W p

T p T p T p
ϑ
ϑ

+ ξ +
=

 + + ξ + ∆ξ + 

Результаты численного моделирования управления движением 
системы «квадрокоптер — груз» с использованием аналитически синте-
зированного закона управления приведены на рисунках 6а, б.

Рис. 6 а. Результаты моделирования замкнутого контура  

ϑ2, град 

𝑉𝑥,м/c 

𝑡, с 

ϑ1, град 
𝑡,  с 

𝑡,  с 
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График зависимости скорости ЛА имеет всплеск в начале этапа 
разгона и этапа торможения — именно это изменение скорости квадро-
коптера необходимо для управления грузом. Как видно из графиков: 
обеспечено желаемое качество стабилизации маятника, а именно — 
апериодическое затухание, колебания отсутствуют.

Выводы

Результаты моделирования замкнутой системы показали, что для 
малогабаритного беспилотного ЛА с грузом на внешней подвеске 
может быть использован метод обратных задач динамики для форми-
рования желаемых корней динамических звеньев в характеристическом 
полиноме замкнутой системы. Синтезированная система позволяет 
обеспечивать желаемое управление колебаниями груза и независимое 
устойчивое управление пространственной платформой по измерениям 
угловой скорости качания груза. При этом гарантируются свойства 
устойчивости и качества управления системы «квадрокоптер — груз».

Рис. 6 б. Результаты моделирования замкнутого контура

Моделирование производилось на трех этапах полета: разгон, гори-
зонтальный полет, торможение при начальном угле тангажа квадрокоп-
тера ϑ1 = 12  градусов, при начальном угле отклонения груза от верти-
кальной плоскости ϑ2 = 0 градусов и нулевой начальной скорости 
летательного аппарата. На графиках представлены зависимость угла 
отклонения груза от вертикальной оси ϑ2(t), зависимость скорости ЛА 
Vx(t) и зависимость угла тангажа ϑ1(t).
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УДК 629.7.015

РЕАЛИЗАЦИЯ БИЗНЕС-ПРОЕКТА «ПОЛЕТЫ 
САМОЛЕТА ИЛ-76ТД-90ВД  ПО МАРШРУТУ 

КЕЙПТАУН – СТ. НОВОЛАЗАРЕВСКАЯ (АНТАРКТИДА)»

С. А. КОСТИН
Группа компаний «Волга-Днепр»

В статье рассматриваются вопросы летной эксплуатации транспортных само-
летов в условиях Антарктиды. Приводятся некоторые результаты и особенности взлета 
и посадки на необорудованные радиотехническими средствами ВПП со снежно-ледовым 
покрытием в условиях низких коэффициентов сцепления и изменения стокового ветра 
с ледниковых вершин.

Ключевые слова: ледовая полоса, реверс тяги, стоковый ветер.

IMPLEMENTATION OF THE BUSINESS PROJECT 
"IL-76TD-90VD AIRCRAFT FLIGHTS FROM CAPE TOWN 

TO NOVOLASAREVSKAYA STATION (ANTARCTIC)"

S. A. KOSTIN
‘Volga-Dnepr Group’

The article considers the items of transport aircraft flight operation in the Antarctic. Some 
results and special aspects of takeoff and landing on snow and ice runways, not equipped by radio 
technical facilities, under low runway friction coefficient conditions and changes of gravity wind, 
coming from ice mountings, are given here.

Keywords: ice runway, thrust reverser, gravity wind.
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Антарктика (греч. Antarctikos, «anti» — против, «arctikos» — 
северный) — Земля, расположенная напротив северного полюса, южная 
полярная область, включающая материк Антарктиды и южные части 
трех океанов: Атлантического, Индийского, Тихого, а на современных 
географических картах и четвертого океана — Южного. По форме 
Антарктида напоминает голову Буратино с большим носом (см. рис. 1).

                                                                         Рис. 1

ться на Землю. Первая нога человека ступила на землю Антарктиды 
в 1895 году, это были два норвежских моряка. 

Почему важно исследовать Антарктиду?	
Антарктида — последний ресурсный резерв человечества, это место, 

где человечество сможет добывать минеральное сырье после его исчер-
пания на пяти обжитых континентах. Геологи установили, что недра 
Антарктиды содержат значительное количество полезных ископаемых: 
железные руды, каменный уголь, медь, никель, свинец, цинк, молибден. 
Встречены даже горный хрусталь, слюда, графит. Наблюдения за клима-
тическими и метеорологическими процессами на континенте пока-
зали, что он подобно Гольфстриму в Северном полушарии, является 
климатообразующим фактором для всей Земли.  Антарктида — это 90 % 
мировых запасов пресной воды.  

В Антарктиде изучаются воздействия космоса и процессы, проис-
ходящие в земной коре. Гляциология, изучающая строение льда, уже 
сегодня приносит серьезные научные результаты, информируя нас 
о том, какой была Земля тысячи лет назад. В ледниковом покрове 
Антарктиды оказались записаны данные о климате и составе атмосферы 
за последние сто тысяч лет. По химическому составу различных слоев

льда определяют уровень солнечной активности на протяжении 
последних нескольких столетий. Антарктида предоставляет уникальный 
шанс увидеть и изучить микроорганизмы, жившие миллионы лет назад. 
На антарктических базах проходят тестирование технологии, которые 
в будущем планируется использовать для исследования, освоения 
и колонизации Луны и Марса.

В настоящее время Антарктида — это континент, который един-
ственный на Земле не принадлежит ни одному из существующих госу-
дарств. На ее территории запрещена промышленная, производственная, 
военная деятельность. В 1960 году Антарктида фактически объявлена 
научной лабораторией Земли, где ученые всего мира могут обмениваться 
полученными знаниями. С этого времени началось активное освоение 
Антарктиды: открыто почти 80 станций, принадлежащих 30 странам. 

Все продукты питания, одежду, оборудование, инструменты, 
необходимые для жизнедеятельности человека, на Антарктиду нужно 
завозить с других континентов. Поэтому остро стоит вопрос транс-
портной доступности в Антарктиду. Если промышленное оборудование 
можно завозить водным транспортом, то людей — чаще воздушным. 
Воздушным транспортом до Антарктиды по прямой можно совершить 
перелеты из Южной Африки (Кейптаун) — 4200 км, Южной Америки 
(Чили) — 3100 км, Австралии (Новой Зеландии) — 4800 км.

С 2002 года ИКАО ввела повышенные экологические требования 
к воздушным судам по уровню шума и выбросам [2]. Российские Антар-
ктические Экспедиции (РАЭ) осуществляли перевозки в Антарктиду 
на самолетах Ил-76ТД, характеристики которого  отвечали только 2-ой 
главе ИКАО. Российские власти были  вынуждены заменить самолеты 
Ил-76ТД на более «экологически чистые» Ил-76ТД-90 с двигателями 
ПС-90А-76, которые соответствуют уже 4-ой главе ИКАО (см. рис. 2).

Рис. 2

Площадь ее территории почти 
14 млн. кв. км, что сравнимо с мате-
риком Южной Америки. Но тем 
не менее она меньше всего изучена 
на Земле. Наивысшая точка мате-
рика 5140 м, на 99,7% его территория 
покрыта льдами, средняя толщина 
льда 2 км. Самая низкая темпера-
тура на Земле была зафиксирована 
на станции «Восток» Антарктиды 
в 1983 году – 89,3 градуса [1]. 

Антарктида была открыта в 1820 
году русскими моряками Петром 
Лазаревым и Фадеем Беллинсгау-
зеном. Они на двух шлюпах обошли 
весь материк, но не смогли высади-
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Использование самолетов Ил-76ТД-90ВД для доставки людей и 
оборудования в Антарктиду натолкнулось на ряд технических проблем:

— непростое определение точки возврата самолета после вылета из 
Кейптауна и невозможности посадки по метеоусловиям на аэродроме 
Новолазаревская в Антарктиде; 

— самолет рассчитан только для грузовых перевозок и не рассчитан 
на перевозку людей;

— управление реверсом тяги двигателей электронное и применимо 
только на искусственной взлетно-посадочной полосе (ИВПП);	

— самолет не совершал посадки на грунтовую и ледяную ВПП, а это 
в свою очередь требует решения следующих основных задач: тормо-
жение самолета на ледяной ВПП, удержание направления движения 
по ВПП, недопущение попадания посторонних предметов (лед) в газо-
воздушный тракт двигателей. 

Управление передней опорой шасси и торможение основных опор 
шасси на льду применимо ограниченно из-за низкого коэффициента 
сцепления с поверхностью ВПП (см. рис. 3)

Рис. 3

Управление воздушными рулями со снижением скорости пробега 
по ВПП становится малоэффективным. Остается применение реверса 
тяги двигателей.

Удержание самолета и торможение на ледяной ВПП было предло-
жено осуществлять заслуженными летчиками испытателями, Героями 
России Р. Т. Есаяном и Н. Д. Куимовым с помощью «разнотяги» двига-
телей, когда один из внешних двигателей переводится на малый газ 
прямой тяги, а другой — на режим максимальной обратной тяги для того, 
чтобы компенсировать разворачивающий момент при боковом ветре.

Все задачи и проблемные вопросы необходимо было отработать 
на практике до посадки самолета в Антарктиде. Для этого исполь-
зовался аэродром «Ульяновск Восточный». Помогла Ульяновская 
погода: сильный шквалистый ветер, дождь, посадки самолета совер-
шались на полосу, покрытую большим слоем воды. Для наблюдения 
за поведением самолета и двигателей в экстремальных условиях были 
установлены видеокамеры внутри самолета и снаружи вдоль ИВПП. 
Удалось снизить скорость применения реверса со 120 км/час по РЛЭ 
до 90 км/час.

В начале ноября 2015 года, после завершения испытаний на аэро-
дроме «Ульяновск Восточный», был совершен 17-часовой перелет 
в Кейптаун, а затем 6-часовой перелет через Южный океан на ст. Ново-
лазаревская. После проведения испытаний на аэродроме Новолазарев-
ская самолет был допущен к полетам на ледовые аэродромы Антар-
ктиды (см. рис. 4).

