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Рассматривается задача траекторного управления боковым движением летатель-
ного аппарата (ЛА), описываемым нелинейной моделью объекта управления с учетом 
постоянного ветрового воздействия. Задача сводится к построению оптимального по 
критерию «расхода ресурсов» управления при заданных ограничениях на величину управля-
ющего воздействия и смещения вдоль линии заданного пути. Показано, что оптимальное 
управление кусочно-постоянно и имеет не более двух ступеней. Получены формулы для 
расчета моментов переключения ступеней управления и характерных точек фазовой 
плоскости. В работе представлены примеры численных расчетов оптимального управ-
ления при различных типах начальных условий.
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CONTROL OF THE AIRCRAFT LATERAL MOVEMENT 
WITH LIMITED LONGITUDINAL MOTION

The problem of flight path control of the aircraft lateral movement is considered in the article. 
Nonlinear model of control object with consideration to constant wind is used. The task consists 
in optimal control synthesis by “fuel” criterion under specified constraints on control magnitude 
and longitudinal motion. It is proved that optimal control is piecewise constant and has two stages 
maximum. The formulas for control stages switching moments and characteristic points on phase 
plane calculation are obtained. The article presents the examples of optimal control numerical 
calculations with different types of initial conditions.
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Введение

Выход на линию заданного пути (ЛЗП) при траекторном движении, 
переход на следующий активный участок маршрута, выход на навига-
ционную точку с заданного направления при обеспечении требуемого 
ограничения по дальности (рубежа завершения маневра) являются 
основными операциями навигационного обеспечения как беспилотных 
летательных аппаратов, так и пилотируемых воздушных судов. Планиро-
вание таких операций производится на основе решения задач программ-
ного управления, оптимального по выбранному критерию качества.

Компенсирование возникающих отклонений от ЛЗП, как правило, 
выполняется с использованием «энергетического» квадратического 
критерия, при этом рассмотрение ограничивается линейной моделью 
динамической системы [1, 2]. Кроме критерия быстродействия, рассмо-
тренного в работах [3, 4], в практике летной эксплуатации актуальной 
является задача синтеза программного управления на основании 
критерия непосредственного воздействия, обеспечивающего сокра-
щение длительности маневрирования с ненулевым углом крена — задача 
оптимизации движения динамической системы по «расходу ресурсов» 
управления (функциональной норме L1).

Данная статья посвящена решению задачи траекторного управ-
ления боковым движением ЛА, описываемым нелинейной моделью 
навигационного движения, включающей учет значительных откло-
нений от заданной траектории, больших величин угла курса и крена, 
а также постоянного ветрового воздействия. Задача сводится к постро-
ению оптимального по критерию «расхода ресурсов» управления при 
заданном ограничении на величину перемещения вдоль ЛЗП во время 
выполнения маневра, при этом в качестве управляющего воздействия 
используется ограниченное изменение угла крена ЛА.

Общие вопросы синтеза программного управления динамическими 
системами изложены в трудах Атанса Ж. и Фалба П. Л. [5], Афана-
сьева В. Н., Колмановского В. Б., Носова В. Р. [6]. Методы постро-
ения оптимального программного управления линейными системами 
по критерию, включающему «расход ресурсов», рассмотрены в работах 
Бабаджанянца Л. К. и др. [7, 8]. Постановка задачи и алгоритм оптималь-
ного управления боковым траекторным движением при ограничении 
длительности маневрирования, представленные в статье [9], имеют 
определенное теоретическое значение, однако для практического нави-
гационного управления представляет интерес учет ограничения в виде 
продольного смещения.
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1. Модель движения и особенности управления

Движение летательного аппарата (ЛА) в боковом направлении отно-
сительно ЛЗП при траекторном «чистом» маневрировании описывается 
системой двух нелинейных дифференциальных уравнений относительно 
переменных состояния Z и ψ [1]: 

                                                                                                (1)

где Z — величина бокового отклонения ЛА от ЛЗП (положительное 
значение — вправо), м; t — время, с; ψ — относительный угол курса ЛА 
(угол продольной оси ЛА, отсчитываемый от направления ЛЗП вправо) 
при допущении 2ψ ≤ π , рад; V — воздушная скорость ЛА, м/c; UZ —
поперечная составляющая постоянной скорости ветра относительно 
направления ЛЗП (положительное навигационное направление ветра – 
вправо), м/c; g — ускорение свободного падения, м/c2; γ — угол крена 
ЛА, рад.