Рис. 4

Проблемные вопросы, возникшие при полетах на ст. Новолазарев-
ская, отражены в комплексной летной оценке летчиков-испытателей, 
которые считают, что сложность выполнения полетов обусловлена 
следующими факторами:

— решение на посадку необходимо принимать на рубеже возврата;
— отсутствие запасных аэродромов после пролета рубежа возврата;
— сложная метеорологическая обстановка в зоне аэродрома, которая 

характеризуется быстрой сменой условий видимости и ветровой обста-
новки (см. рис. 5);
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— отсутствие радиотехнических средств посадки;
— отсутствие наземных ориентиров;
— состояние поверхности снежно-ледовой ВПП характеризуется 

низким, быстро меняющимся значением коэффициента сцепления, 
с чем связаны ухудшение характеристик торможения самолета 
на пробеге и пониженная эффективность выдерживания направления 
движения по ВПП с помощью носового колеса;

— при одинаковом (сообщаемом на борт аэродромной службой) 
состоянии ВПП качество торможения на пробеге во всех полетах отли-
чается и определяется только после выполнения посадки;  

— плохой контраст горизонта и поверхности ВПП как в ясную 
погоду, так и в пасмурную;

— переменный угол сноса и значительное изменение стокового 
ветра с ледниковых вершин на заходе из-за горного рельефа местности, 
особенно с высоты 100 метров.

Рис. 5

Рис. 5

По мнению летчиков-испытателей, взлет, особенно при боковом 
ветре, значительно затруднен. Это обусловлено отсутствием осевой 
линии, плохим контрастом и пониженной эффективностью выдержи-
вания направления движения по ВПП с помощью носового колеса, 
особенно в первой половине разбега. Устанавливать потребный режим 
для взлета необходимо в движении, попарно выводя сначала внутренние, 
а затем внешние двигатели.

Посадка является самым сложным этапом полета. При полете 
по глиссаде постоянно меняется угол сноса из-за переменного стокового 
ветра от возвышенности справа по заходу, что может привести к раскачке 
самолета, что недопустимо. Определение высоты начала выравнивания 
затруднено из-за отсутствия наземных ориентиров и плохого контраста 
подстилающей поверхности. Анализ выполненных посадок показал 
разброс длины пробега до 600 метров при одинаковом посадочном весе. 
Это обусловлено различным состоянием ВПП, а значит, и условиями 
торможения. Сильное влияние на устойчивость самолета на пробеге 
оказывает боковой ветер и коэффициент сцепления. При выдерживании 
направления на пробеге необходимо учитывать влияние бокового ветра 
и уклон ВПП.

В результате летных эксплуатационных испытаний выработаны 
следующие рекомендации для посадки самолета на ледовую ВПП:

— торец ВПП следует проходить на высоте 6-8 метров, приземление 
производить на удалении 200-400 метров от торца из-за уклона ВПП. 
После касания опустить переднюю стойку, дать команду на вклю-
чение реверса 4-х двигателей и выпуск тормозных щитков, присту-
пить к торможению. На скорости 120 км/ч перевести реверс тяги 
внутренних двигателей на режим минимальной обратной тяги. Реверс 
тяги внешних двигателей переводится на режим минимальной обратной 
тяги на скорости 90 км/ч. На скорости 50 км/ч выключить реверс тяги 
внутренних двигателей, а внешних — на скорости руления (после 
полной остановки самолета). Это даст возможность повторно включить 
максимальную обратную тягу внешних двигателей для парирования 
разворачивающего момента при боковом ветре;

— на скоростях менее 80 км/ч, при боковом ветре, начинается 
вращение самолета в сторону ветра. Парировать вращение без исполь-
зования реверса не всегда возможно;

— реверс тяги на самолете Ил-76ТД-90ВД имеет два режима: макси-
мальный и минимальный, поэтому использовать «разнотяг» реверса 
необходимо только при крайней необходимости короткими импуль-
сами;

— руление необходимо производить на минимальной скорости, 
особенно развороты на 90 и 180 градусов, которые требуется выполнять 
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Рис. 7
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практически после полной остановки, не допуская разгона самолета 
при развороте. 

— использование «разнотяги» двигателей и одностороннее подтор-
маживание шасси не рекомендуется из-за возникновения юза [3].

В настоящее время успешно выполнено 12 полетов из Кейптауна 
на ст. Новолазаревская, перевезено более 600 человек, около 200 т груза, 
проведено десантирование 34 т груза (бочки с топливом — 208 шт.) 
на станцию «Восток», в центре материка. 

На рис. 6 показаны участники экспедиции на ст. Новолазаревская.

Рис. 6

Вместе с тем при полетах на ледовый аэродром остаются нерешен-
ными следующие вопросы:

— посадка самолета на ст. Новолазаревская при боковом ветре 
до 10 м/c;

— взлет и посадка самолета с отказом внешнего двигателя;
— посадка самолета на ледовую ВПП, имеющую переменный коэф-

фициент сцепления  по длине полосы.
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В статье изложены методы и средства, разработанные в Летно-исследовательском 
институте имени М.М. Громова, внедрение которых привело к изменению всей техно-
логии проведения летных испытаний бортового оборудования летательных аппаратов. 
Применение технологии показано на примере оценивания в летных испытаниях характе-
ристик  инерциальных и инерциально-спутниковых навигационных систем: бесплатфор-
менной инерциальной малогабаритной системы БИМС-Т и интегрированной инерциаль-
но-спутниковой навигационной системы ЛИНС-100РС.

Ключевые слова: летные испытания, оценивание, характеристики, инерциальные 
навигационные системы, спутниковые навигационные системы.
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The article outlines the methods worked out by Gromov Flight-Research Institute which 
implementation has led to a change of the whole technology of aircraft airborne equipment flight 
tests. The technology application is shown by the example of flight tests characteristics evaluation 
of Inertial and Inertial-Satellite Navigation Systems: BIMS-Т small-size Strapdown Inertial 
System and LINS-100RS Integrated Inertial-Satellite Navigation System.

Keywords: flight tests, evaluation, characteristics, Inertial Navigation Systems, Inertial-
Satellite Navigational Systems.

Технологический цикл создания бортового оборудования
Разработка бортового оборудования современных летательных аппа-

ратов – длительный процесс, проходящий несколько этапов. Техноло-
гический цикл создания и испытаний бортового оборудования пред-
ставлен на рисунке 1.

Рис. 1. Технологический цикл создания и испытаний бортового оборудования лета-
тельных аппаратов

В Летно-исследовательском институте имени М. М. Громова (ЛИИ 
им. М. М. Громова) разработаны средства для обеспечения испы-
таний бортового авиационного оборудования для каждого этапа его 
технологического цикла. До установки на борт летательного аппарата 
инерциальные и инерциально-спутниковые навигационные системы, 
например, проходят наземные испытания в специальной лаборатории, 
разработанной на основе автомобиля. Проведение летных испытаний 
на летающих лабораториях и экспериментальных самолетах обеспечи-
вается комплексом бортовых траекторных измерений (КБТИ).

КБТИ – средство обеспечения летных испытаний
Многоцелевой малогабаритный комплекс КБТИ  был разработан 

в середине 90-х годов ХХ века в ЛИИ им. М. М. Громова для обеспе-
чения летных испытаний авионики. Комплекс осуществляет опреде-
ление траекторных параметров летательного аппарата, регистрацию 
параметров оцениваемых бортовых систем, синхронизацию траек-
торных параметров и информации бортовых систем. С внедрением 
КБТИ в практику летных испытаний произошли существенные изме-
нения технологии проведения летных испытаний. Экспресс-анализ 
производится в полете или сразу после его окончания, по результатам 
экспресс-анализа формируется задание на следующий испытательный 
полет. Материалы летных испытаний, включающие в себя инфор-
мацию бортовых систем и траекторные параметры летательного аппа-
рата, оперативно поступают на сервер локальной вычислительной сети
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для обработки и анализа материалов летных испытаний пилотажно-на-
вигационного оборудования. Получаемые таблицы, графики и характе-
ристики бортового оборудования составляют основу протоколов и актов 
по результатам летных испытаний (рисунок 2).

Рис. 2. Современные методы, средства и технологии испытаний 
бортового оборудования летательных аппаратов

Созданные в ЛИИ им. М. М. Громова методы и средства тесным 
образом интегрированы в технологический цикл создания и испытаний 
бортового оборудования летательных аппаратов. Испытания бортовых 
навигационных систем производятся на стенде полунатурного модели-
рования, специальной мобильной лаборатории, оборудованной в кузове 
автомобиля,  летающих лабораториях, экспериментальных самолетах.

В практику летных испытаний внедрены основанные на приме-
нении КБТИ технологии оценивания следующих характеристик [1]:

–– средств и задач выполнения самолетовождения; 

–– точностных характеристик навигационных систем; 

–– радиотехнического оборудования навигации, посадки; 

–– инерциальных и инерциально-спутниковых навигационных  
систем;

–– систем автоматического управления полетом и тягой;

–– систем спутниковой навигации ГЛОНАСС/GPS;

–– систем раннего предупреждения о приближении земли;

–– аэродинамических погрешностей приемников воздушных 
давлений самолета,  систем высотно-скоростных параметров;

–– характеристик радиолокационных станций.

Траекторные измерения КБТИ используются при определении 
взлетно-посадочных характеристик ЛА, летно-технических характери-
стик на больших углах атаки, относительных координат ЛА при посадке 
на авианосец, оценки шума на местности.

Разработанные  технологии используются при  проведении летных 
испытаний всех типов модернизируемых и вновь создаваемых лета-
тельных аппаратов: 

•	 маневренных самолетов — Су-30МКИ, Су-30МКК, Су-30МКМ, 
Су-27ИБ, Су-27СМ, Су-25СМ, Су-33, С-37, МиГ-29СМТ, 
МиГ-29K, Т-50;

•	 транспортных  самолетов — Ан-70, Ан-140, Ан-148, Ан-158; 
Ил-96Т, Ил-96-300, Ил-96-400Т, Ил-76МД, Ил-76МФ, 
Ил-76ТД‑90ВД, Ил-38, Ил-114-300; Ту-204, Ту-214, Ту-204-300, 
Ту-204-120, Ту-334; Бе-200, Бе-200ЧС, RRJ-95; 

•	 вертолетов «Ансат», Ми-178А, Ми-26М и др.
Комплекс бортовых траекторных измерений производит измерения 

траекторных параметров летательного аппарата на основе дифференци-
ального режима СНС по кодовым и фазовым измерениям и комплексной 
обработки информации дифференциального режима СНС и инерци-
альной навигационной системы. Для получения данных дифференци-
ального режима по измерениям навигационных спутников ГЛОНАСС и 
GPS в районе испытательного аэродрома размещается наземная базовая 
корректирующая станция. Данные дифференциального режима СНС 
формируются в послеполетной обработке материалов летных испы-
таний. Траекторные данные КБТИ обладают высокими точностными 
характеристиками, представленными в таблице 1. В бортовом блоке 
КБТИ обеспечивается регистрация параметров в следующих цифровых 
форматах: ARINC-429 – 32 линии на прием, 2 на передачу; RS-232 — 
до 8 каналов; MIL-STD-1553 — 2 канала; ARINC-664 (AFDX). Непре-
рывная регистрация параметров производится до 10 часов.

Таблица1.  Характеристики траекторных измерений КБТИ

Параметр
Характеристики погрешности 

(2σ)

Кодовый 
режим

Фазовый 
режим

Координаты
Скорость

Истинный курс

3 м
0,1 м/с

5 угл. мин

0,7 м
0,1 м/с

5 угл. мин

Синхронизация 
параметров

0,003 с 0,001 с
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На летающих лабораториях, а также транспортных эксперимен-
тальных самолетах устанавливается рабочее место оператора КБТИ. 
С помощью блока контроля и управления (БКУ), выполненном на базе 
ноутбука и связанным с бортовым блоком КБТИ, оператор получает 
возможность наблюдать за текущими значениями параметров систем 
бортового оборудования, контролировать выполнение полетного 
задания, следить за текущими погрешностями параметров инерци-
альных навигационных систем. Отображение информации на дисплее 
БКУ осуществляется в табличном и графическом видах. 

Для формирования данных дифференциального режима СНС 
на территории Летно-исследовательского института размещена 
наземная базовая корректирующая станция (БКС). Если  летные испы-
тания проводятся на одном из удаленных аэродромов, функции базовый 
корректирующей станции исполняет специально оборудованный авто-
мобиль (МБКС), который размещается вблизи аэродрома проведения 
испытаний. 

Оборудование МБКС позволяет производить высокоточное опре-
деление координат стационарных точек с погрешностью, не превыша-
ющей 0,1 м. Автомобиль предназначен также для проведения испытаний 
спутниковых, инерциальных и инерциально-спутниковых навига-
ционных систем до установки их на борт самолета. В лабораторном 
отсеке автомобиля устанавливается испытываемое оборудование, реги-
страция параметров испытываемых систем и определение действи-
тельных значений траекторных параметров производится с помощью 
аппаратуры КБТИ. Бортовое питание обеспечивает внешний генератор, 
размещенный в техническом отсеке автомобиля. Во время поездок 
автомобиля оператор с помощью БКУ имеет возможность наблюдать 
за параметрами и погрешностями параметров испытываемых систем. 
Основные обработка и оценивание работы систем происходят после 
окончания поездки. 

Для обработки материалов летных испытаний в Летно-исследователь-
ском институте имени М. М. Громова разработаны специализированные 
программно-математические комплексы. При исследовании характери-
стик инерциальных и инерциально-спутниковых навигационных систем 
применяются программные комплексы (ПК) «Анализ» и «Эталон». ПК 
«Анализ» осуществляет контроль сбойных значений, пересчеты коор-
динат, интерполяцию параметров, вычисление погрешностей параме-
тров, проведение статистической обработки наборов погрешностей. 
Отображение информации производится в табличном и графическом 
виде. Программный комплекс имеет дружественный интерфейс и пред-
усматривает выполнение произвольных  вычислений в соответствии 
с алгоритмами, самостоятельно разработанными пользователями ПК.

Программный комплекс «Эталон» производит комплексную обра-
ботку информации инерциальной и спутниковой навигационных систем. 
В комплексе реализован алгоритм оптимальной обработки информации 
на основе фильтра Калмана, позволяющий разделить ошибки инерци-
альной навигационной системы на составляющие и оценить инструмен-
тальные погрешности датчиков первичной инерциальной информации, 
а также вычислить высокоточные значения координат летательного 
аппарата, составляющие его вектора скорости и истинного курса [2].

Перед проведением летных испытаний ИНС и ИСНС специали-
стами ЛИИ им. М. М. Громова составляется методика, содержащая 
методические указания по оцениванию всех режимов работы системы. 
Методика, как правило, содержит следующие разделы. 

Общие методические указания: 
•	 юстировка БИНС на борту объекта; 
•	 установление связи с системой регистрации; 
•	 определение частоты регистрации;
•	 определение систем координат.
Методические указания для оценивания инерциального режима:
•	 задаются  режимы выставки системы;
•	 задаются  режимы полета;
•	 устанавливаются критерии оценки по каждому выходному пара-

метру.
Методические указания для оценки спутникового режима:
•	 задаются режимы работы НАП СНС;
•	 оценивается общее функционирование НАП СНС;
•	 оцениваются точностные характеристики параметров НАП СНС;
•	 определяются средства оценивания и задаются необходимые 

объемы данных. 
Методические указания для оценивания инерциально-спутникового 

режима:
•	 оценивается режим «коррекции» (БИНС + СНС);
•	 оценивается режим «прогноза»;
•	 оцениваются переходные процессы работы КОИ;
•	 оценивается эффективность КОИ.

Выбор маршрутов испытательных полетов производится с таким 
расчетом, чтобы характеристики ИНС были оценены во всех темпе-
ратурных и широтных диапазонах, предусмотренных ожидаемыми 
условиями эксплуатации. Оценивание статистических характеристик 
навигационных параметров производится в результате обработки 
погрешностей по множеству полетов.
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Зарубежными и российскими нормами летной годности самолетов 
гражданского назначения допустимые погрешности по координатам 
местоположения ограничены (с вероятностью 0,95) величинами 3,7 км 
за каждый час полета продолжительностью до 10 часов. В наилучших 
зарубежных образцах автономных инерциальных систем военного 
назначения нарастание погрешности по координатам местоположения  
не превышает 0,5 км за 1 час полета.  

В качестве примеров применения разработанных в ЛИИ 
им. М. М. Громова методов и средств приведем результаты летных 
испытаний ИСНС БИМС-Т разработки ПАО «МИЭА», квалификаци-
онные испытания которой закончены в 2008 г., и совместной разра-
ботки российской ЗАО «ИТТ» и французской «SAGEM Defense Security» 
интегрированной инерциально-спутниковой навигационной системы 
ЛИНС-100РС, которая в 2012-2013 гг. проходила государственные 
испытания.

Квалификационные летные испытания ИСНС БИМС-Т
Летные испытания отечественной ИСНС БИМС-Т (рисунок 3) 

проводились на самолете Ил-96-300 в 2007 – 2008 гг. На время испы-
таний 2 комплекта системы были установлены взамен систем LTN-101, 
входящих в состав пилотажно-навигационного комплекса КСПНО 96. 
Оценка соответствия системы требованиям квалификационного базиса 
проводилась по результатам 49 реализаций, полученных в 43 полетах 
в период испытаний. Продолжительность полетов составляла от 6,4 
до 9,8 часов.

Рисунок 3. Бесплатформенная инерциальная малогабаритная система БИМС-Т

Автономный режим «Выставка» (гирокомпасирование) вклю-
чался автоматически перед каждым полетом после подачи питания 
системе и ввода информации о начальных широте и долготе. 

Погрешность на уровне |m| + 2σ (m — оценка математического  ожидания, 
σ — оценка среднего квадратического отклонения) автономной выставки 
по истинному курсу на широтах от 55°  до 64° с. ш. составила 9 угл. мин, 
что соответствует нормативным требованиям.

Переход в режим «Навигация» осуществлялся по внутреннему 
признаку системы автоматически; в этом режиме определялись и выда-
вались потребителям требуемые пилотажно-навигационные параметры.

В летных испытаниях оценена работа системы БИМС-Т в режиме 
«Курсовертикаль», в котором потребителю выдаются сигналы крена, 
тангажа, гироскопического курса, угловых скоростей и линейных 
ускорений в связанных осях. Погрешность (|m| + 2σ) определения 
системой крена в этом режиме с вероятностью 0,95 не превышала 0,5°, а 
тангажа – 0,7°, что соответствует нормативным требованиям  (Δγ, Δυ ≤ 1°).

Обе системы БИМС-Т взаимодействовали в составе комплекса 
КСПНО-96 с системой индикации, автоматического управления, систе-
мами спутниковой навигации и воздушных сигналов. 

В процессе выполнения по трассам гражданской авиации  марш-
рутных полетов в диапазоне от 55° до 72° с. ш. и от 38° до 177° в. д. обе 
системы БИМС-Т  нормально работали и обеспечивали выполнение 
заданных функций. 

Оценивание характеристик автономного режима
Погрешности параметров системы для  каждого отдельного полета 

определялись с использованием программного комплекса «Эталон». 
Толерантные доверительные интервалы погрешностей были рассчи-
таны в результате статистической обработки методом сечений оценок 
погрешностей по множеству реализаций.

Погрешности системы в определении географической широты  
и долготы (Δφ, Δλ) в автономном режиме по всем полетам и их допу-
стимые пределы представлены на рисунке 4. Анализ показал, что 
погрешности (|m| + 2σ) в определении широты и долготы в течение 
9 часов полета не превышали допуск 3,7 км за час полета, что соответ-
ствует нормативным требованиям. При этом из 38 реализаций продол-
жительностью более 8 часов максимальные значения погрешностей 
после 8 часов полета составили 20 км по широте и 14 км по долготе.

Погрешности системы в определении северной и восточной состав-
ляющих путевой скорости (ΔVN, ΔVE  ) представлены на рисунке 5. Анализ 
показал, что характеристики погрешности |m| + 2σ по северной состав-
ляющей скорости в каждом сечении не превышали 3 м/с, по восточной 
составляющей — 2,7 м/с, что соответствует нормативным требованиям 
на систему (ΔVN, ΔVE ≤ 4 м/с).
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Погрешности системы в определении истинного географического 
курса (Δψи ) представлены на рисунке 6. Анализ показал, что погреш-
ность (|m| + 2σ) определения системой БИМС-Т истинного курса 
в процессе полетов продолжительностью более 9 часов с вероятно-
стью Р = 0,95 не превышала 23 угл. мин, что соответствует норма-
тивным требованиям (Δψи ≤ 24 угл. мин за 10 ч). Погрешность в опре-
делении истинного стояночного курса составляет 9 угл. мин, что 
в проверенном диапазоне широт (до 64° с. ш.) соответствует норма-
тивным требованиям на систему  (погрешность не более 12 угл. мин).

Погрешности построения системой вертикали (рисунок 7) в процессе 
полетов  с вероятностью 0,95 не превышали 2 угл. мин, что соответ-
ствует нормативным требованиям на систему (Δγ, Δυ ≤ 6 угл. мин).

Погрешность (|m| + 2σ) определения системой БИМС-Т  истинного 
путевого угла  в процессе полетов с вероятностью 0,95 не превышала 3°, 
что соответствует  нормативным требованиям на систему  (ΔPU ≤ 5°).

Оценивание режима коррекции по СНС 
Испытываемая система была сопряжена с приемником спутниковой 

навигационной системы и проводила коррекцию по координатам место-
положения и составляющим путевой скорости. Погрешности системы 
на уровне |m| + 2σ в режиме «Навигация» для интегрированного канала 
составили 64 м и 37 м  соответственно для широты и долготы; по путевой 
скорости и ее северной и восточной составляющим — менее 1 м/с, что соот-
ветствует заданным требованиям (погрешности по местоположению — 
не более 100 м, по путевой скорости и ее составляющим — не более 2 м/с).  

На маршруте в прямолинейном горизонтальном полете нарастание 
погрешностей определения местоположения при перерывах инфор-
мации, поступающей от приемника СНС (режим прогноза), для 
интегрированного канала не превышало по абсолютному значению 
76 м за 5 минут,  146 м за 10 минут, что соответствует нормативным 
требованиям на систему (100 м за 5 минут, 250 м за 10 минут). 

Следовательно, анализ материалов летных испытаний пока-
зывает, что испытываемая ИСНС удовлетворяет заданным требо-
ваниям по точности определения выдаваемых параметров.

Таким образом, инерциальная система БИМС-Т, установ-
ленная на самолете Ил-96-300 взамен штатных систем LTN-101, 
в маршрутных полетах по трассам гражданской авиации работала 
нормально и выполняла требуемые функции в составе комплекса  
КСПНО-96. Система взаимодействовала с системами инди-
кации и автоматического управления, СНС и системой воздушных 
сигналов и обеспечивала выполнение нормативных требований.

Рис. 4. Погрешности инерциального режима в определении географических координат

Рис. 5. Погрешности инерциального режима в определении проекций путевой скорости
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Рис. 6. Погрешности системы в определении истинного географического курса

Рис. 7. Погрешности системы в определении вертикали
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Государственные летные испытания интегрированной ИСНС 
ЛИНС-100РС
В 2012-2013 гг. в ЛИИ им. М. М. Громова проводились летные 

испытания интегрированной инерциально-спутниковой навигаци-
онной системы ЛИНС-100РС [3] на маневренной летающей лабора-
тории МиГ-29УБ, исследовались характеристики системы на соот-
ветствие заданным требованиям. Система должна обладать высокими 
характеристиками по точности в инерциальном режиме (погрешность 
координат не должна нарастать более 1,85 км за 1 час), соответство-
вать точности приемника спутниковой навигационной системы (СНС) 
при формировании гибридного решения. Среди возможностей системы 
ЛИНС-100РС — перезапуск системы в полете. После перезапуска харак-
теристики выдаваемых системой параметров не должны ухудшаться. 

Особенности системы ЛИНС-100РС, требуемые технические 
характеристики
Система ЛИНС-100РС (рисунок 8) включает в себя цифровые 

кольцевые лазерные гироскопы GLS32, маятниковые акселерометры 
A600, спутниковый приемник GPS/ГЛОНАСС. При проектировании и 
создании системы ЛИНС-100РС с целью достижения высокой точности 
в течение всего полета маневренного летательного аппарата был решен 
ряд проблем. Разработаны модели погрешностей датчиков,  алгоритмы 
температурной калибровки и компенсации в большом диапазоне темпе-
ратур. Вследствие этого разработчиками заявляется высокая точность 
навигационного решения во всем температурном диапазоне от –40° 
до 60°C. С целью снижения влияния механических вибрационных 
воздействий на точность выдаваемых навигационных параметров были 
разработаны механические амортизаторы и алгоритмы численного 
интегрирования высокой частоты. 

Рисунок 8. Интегрированная инерциально-спутниковая навигационная система 
ЛИНС-100РС
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Интегрированная инерциально-спутниковая навигационная система 
ЛИНС-100РС  определяет и выдает пилотажные и навигационные пара-
метры в трех режимах работы:

•	 инерциальном, на основе данных инерциального измерительного 
блока и данных системы воздушных сигналов (СВС) о бароме-
трической высоте;

•	 спутниковом  с использованием встроенного приемника СНС;
•	 гибридном инерциально-спутниковом, в котором инерциальные 

данные корректируются данными приемника СНС.

Согласно требованиям, погрешности системы в определении 
и выдаче параметров с вероятностью 0,95 не должны превышать 
значений ΔТЗ, указанных в таблице 2.

Таблица 2. Требуемые технические характеристики параметров

Время подготовки системы в наземных условиях не должно превы-
шать 5 мин в режиме автономной выставки  с гирокомпасированием. 
При повторной выставке в воздухе время подготовки системы ограни-
чивается 10 мин при работающем приемнике СНС.

Основные результаты летных испытаний
Для оценивания двух комплектов опытных образцов системы 

ЛИНС-100РС, установленных на летающей лаборатории МиГ-29УБ, 
было выполнено 14 полетов. Полеты выполнялись на высотах 
до Н = 11000 м, со скоростями до М = 0,9, при значениях истинного 
курса ψист во всем диапазоне значений от  0 до 360°, углов крена γ 
от –180° до 180°, углов тангажа θ от –90° до 90°.

Наименование  параметра
Диапазон
измерения
параметра

Погрешность ΔТЗ

Автономный режим
Гибридный 

режим

Географические
широта φ
долгота λ

±90°
±180° 1,85 км 20 м

Курс истинный ψи от 0 до 360° (0,1 + 0,015•Т (ч))°

0,1°

0,1°

Угол тангажа υ ±90°

Угол крена γ ±180°

Вертикальная составляющая VН скорости ±166,5 м/с (0,3 + 0,01 VН ) м/с 0,2 м/с

Составляющие VN, VE путевой скорости ±2108 м/с 1,0 м/с 0,2 м/с

Приведем результаты одного из испытательных полетов, состоявше-
гося 20 февраля 2013 г. Выполнялся маршрутный полет с возвращением 
на испытательный аэродром. Длительность полета — около 1 часа. Полет 
проходил на высоте около 10 км на скорости, не превышающей 850 км/ч. 

На рисунке 9 приведены характеристики полета (1 и 2 — начало 
и окончание режима полета «змейка»). В послеполетной обработке 
материалов летных испытаний были вычислены действительные 
значения траекторных параметров самолета и сформированы погреш-
ности параметров испытываемых систем. На рисунках 10а, б приве-
дены полученные результаты для первой системы ЛИНС-100РС.
Оценки погрешности координат местоположения автономного канала 
инерциальной системы (ΔφИ, ΔλИ ), спутникового (ΔφS, ΔλS ) и гибрид-
ного (ΔφK, ΔλK ) изображены на рисунке 10а. На рисунке 10б показаны  
оценки погрешности составляющих путевой скорости автономного 
канала инерциальной системы (ΔVN И, ΔVE И ), спутникового (ΔVN S, 

Δ VE S ) и гибридного (ΔVN K, Δ VE K ).

Согласно приведенным результатам, погрешности параметров авто-
номного канала с вероятностью не ниже 0,95 не превышают заданных 
требованиями величин. В погрешности координат гибридного канала 
присутствует шумовая составляющая, интенсивность которой пропор-
циональна величине путевой скорости и соответствует случайной 
выдаче координат на интервале времени порядка 0,02 с. Погрешность 
составляющих скорости спутникового канала возрастает на участках 
маневрирования самолета (рисунок 10б), что свидетельствует о наличии 
несоответствия величины скорости выдаваемому системой времени. 
По проведенной оценке величина запаздывания составляет 0,10 с.

Статистические характеристики погрешностей параметров спут-
никового и гибридного каналов, вычисленные по данным, представ-
ленным на рисунках 10а, б, приведены в таблице 3. В методике летных 
испытаний критерием соответствия характеристик системы заданным 
требованиям является неравенство |m| + 2σ ≤ ΔТЗ, где m — оценка мате-
матического ожидания, σ — оценка среднего квадратического откло-
нения погрешности.

Таблица 3. Статистические характеристики погрешностей

Канал 
ЛИНС-100РС

Δφ, м Δλ, м ΔVN, м/с ΔVE, м/с

m σ |m| + 2σ m σ |m|+ 2σ m σ |m| + 2σ m σ |m| + 2σ
Спутниковый 0,4 1,4 3,2 -0,6 1,0 2,6 0 0,15 0,30 0 0,13 0,26

Гибридный 0,5 2,6 5,7 -0,9 3,1 7,1 0 0,05 0,10 0 0,04 0,08
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Полученные результаты свидетельствуют о том, что погрешности 
гибридного канала системы ЛИНС-100РС удовлетворяют заданным 
требованиям. Значения оценок погрешности по истинному курсу 
1-го комплекта системы находились в пределах  –0,09° ≤ Δψ ≤ 0°, что 
не превышает допустимых значений.

Поведение системы после перезапуска в полете
В рассматриваемом полете был произведен перезапуск второго 

комплекта системы ЛИНС-100РС в воздухе. Рассмотрим характеристики 
системы до и после перезапуска. Начальная выставка систем прово-
дилась на земле перед полетом методом гирокомпасирования. После 
установления режима «Навигация» 34 минуты самолет провел на земле.
Через 6 минут после взлета были выполнены отключение и перезапуск 
2-го комплекта системы ЛИНС-100РС. 

Для выставки курса в системе был выполнен режим полета «змейка» 
(рисунок 9). Режим «Навигация» во 2-м комплекте восстановился через 
15 минут после перезапуска. При этом 1-й комплект работал в режиме 
«Навигация» на протяжении всего полета.

Анализ работы системы производился в послеполетной обработке 
с помощью ПК «Эталон». Для инерциальной системы №2 оценка 
погрешностей выходных параметров проводилась отдельно до переза-
пуска и после восстановления режима «Навигация» (на рис. 11 — 13 
обозначено: 1 — перезапуск системы; 2 — повторный выход в режим 
«Навигация»). На рисунке 11 приведены погрешности системы  по коор-
динатам, а на рисунке 12 — по составляющим скорости. Оцененные 
дрейфы гироскопов до перезапуска системы и после изображены на 
рисунке 13. За нулевой принят момент установления режима «Нави-
гация» на земле.

Рис. 9. Характеристики полета

а)

б)

 Рис. 10. Анализ работы системы №1
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Рис. 11. Погрешности автономного канала инерциальной системы № 2 
по координатам местоположения

Рис. 12.  Погрешности путевой скорости автономного канала 
инерциальной системы № 2 по северной (∆VN) и восточной (∆VE) составляющим

Рис. 13 Оценка дрейфов гироскопов инерциальной системы № 2

Анализ материалов полета показал, что после перезапуска в воздухе 
погрешности координат и скоростей инерциальной системы обнули-
лись за счет информации от СНС. Максимальные абсолютные значения 
оценок погрешностей инерциальной системы в определении координат 
после этого (~40 мин) составили 0,37 км по широте, 0,9 км по долготе, 
0,3 м/с по северной и 0,7 м/с  по восточной составляющей скорости.

Значения оценки погрешности по истинному курсу после переза-
пуска изменялись в пределах от –0,5 до 0,1 угл. мин. Оценки дрейфов 
гироскопов после перезапуска системы в воздухе изменились, но 
не превышали по абсолютной величине 8•10–3 град./час.

Данные гибридного канала второго комплекта ЛИНС-100РС выда-
вались при работе системы в режиме «Навигация». Статистические 
характеристики погрешностей навигационных параметров гибридного 
канала соответствовали заданным требованиям как до, так и после 
перезапуска системы в воздухе. 

Таким образом, с использованием разработанных в ЛИИ 
им. М. М. Громова средств, методов и технологий проведены летные 
испытания и оценены характеристики интегрированной инерциаль-
но-спутниковой навигационной системы ЛИНС-100РС, созданной 
российской ЗАО «ИТТ»  и французской «SAGEM Defense Security» 
компаниями. 

Погрешности автономного и гибридного каналов системы 
ЛИНС‑100РС удовлетворяют заданным на них требованиям. При 
выполнении повторного запуска в полете система ЛИНС-100РС вышла 
в режим «Навигация». 

Погрешности выдаваемых навигационных параметров системой 
ЛИНС-100РС после перезапуска в воздухе соответствовали заданным 
на них требованиям.

Выводы

Внедрение в практику летных испытаний средств и методов, разра-
ботанных в ЛИИ им. М. М. Громова, привело к изменению всей техно-
логии проведения летных испытаний бортового оборудования лета-
тельных аппаратов. 

Новые технологии позволяют решать целый спектр задач, стоящих 
перед летными испытаниями, включая оценивание характеристик инер-
циальных и инерциально-спутниковых навигационных систем.
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ЛОГИЧЕСКАЯ ОРГАНИЗАЦИЯ 
ДЕТЕРМИНИРОВАННОГО

МАГИСТРАЛЬНОГО ИНТЕРФЕЙСА 
ИНФОРМАЦИОННОГО ВЗАИМОДЕИСТВИЯ 

КОМПОНЕНТОВ СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ 
САМОЛЕТНЫМ ОБОРУДОВАНИЕМ

А. В. ЮКОВ, к. т. н.,
АО «Ульяновское конструкторское бюро приборостроения»

В настоящей статье рассматривается логическая организация информационного 
взаимодействия компонентов системы управления самолетным оборудованием и органи-
зация наземных испытаний программно-аппаратных средств информационного обмена.

Ключевые слова: информационный обмен, интерфейс, верификация, логическая 
структура.

LOGICAL ORGANIZATION OF DETERMINISTIC MAGIS-
TRAL INTERFACE OF AIRBORNE EQUIPMENT SYSTEMS 

COMPONENTS INFORMATION INTEROPERABILITY

A. V. YUKOV, PhD
JSC ‘Ulyanovsk instrument manufacturing design bureau’

This article considers the logical organization of airborne equipment systems components 
information interoperability, and organization of software-hardware data exchange systems ground 
tests.

Keywords: data exchange, interface, verification, logical framework.
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Современная система управления самолетным оборудованием пред-
ставляет собой многопроцессорную систему, содержащую центральные 
и периферийные процессоры, связанные в контуры управления 
и контроля скоростными интерфейсами передачи данных.

В свою очередь, процесс передачи данных, а точнее, его надежность 
и качество, оказывает значительное влияние на безопасность, техниче-
ские характеристики и функционирование системы в целом.

Основная задача информационного обмена между компонентами 
системы управления — это обеспечение надежного взаимодействия 
функциональных процессов (прием, хранение, обработка и выдачи 
информации) в строго определенные временные интервалы.

Решение задачи обеспечения информационного обмена компо-
нентов системы управления требует выполнения значительного числа 
операций, что влечет за собой необходимость организации сложной 
кооперации большого числа разработчиков. Это становится возможным 
лишь после разбиения задачи информационного обмена на отдельные 
функции, а также создания их спецификаций и принципов согласован-
ного взаимодействия.

Логическая организация интерфейса включает в себя:

–– логическую структуру интерфейса (логическая структура интер-
фейса может не совпадать с физической топологией интерфейса);

–– протокол информационного взаимодействия компонентов 
системы;

–– алгоритм доступа компонентов к общей среде информационного 
обмена.

Логическая организация интерфейса должна обеспечивать:

–– требуемое качество и надежность взаимодействия функцио-
нальных процессов компонентов системы в целом;

–– возможность сохранения работоспособности при отказе компо-
нентов системы;

–– включение в состав системы дополнительных блоков и линий 
связи без изменения технических и программных средств суще-
ствующих компонентов.

Логическая организация интерфейса систем управления формиру-
ется исходя из критериев:

–– безопасности;

–– целостности данных;

–– динамических характеристик;

–– верификации и валидации.

Совокупности связанных между собой компонентов системы 
управления, представляющих структуру системы в обобщенном 
виде и осуществляющих выполнение функциональных задач, может 
быть поставлен граф I (V, S), где V — конечное множество вершин 

графа 1, ...,
vKV v v =   , определяемое множеством компонентов системы, 

и 1, ...,s
sKS s =    — конечное множество ребер графа, определяемое коли-

чеством информационных связей компонентов системы.
Формирование логической структуры интерфейса целесообразно 

проводить на основе результатов анализа структурно-топологических 
характеристик графа I, соответствующего информационным связям 
компонентов системы управления. Полученный граф необходимо 
привести к одному из типовых графов, таких как последовательный, 
кольцевой, радиальный, древовидный, полный или магистральный. 
Также возможны и комбинированные графы, состоящие из набора 
типовых графов.

Зависимость количества информационных связей между компо-
нентами системы управления от количества устройств интерфейса 
для различных типовых организаций представлена на рис. 1.

Рис. 1. Зависимость количества информационных связей от количества устройств 
интерфейса
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Анализ типовых графов и соответствующих им структурно-топо-
логических характеристик, таких как показатель избыточности связей 

( )1
1

S v

v

K K
R

K
− −

=
−

 , показатель однородности 
2

2
1

2vK S
jj

v
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∑ , где pj —

степень графа, показатель компактности 
1 1

v vK K
jij i

Q d
= =

= ∑ ∑ , где dji – пока-

затель близости элементов (косвенная характеристика задержек пере-
дачи сообщений) и др., показывает, что ни одна из структур типовых 
графов не имеет абсолютного преимущества. В статье рассматривается 
магистральный граф.

Структура типа «магистраль» имеет наименьший показатель избы-
точности связей, а по остальным показателям близка к полному графу. 
Современные системы управления самолетным оборудованием харак-
теризуются большим числом компонентов, значительным расстоянием 
между ними и необходимостью обеспечения м  инимальных массовых 
характеристик, что в свою очередь приводит к необходимости использо-
вания в системах управления самолетным оборудованием магистральных 
соединений, которые в целях обеспечения безопасности необходимо 
резервировать. Структурная схема резервированного магистрального 
интерфейса представлена на рис. 2.

Рис. 2. Структурная схема магистрального интерфейса

Обеспечение детерминированности информационного обмена 
приводит к необходимости разделения задачи информационного обмена 
на функцию управления процессом обмена информацией (контроллер) 
и функцию обеспечения процесса информационного обмена (абонент).

Контроллер шины обеспечивает выполнение следующих основных 
функций:

–– передача команд устройствам интерфейса по шине;

–– передача информации устройствам интерфейса;

–– проверка достоверности кадров – ответов;

–– обеспечение пересылки кадров;

–– прием и контроль ответной информации о состоянии абонентов 
интерфейса.

Для обеспечения надежности функционирования интерфейса 
контроллер резервируется. Вне зависимости от количества устройств 
управления обменом информацией, управление интерфейсом осущест-
вляет только одно устройство. Перед началом процесса обмена инфор-
мацией контроллер интерфейса осуществляет контроль исправности 
информационной шины и ее абонентов, устанавливая соединения 
со всеми абонентами.

Абоненты выполняют следующие основные функции:

–– выполнение команд, полученных от контроллера шины;

–– передача информации устройствам интерфейса;

–– проверка достоверности кадров-команд и кадров-ответов, посту-
пающих к абонентам интерфейса.

Для обеспечения возможности доставки информационного сооб-
щения оно снабжается адресом компонента системы и адресом источ-
ника данного сообщения. На основании этих данных каждое сообщение 
перемещается независимо от остальных сообщений и компонентов 
системы. Каждый из компонентов системы, в том числе контроллер, 
имеет уникальный адрес. Информация передается в кадрах установ-
ленного формата. Циклограмма передачи информационных сообщений 
представлена на рис. 3.

Кадры должны содержать следующие поля:

–– начало кадра;

–– адрес;

–– идентификатор кадра;
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–– данные;

–– контрольная сумма;

–– конец кадра.

Идентификатор кадра содержит информацию об устройствах интер-
фейса, являющихся источником и приемником кадра (устройств интер-
фейса — приемников кадра может быть более одного).

Идентификатор должен содержать следующие поля:

–– идентификатор источника информации;

–– идентификатор режима работы;

–– идентификатор приемника информации.

Идентификатор режима работы определяет следующие форматы 
информационных сообщений:

–– контроллер шины в каждом кадре-команде передает команду, 
а абонент в каждом кадре-ответе передает код подтверждения 
получения команды;

–– контроллер шины в каждом кадре-команде передает информацию 
абоненту или запрашивает информацию от абонента, а абонент 
в каждом кадре-ответе передает код подтверждения полученной 
информации или запрошенную контроллером информацию.

Рис. 3. Циклограмма передачи информационных сообщений

Все устройства интерфейса должны осуществлять прием инфор-
мации только при условии совпадения собственного адреса с адресом, 
содержащимся в информационном кадре, и оценивать контрольную 
сумму передаваемых в кадре данных. При совпадении рассчитанной 
принимающими устройствами контрольной суммы с контрольной 
суммой, содержащейся в информационном кадре, устройства интер-
фейса должны передать источнику информации кадр, подтверждающий 
прием и исполнение.

Сложность систем информационного обмена и взаимосвязанность 
их компонентов приводит к необходимости развития качественно 
новых направлений в наземных испытаниях, проводимых при создании 
опытных образцов летательных аппаратов:

–– моделирование алгоритмов управления и разработка программ-
но-аппаратных средств, реализующих эти алгоритмы;

–– верификация программно-аппаратных средств информацион-
ного обмена в реальном масштабе времени;

–– воспроизведение нормальных и аварийных режимов работы 
средств информационного взаимодействия на моделирующих, 
полунатурных и комплексных стендах испытаний бортового 
оборудования;

–– отработка технологии внесения изменений в программное и 
аппаратное обеспечение средств информационного взаимодей-
ствия с последующей проверкой их корректности;

–– отработка комплексных средств контроля и диагностики средств 
информационного взаимодействия;

–– организации ведения базы данных результатов испытаний и их 
последующий анализ.

Полнота и качество моделирования на ранних стадиях разработки 
оказывают значительное влияние на экономическую составляющую 
процесса разработки, в свою очередь, полнота и качество наземных 
испытаний обеспечивают безопасность летных экспериментов. Состав 
и взаимосвязь стендового обеспечения разработки детерминированных 
средств информационного взаимодействия представлены на рис. 4.
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 Комплексный стенд имитационного моделирования средств 
информационного взаимодействия 

Комплексный стенд 
верификации 

аппаратных средств 

Комплексный стенд 
полунатурной отработки 

информационного 
взаимодействия 

Комплексный стенд 
верификации 
программных 

средств 

Стенд на заводе 
изготовителе 

Комплексный 
натурный 

полноразмерный 
стенд  

Стенд обработки 
результатов летных 

испытаний 

Стенд верификации 
программного 

обеспечения на летных 
испытаниях 

Комплексный стенд системы управления 

Рис. 4. Состав стендового обеспечения разработки детерминированных средств 
информационного взаимодействия

При оценке логической организации интерфейса необходимо 
обосновать все требования к процессу передачи информации, провести 
испытания на воздействие внешней среды, разработать модели отказов 
элементов интерфейса и провести функциональные испытания в состо-
янии отказа и последующего восстановления работоспособности, тести-
рование контроллера и абонентов интерфейса, а также процедур управ-
ления и компонентов встроенного контроля интерфейса.

На раннем этапе проектирования необходимо получить предвари-
тельные системные характеристики: состав, распределение функций 
между элементами системы, быстродействие вычислительных средств, 
объем и содержание информационных потоков, требуемый уровень 
резервирования.

Назначение стенда имитационного моделирования, используе-
мого на данном этапе, — выбор оптимального варианта построения 
средств информационного взаимодействия посредством моделирования 
функций бортового оборудования в реальном масштабе времени.

Стенд полунатурной отработки предназначается для обеспечения 
полунатурной отработки в реальном масштабе времени с использова-
нием как реальных систем, так и моделей, поэтому стенд должен обеспе-
чивать возможность замены моделей натурными образами по мере их 
поступления на стенд.

Разработку программного обеспечения (ПО) проводят параллельно 
с созданием аппаратуры системы. Комплексный стенд верификации 
программных средств, используемый на этапе проектирования, пред-
ставляет собой комплекс программно-аппаратных средств, предназна-
ченных для систематизации процесса создания ПО.

Комплексный стенд верификации аппаратных средств используется 
при разработке аппаратных средств и отражает особенности аппаратуры, 
обеспечивающей информационное взаимодействие. Стенд содержит 
средства имитации каналов обмена информацией, средства отработки 
аппаратного обеспечения, средства имитации внешних, по отношению 
к объекту, сигналов (параметров).

Стенд верификации программного обеспечения на летных испыта-
ниях и стенд обработки результатов летных испытаний предназначены 
для обеспечения корректировки программного обеспечения системы 
управления в период летных испытаний, отработки алгоритмом функ-
ционирования системы в составе объекта с использованием реальных 
самолетных систем, а также обработки результатов, полученных 
в процессе летных испытаний.

Детерминированный магистральный интерфейс и методы наземных 
(стендовых) испытаний программно-аппаратных средств информаци-
онного взаимодействия реализованы при разработке систем управления 
общесамолетным (общевертолетным) оборудованием самолетов Як-130, 
Ту-204СМ, МС-21 и вертолета Ми-171А2, а так же планируется исполь-
зование в перспективных проектах АО «УКБП».

Литература

1.	 Школин В. П., Бусурин В. И., Коробков В. В. Передача данных 
в технических системах. Учебное пособие. – М.: МАИ, 2003 г.

2.	 Клепиков В. И. Отказоустойчивость распределенных систем 
управления. – М.: Золотое сечение, 2014 г.



Московский институт электромеханики и автоматики

№ 14, 2016 год54

«Навигация и управление летательными аппаратами» 

№ 14, 2016 год 55

УДК 629.7.0

СОПРЯЖЕННОЕ УПРАВЛЕНИЕ РЕЖИМАМИ 
СТАБИЛИЗАЦИИ СКОРОСТИ И ВЫСОТЫ ПОЛЕТА 

ПРИ ВЫХОДЕ САМОЛЕТА НА ЗАДАННЫЙ ЭШЕЛОН

COUPLING CONTROL OF SPEED AND ALTITUDE 
STABILIZATION MODES WHEN REACHING 

THE ASSIGNED FLIGHT LEVEL

В. Е. КУЛИКОВ, д. т. н., профессор,
А. С. ЮРЧЕНКО
ПАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

Применен метод обратных задач динамики в качестве метода синтеза системы 
автоматического траекторного управления транспортным самолетом в вертикальной 
плоскости. Решена задача прямого сопряжения этапов полета самолета при управлении 
скоростью или высотой с использованием руля высоты.

 Предложен общий алгоритм вписывания самолета при подходе к заданному эшелону 
полета для различных вариантов вертикального маневрирования самолета.

Ключевые слова: метод обратных задач динамики, управление в вертикальной 
плоскости, эшелон, сопряженный закон стабилизации.

V. E. KULIKOV, Dr. Sc. in Engineering, professor, 
A. S. YURCHENKO
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ PJSC

The method of dynamics inverse problems is applied as a method of transport aircraft vertical 
automatic trajectory-control system synthesis. The problem of direct flight phases coupling with the 
speed or altitude control using elevator is solved. 

A general algorithm for aircraft guidance during the reaching to the assigned flight level for 
different kinds of aircraft vertical maneuvering is proposed.

Keywords: method of dynamic inverse problems, vertical control, flight level, coupled 
stabilization law.

Формирование замкнутых контуров автоматического управления  
траекторным движением самолета в вертикальной плоскости прово-
дится, как правило, по одной регулируемой координате [1]: высоте, 
скорости, углу наклона траектории или вертикальной скорости полета. 
При этом полный вектор управления содержит две составляющих — руль 
высоты и положение рычагов управления двигателями (РУД). В задаче 
быстрого набора высоты или снижения устанавливается максимальная 
или минимальная тяга двигателей, соответственно, и для управления 
полетом используется только руль высоты. Такой способ управления 
называется выходом на заданный эшелон на постоянной скорости 
полета, он широко используется при эксплуатации транспортных  само-
летов. 

При приближении самолета к заданной высоте полета с некоторой 
ненулевой вертикальной скоростью требуется внедрение так называе-
мого этапа «выполаживания», чтобы не допустить перерегулирования 
при вписывании на заданную высоту. Эта задача решается путем пере-
ключения режима стабилизации скорости, осуществляемой по методу 
выдерживания потенциальной вертикальной скорости при фиксиро-
ванном положении РУД, на режим формирования заданной верти-
кальной скорости в функции отклонения текущей высоты от заданного 
эшелона [2]. Варианты применения энергетического метода и метода 
наведения на «фиктивную цель» для одновременного управления 
высотой и скоростью полета по единым алгоритмам, не предполага-
ющим переключений режимов управления, приведены, соответственно, 
в работах [3] и [4]. 

В настоящей работе предлагается способ безударного перехода 
системы «самолет — САУ» из режима стабилизации скорости в режим 
стабилизации высоты на основе метода обратных задач динамики [5] 
с учетом динамики свободного движения контура стабилизации высоты 
при его включении  из ненулевых начальных условий.

Движение летательного аппарата в вертикальной плоскости [6] 
описываются следующими уравнениями в скоростной системе коор-
динат, а именно

                                                                             (1)

где V(t) — воздушная скорость полета, θ(t) — угол наклона траек-
тории, H(t) — высота полета, nx(t) — тангенциальная перегрузка,    
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ny(t) — нормальная скоростная перегрузка, V0, θ0, H0, nx0, ny0 — соот-
ветствующие начальные условия. В дальнейшем изложении будем 
опускать аргумент t в выражениях, описывающих процессы изменения 
переменных состояния V, θ, H и управления nx, ny от времени. 

Остановимся на варианте синтеза управления в вертикальной 
плоскости с помощью нормальной перегрузки ny при задаваемом поло-
жении РУД, а значит и тангенциальной перегрузки, которая определяет 
возможности выполнения вертикального маневра самолета в зависи-
мости от располагаемой тяги.

Рассмотрим режим стабилизации скорости полета для его использо-
вания на этапе набора высоты  (снижения). Понятно, что темп манев-
рирования — вертикальная скорость — будет зависеть от избытка (или 
недостатка) тяги после установки РУД в положение, которое больше 
(или меньше) балансировочного положения РУД для горизонтального 
полета. Таким образом, начало маневра при включенном режиме авто-
матической стабилизации скорости полета определяется созданием 
тангенциального ускорения  после перемещения РУД в новое поло-
жение. 

Синтезируем контур стабилизации скорости, дополнив систему 
уравнений (1) желаемым однородным дифференциальным уравне-
нием, описывающим поведение ошибки управления по скорости. 
Это дополнительное уравнение, связывающее между собой регулиру-
емую координату и ее производные, назовем уравнением замыкающей 
связи по аналогии с формулировкой кинематической связи в механи-
ческих системах. Решение дополненной таким образом системы отно-
сительно неизвестной нормальной перегрузки даст закон управления, 
при котором будут обеспечиваться заданные динамические свойства 
замкнутой системы.

Система уравнений движения самолета в вертикальной плоскости 
с динамическими характеристиками стабилизации скорости полета, 
соответствующими характеристикам заданного дифференциального 
уравнения для звена второго порядка относительно регулируемой коор-
динаты V, при начальных условиях горизонтального полета будет иметь 
вид
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где Vзад — заданная скорость полета, ΔV — отклонение от заданной 
скорости, TV — заданная постоянная времени колебательного звена, 
ξV — заданный коэффициент затухания свободного движения замкну-
того контура стабилизации скорости. Полагая, что заданная скорость 
постоянна, подставим из 1-го и 2-го уравнений системы (2) соответ-

ствующие выражения для определения производных V , V  в третье 
уравнение (2)  и получим следующее уравнение:

(3)

С учетом малых значений возможных углов наклона траектории 
cos θ (t ) ≈ 1 и обозначая приращение заданной нормальной перегрузки 
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Здесь KΔV  и KV — передаточные числа, соответственно, по 
отклонению от заданной скорости и по вертикальной скорости, которая 
должна быть измеряемой, что на практике всегда обеспечивается. 
Выражение (5) определяет искомый закон стабилизации заданной 
скорости полета при выбранных желаемых коэффициенте затухания 
ξV и постоянной времени TV . Заметим, что никаких условий на 
тангенциальную перегрузку  не накладывается, она выступает в качестве 
внешнего входного возмущающего сигнала,  изменение которого 
приводит к соответствующему изменению вертикальной скорости 
набора (снижения) для поддержания заданной скорости полета.
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Структурная схема замкнутой системы стабилизации скорости (2) 
с управлением (5) в формате изображений по Лапласу при нулевых 
начальных условиях представлена на рис. 1.

Рис. 1. Структурная схема контура стабилизации скорости

Передаточная функция системы стабилизации скорости после соот-
ветствующих структурных преобразований схемы (рис. 1) имеет вид

  (6)

Таким образом, синтезированный контур стабилизации скорости (6) 
по входному сигналу заданной скорости является астатическим с аста-
тизмом первого порядка. При этом изображение третьего уравнения 
связи с точностью до постоянного множителя (масштаба регулируемой 
координаты)  совпадает с характеристическим уравнением замкнутой 
системы
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которое содержит желаемые параметры замкнутого контура Tv и ξV . 
Передаточные функции по скорости и углу наклона от тангенци-

альной перегрузки соответственно будут равны

    
( )

2

2 2 2 1
xn V

V
V V V

gT pW p
T p T p

=
+ ξ +

                           и                                                              (8)
     

( ) 2 2

1 .
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xn

V V V

W p
T p T pθ

−
=

+ ξ +

g
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g

p
V(p)

-kΔV

kV

Vзад(p) θ(p)

nx(p)

( )
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Δ V
yn p

( )зад

2

2 2

2 2

1 .
2 1

y

V V
V

V V

V V V

g kW p
p gk p g k

T p T p

∆
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= =
+ +

=
+ ξ +

( )зад

2

2 2

2 2

1 .
2 1

y

V V
V

V V

V V V

g kW p
p gk p g k

T p T p

∆

∆

= =
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Как следует из (8), синтезированный контур является невозмуща-
емым по установившемуся сигналу тангенциальной  перегрузки.  Контур 
управления по углу наклона траектории  относительно тангенциальной 
перегрузки по своим динамическим свойствам совпадает с контуром 
стабилизации скорости (6) и является астатическим, то есть точно отраба-
тывающим входную величину nx. Напомним, что θ выражается в радианах. 

Здесь показано, что замыкающее уравнение связи 

   2 2 0V V VT V T V V∆ + ξ ∆ + ∆ =                                            (9)

в изображении Лапласа является задаваемым характеристическим урав-
нением (7).  Поэтому для аналитического синтеза замкнутой системы 
в линейной постановке задачи достаточно рассматривать вместо (9) 
желаемое характеристическое уравнение по регулируемой координате 
совместно с уравнениями системы, записанными в операторной форме. 
Будем пользоваться этим в дальнейшем.

Применяя изложенный подход, синтезируем астатический контур 
стабилизации высоты полета, а затем перейдем к вопросу переклю-
чения между контурами стабилизации скорости и стабилизации  высоты 
полета.

Для определенности будем считать, что в режиме стабилизации 
высоты заданная скорость полета V = Vзад поддерживается на эшелоне 
постоянной с помощью автомата тяги, работа которого здесь не  рассма-
тривается. В этом случае система уравнений, описывающих движение 
самолета по высоте в операторной форме, на основании (1) имеет вид

   
(10)

В дополнение к (10) введем в рассмотрение желаемое характеристическое 
уравнение относительно ошибки ( ) ( ) ( )задH p H p H p∆ = −  стабилизации 
заданной высоты Hзад(p) в операторной форме записи. Для обеспечения 
астатизма 2-го порядка замкнутого контура управления включим в контур 
интегральное динамическое звено. Тогда, с учетом увеличения порядка 
полинома до третьего, в целях обеспечения желаемого размещения корней 
по регулируемой координате ΔH (p), представим заданный полином в виде 
произведения полиномов второго и первого порядков, а именно

                                                                                           (11)

где TH заданные постоянная времени и коэффициент затухания состав-

θ( ) Δ ( ),

( ) θ( ).

y
gp p n p
V

pH p V p

 =

 =

( )2 2
и2ξ 1 ( 1) ( ) 0,H H HT p T p T p H p+ + + ∆ =



Московский институт электромеханики и автоматики

№ 14, 2016 год60

«Навигация и управление летательными аппаратами» 

№ 14, 2016 год 61

ляющей колебательного процесса по ΔH(p), Tи — заданная постоянная 
времени, определяющая интегральную составляющую переходного 
движения системы. Раскроем уравнение (11),  домножив левую и правую 

его части уравнения на 
1
p

, получим

    
( )
( )

2 2 2
и и

и

( ) 2ζ ( )

12ζ ( ) ( ) 0.

H H H H

H H

T T p H p T T T p H p

T T H p H p
p

∆ + + ∆ +

+ + ∆ + ∆ =
                (12)

Согласно (10), имеем pΔH(p) = Vθ(p) и p2ΔH(p) = gΔny, подставим 
эти выражения в (12), запишем

   
( )
( )

2 2
и и

и

(p) 2ζ θ( )

( )2ζ ( ) 0.

H y H H H

H H

T T g n T T T V p

H pT T H p
p

∆ − + +

∆
+ + ∆ + =

                  (13)

Полагая, что приращение нормальной перегрузки есть искомое 
заданное управление зад

y yn n∆ = ∆ , с учетом выражения Vy = Vθ, перейдем 
от изображений в  (13) к оригиналам во временной области и получим 
выражение для заданной перегрузки:

  
зад Δ и

2
и и

Δ и2 2 2
и и и

Δ Δ Δ τ ,

2ξ 2ξ 1, , ,

y
вкл

y

tH
y V y H t

H H H H H
V H

H H H

n K V K H K H d

T T T T TK K K
gT T gT T gT T

 = − + +

 + + = = =


∫
             (14)

где KV , KΔH , Kи — передаточные коэффициенты обратной связи 
по вертикальной скорости, отклонению и интегралу отклонения 
по высоте астатического контура стабилизации высоты. Выражение 
(14) является искомым законом управления, который определяется 
желаемыми постоянными времени TH , Tи и коэффициентом затухания ξH 
для обеспечения заданного вида траектории свободного движения 
замкнутой системы. 

На основании (10) и (14) составим структурную схему (рис. 2) 
контура стабилизации высоты 

Рис. 2. Структурная схема астатического контура стабилизации высоты

Как следует из (14) и структурной схемы (рис. 2), управляющий 

сигнал 
зад

Δ ( )yn p  формируется по принципу построения ПИ-Д 

регулятора [8].
Соответствующая передаточная функция замкнутого контура имеет 

вид

                                                                                                                         (15)

Система (15) имеет характеристический полином

   ( ) ( )2 3 2 2
и и и2ξ 2 1.H H H H H HT T p T T T p T T p+ + + + +ξ                     (16)

Так как числитель передаточной функции (15) представляет 
собой полином первого порядка, то замкнутая система в формате 
рассмотрения передаточных функций имеет нуль, а, следовательно, и 
перерегулирование при отработке входного сигнала. Действительно, 
система синтезирована на основе задания желаемого однородного 
дифференциального уравнения с заданными динамическими 
характеристиками, то есть по заданному характеристическому полиному 
(знаменатель передаточной функции). Поэтому приемы настройки 
ПИД-регуляторов по критерию перерегулирования [9] всегда влияют 
на распределение полюсов, что в изложенном решении задачи синтеза 
нарушает требования гарантированного соблюдения размещения корней 
(полюсов) по заданному их расположению. Так как на практике астати-
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ческая стабилизация высоты применяется для установившегося 
движения самолета на заданном эшелоне, перерегулирование оказывает 
свое влияние только при изменении заданной высоты на 100…200 м. 
Основное внимание уделяется переходу с этапа набора (снижения) 
высоты из режима стабилизации скорости на этап собственно стабили-
зации заданной высоты. Здесь прямое подключение режима стабили-
зации высоты при имеющемся рассогласовании по высоте в процессе 
подхода к заданному эшелону всегда будет вызывать перерегулиро-
вание, что и потребовало внесения в программу вертикального манев-
рирования дополнительного режима «выполаживания» для вписывания 
по высоте без перерегулирования с дальнейшим подключением режима 
при нулевых условиях контура с интегралом.

Далее покажем, как можно избежать этого промежуточного этапа 
управления и достичь эффекта полного отсутствия перерегулирования 
при выходе на заданный эшелон.

Рассмотрим задачу согласованного (безударного) переключения 
указанных контуров с определением условий их сопряжения, при 
которых будет происходить прямой переход от закона стабилизации 
скорости в наборе (снижении) на закон стабилизации высоты. Обратим 
внимание на то, что в процессе подхода к заданному эшелону в режиме 
стабилизации скорости начальные условия наблюдаемых фазовых 
координат являются ненулевыми. Пусть для определенности начальное 
время включения стабилизации высоты tвкл = 0, тогда введем обозна-
чение начальных условий вписывания

   
0 00(0) , (0) , (0) .y y y yV V H H n n= ∆ = ∆ ∆ = ∆                           (17)

 
В общем случае изображение по Лапласу скалярного выходного 

сигнала ( ) ( )Y p y t�


 стационарной динамической системы

  ( ) ( )
0 0( ) ( ) ( ) ( ),n m

n ma y t a y t b x t b x t m n+ + = + + ≤                  (18)

с одним входом   имеет следующий вид

0
( )( ) ( ) ( ) ( ), ( ) ,
( )

Y Y
X X

B pY p W p X p Y p W p
A p

= + =                    (19)

где ( )Y
XW p  — передаточная функция системы, в нашем случае это пере-

даточная функция (15); Y0(p) — изображение выходного сигнала свобод-
ного движения, вызванного ненулевыми начальными условиями;

A(p) — характеристический полином и B(p) — полином дифференци-
ального оператора правой части неоднородного дифференциального 
уравнения системы (18):

  
1

1 1 0( ) ,n n
n nA p a p a p a p a−

−= + + + +

                   (20)

  1
1 1 0( ) .m m

m mB p b p b p b p b−
−= + + + +

Здесь a0, ..., an, b0, ..., bm — постоянные коэффициенты (параметры 
системы).

Согласно [10, с. 42], изображение Y0(p) части выходного сигнала (19), 

зависящей от начальных условий, определяется следующим образом:

      
(1) ( 1)0

0 0 0 0 0 1 0 1

0 0 1 2 1
0 1 2

( )( ) , ( ) ( ) ( ) ( ),
( )
( ) ( ) ( )( ) , ( ) , , ( ) .
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n n
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B pY p B p y A p y A p y A p
A p
A p a A p a A p aA p A p A p a

p p p

−
−

− −

= = + + +

− − −
= = = =




       (21)

Вернемся к рассмотрению задачи вписывания при приближении 
самолета, летящего в режиме стабилизации скорости, к заданной высоте. 
Обратим внимание на то, что входной сигнал контура стабилизации 
высоты Hзад зафиксирован, поэтому передаточная функция замкнутой 
системы (14) до достижения нулевых начальных условий не определяет 
переходный процесс. Тогда имеет место равенство

  0( ) ( ).Y p Y p=

Для системы третьего порядка (15)  свободная составляющая Y0(p) 
движения, вызванного включением режима стабилизации высоты 
из ненулевых начальных условий (17), на основании (21) будет равна

                 ( )2 (1) (1) (2)
0 3 0 2 0 3 0 1 0 2 0 3

0 3 2
3 2 1 0

( ) .
y a p y a y a p y a y a y a

Y p
a p a p a p a

+ + + + +
=

+ + +
                  (22) 

Сравнивая характеристические полиномы (16) и (22), находим

 2 2
3 и 2 и 1 и 0, 2ξ , 2ξ , 1.H H H H H Ha T T a T T T a T T a= = + = + =                    (23)
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Соответствующие начальные условия по регулируемой координате 
и ее  производным, с учетом (17), будут равны

  
0 0

(1) (2)
0 0 0 0 0, , .y yy H y V y g n= ∆ = − = − ∆                              (24)

Подставляя (23), (24) в (22) и,  уточнив для рассматриваемого случая 
обозначение 0 своб( ) ( )Y p H p= ∆ , где ΔHсвоб(p) — есть собственно свободное 
движение системы, после соответствующих преобразований получим
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0 и
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2 2
2 и и и

2 2 2
и 0 и 0 и 0

2
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p p
T T

∆
∆ = ×

+

∆ + + ++ − + − − ∆ ∆ ∆ ×
+ +

 (25) 

Движение на постоянной скорости в наборе (снижении) является 
установившимся движением, то есть 0V

yn∆ � . Тогда условие безудар-
ного включения режима стабилизации высоты из режима стабилизации 
скорости можно записать как

  
0

0.yn∆ =                                                         (26)

С учетом подстановки (23) и условия (26) в (25), понизим порядок 
полинома числителя дроби за счет определения неизвестного соотно-

шения начальных условий по вертикальной скорости и отклонению по 

высоте 0

0

yV
H∆

 путем алгебраического деления  квадратного  трехчлена 

числителя на полином второго порядка знаменателя. Как следует 

из рассмотрения (25), деление без остатка путем определения только 

одного неизвестного 0

0

yV
H∆

 невозможно. При делении можно обеспе-

чить только получение остаточного члена нулевого порядка. Результат 
деления с остаточным членом будет равен

0

2 2
0и и и

2 2 2 2
и 0 и 0 и

2
2

2ξ 2ξ 2ξ 2ξ 1

1 .2ξ 1

yyH H H H H H H H H

H H H H H
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H H

VVT T T T T T T Tp
T T H T T T H T T T

p p
T T

 + + +− − ⋅ + − − ∆ ∆ +
+ +

    (27)

Обеспечим равенство нулю коэффициента при переменной  числи-
теля (27) остаточного члена частного от деления

0

2
и
2

и 0

2ξ 2ξ 0.yH H H H

H H

VT T T
T T H T

+
− − =
∆

                                   (28)

Для выполнения равенства (28) искомое соотношение должно опре-
деляться следующим образом:

0

0 и

1 .yV
H T

=
∆

                                                      (29)

Так как определяющей координатой набора (снижения) высоты 
в режиме стабилизации скорости полета является вертикальная скорость, 
имеющая в момент времени подключения режима стабилизации высоты 
значение 

0yV , то начальное условие по отклонению от заданной высоты, 

согласно (29), определяется в виде

00 и .yH T V∆ = ⋅                                                   (30)

Подставим (29) в выражение для свободного члена числителя 
дроби (27).  В результате  изображение отклонения по высоте (25) при  
вписывании на заданный эшелон примет следующий вид:

( ) ( )
2

и
своб 0 2 2

и и и

( ) .
1 1 2ξ 1

H

H H H

T TH p H
T p T T p T p T p

 
∆ = ∆ − 

 + + + + 
             (31)

Анализ выражения (31) показывает, что основную составляющую  
процесса вписывания определяет апериодическое звено с постоянной 
времени Tи . На перерегулирование оказывает влияние полученное 
звено третьего порядка, в котором содержится постоянная времени TH , 
которая может быть уточнена для недопущения изменения знака ориги-
нала  изображения переходного движения. 
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Оригинал изображения (31), согласно [11, с. 244] в функции от времени t 
имеет следующий вид:

( )

и

и

своб 0 0

ξ 1
2 2

и

2и и

2 2
и и

( ) ( ),

1 ξ 1 ξ1( ) sin arctg ,
ξ1 ξ

1 2ξ 1 .
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t t
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H HH

H H HH

H

H H

H t H e H F t

TT e eF t t
T T T T BB

B
T T T T

−

− −


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
    − −  = ⋅ ⋅ + +     −−       
 = − +

        (32)

Сложность формулы (32) не позволяет найти аналитическое выра-

жение для TH,  обеспечивающее выполнение условия и ( ) 0,
t

Te F t
−

− ≥

вписывания на заданный эшелон без перерегулирования. При выборе 
желаемого коэффициента затухания в интервале ξH = 0,7...0,8 можно 
указать не приводящее к перерегулированию  соотношение между 
постоянной времени TH и Tи, найденное численными методами в среде 
Mathcad, а именно

и0,5 ,HT T≤ ⋅                                                    (33)

Теперь вернемся к вопросу обеспечения условия (26) безудар-
ности включения режима стабилизации высоты из состояния набора 
(снижения). Для закона управления (14) на момент времени переклю-
чения режимов управления условие безударности будет иметь вид:

зад 0 Δ 0 0Δ (0) Δ 0,
yy V y Hn K V K H u= − + + =                            (34)

где u (0) — начальные условия выставки интеграла закона управления. 
Из (34), с учетом формул для коэффициентов (14) и выражения (30),  
находим

0 0

2 2 2
и и и

0 02 2 2
и и и

2ξ 2ξ Δ .H H H H H H
y y

H H H

T T T T T T Tu V H V
gT T gT T gT T
+ + −

= ⋅ − ⋅ = − ⋅             (35)

Так как и HT T> , то в наборе высоты при 
0

0yV >  начальная выставка 

интеграла при включении всегда 0(0)u < , а при снижении ( )0
0yV <  инте-

грал заряжается положительным значением 0(0)u > . Здесь размерность

начального условия выставки интеграла выражается в единицах пере-
грузки. Таким образом, интегральный член (35) в законе стабили-
зации высоты на момент включения всегда ненулевой и, например, 
согласно (33), при и0,5HT T= ⋅  будет равен

0 и
3 .u T
g

=                                                         (36)

Момент времени включения — это некоторый текущий момент 
времени tвкл = t, при котором выполняется равенство

0( ) .H t H∆ = ∆                                                      (37)
 
Для контроля выполнения равенства (37) наблюдение за пове-

дением ΔH(t) целесообразно осуществлять заранее, например при  

01,5( ) .H t H< ⋅∆ ∆

Для случая (36) на рис. 3 представлены процессы вписывания само-
лета на заданную высоту из набора с Vy = 10 м/с  при следующих пара-
метрах закона управления:

ξH = 0,7,   ( )1 1и 5 с = 2,5 сHT T=    и   ( )2 2и 10 с = 5 с .HT T=

Рис. 3. Переходное движение самолета по отклонению высоты ΔH(t) 
при вписывании на заданный эшелон

 

 

∆H, м 

t, с 

2иT = 10 с 

1иT = 5 с 
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Соответствующее  поведение интегральной составляющей закона 

управления 
вкл

и 0 и( ) (τ) τ
t

t
u t u K H d= + ∆∫  показано на рис. 4.

Рис. 4. Процесс списывания начального значения u0 интегральной составляющей  uи  
закона управлении при вписывании на заданную высоту полета

Как видно из графиков на рис. 4, при приближении к заданной 
высоте, когда 0H∆ → , выход интеграла также стремится к нулю, который 
достигается при выходе на заданную высоту. Далее закон управления 
начинает работать из нулевых начальных условий, для которых справед-
ливо использование передаточной  функции (15) без каких-либо допол-
нительных переключений.

Остается вопрос о величине приращения избыточной перегрузки, 
потребной для осуществления вписывания, исходя из желаемых параме-
тров синтезированного  контура управления. На рис. 5 показаны соот-
ветствующие процессы изменения избыточной нормальной перегрузки 
для двух вариантов динамических контуров с различными по быстро-
действию характеристиками. 

 

 
t, с 

uи 

— 0,2 

— 0,4 

— 0,5 

 

2иT  = 10 с 

1иT  = 5 с 

Рис. 5. Процессы изменения приращения  нормальной перегрузки Δny 
при вписывании на  заданную высоту полета

Анализ рис. 5 показывает, что даже при достаточно быстродейству-
ющем контуре астатической стабилизации высоты ( )1и 5 cT =  потребная 

избыточная перегрузка не превышает величины 0,15, что приемлемо 
для самолетов транспортной авиации.

Таким образом, найден закон сопряженного управления режимов 
стабилизации скорости и высоты полета, использующий отработку 
нормальной перегрузки через руль высоты самолета. В общем виде этот 
закон можно записать следующим образом

зад

зад

0

0 0

при ,

при .

V
y

y H
y

n H H
n

n u H H

∆ ∆ > ∆∆ = ∆ + ∆ ≤ ∆
                             (38)

Основной особенностью закона сопряжения (38) является назна-
чение в момент переключения режимов специально вычисленного (35) 
начального условия выставки интеграла закона управления по высоте.

 

 
t, с 

∆ny 

— 0,1 

— 0,15 

— 0,2 

2иT  = 10 с 

1иT  = 5 с 

— 0,05 
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Закон управления по 
зад

V
yn∆ (5) осуществляет набор высоты или 

снижения, закон управления по 
зад

H
yn∆ (14) с суперпозиционной 

добавкой u0 по начальному условию интеграла осуществляет без пере-
регулирования подход самолета к заданной высоте и дальнейшую ее 
стабилизацию без дополнительных коммутаций структуры. 

Полученный аналитическим методом обратных задач динамики 
алгоритм сопряженного управления (38), (5), (14), (30), (35) обеспечи-
вает прямое взаимодействие режимов стабилизации скорости и высоты 
полета самолета для всех вариантов вертикального маневрирования. 
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