Воздушная скорость ЛА и скорость ветра предполагаются задан-
ными и постоянными при выполнении маневра. Замена переменных
 
                                                                                                       (2)

приводит модель движения (1) к следующей системе нормированных 
уравнений:
 
                                                                                                          (3)

где z, ψ — переменные состояния (нормированное боковое отклонение 
и относительный угол курса); τ — переменная времени; uz — параметр 
бокового ветра; γ — функция управления.

Задача траекторного навигационного управления боковым движе-
нием ЛА (наведения ЛА на ЛЗП) формулируется следующим образом. 
При заданном начальном значении переменных состояния (бокового 
отклонения и угла курса)
 
                                                                                                          (4)

следует перевести ЛА на ЛЗП, при этом значения переменных состо-
яния должны быть равны
 
                                                                                                        (5)

где τk — длительность процесса управления (не задана и подлежит 
расчету); δ — требуемый курс на ЛЗП (противоположен углу сноса) 

sin sin .Z
z

Ua u a
V

δ = − = −

На угол крена, используемый в качестве функции управления, 
накладывается постоянное ограничение по величине

 
                                                                                                 (6)

где γ0 — заданное максимально допустимое значение угла крена.
Оптимальное управление выбирается исходя из требования 

минимизации «расхода», при этом функционал качества управления 
записывается как:

 
                                                                                                                                 (7)

Кроме уравнений движения (1), запишем дифференциальное 
уравнение для продольной составляющей X смещения ЛА вдоль ЛЗП:

 
                                                                                               (8)

где UX — составляющая постоянной скорости ветра вдоль ЛЗП 
(положительное навигационное направление ветра — по направлению 
ЛЗП).

В нормированном виде аналогично (2) уравнение (8) запишется как:
 
                                                                                           (9)

где x – нормированное продольное смещение, определяемое выраже-
нием 2 ;gx X

V
=  ux — параметр продольного ветра, рассчитываемый как 

.X
x

Uu
V

=

Дополнительно к сформулированным условиям задачи (4)…(7) 
требуется, чтобы при маневрировании расчетное перемещение вдоль 
ЛЗП xk (в начале процесса управления отсчет полагается равным 
нулю), определяемое решением уравнения (9), не превышало заданного 
граничного значения xm (рубежа продольного смещения), т. е. необходимо 
обеспечить выполнение условия

 
                                                                                        (10)
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Предполагается, что при нахождении на ЛЗП выполняется движение 
ЛА в направлении увеличения координаты x, т. е. справедливо условие 
cos .xuδ > −  При этом для корректности задачи указанное граничное 
значение xm должно быть не меньше минимального значения xt > 0, 
требуемого для выполнения маневра в данных условиях. Минимальное 
продольное смещение xt может быть получено из решения задачи опти-
мального быстродействия [4]. При малых значениях углов курса и крена 
поставленная задача (3)…(10) в определенной степени подобна задаче 
оптимального управления линейной системой, описываемой двойным 
интегратором, по указанному критерию «расхода» в условиях ограни-
ченной длительности управления [5]. 

На рисунке 1 показана траектория наведения ЛА на ЛЗП (ось x) 
в нормированных координатах (z, x) бокового и продольного переме-
щения с указанием характерных точек маневра.

Рис. 1. Траектория ЛА относительно ЛЗП в горизонтальной плоскости

Из принципа Понтрягина Л. С. следует, что функция оптимального 
управления γ(τ) должна иметь кусочно-постоянный вид [9]:

 

                                                                                             (11)

где ][pdez  — функция «мертвой зоны» (нечувствительности) с пара-

метром 0

0

;
tg

p γ
=

γ
 2λ  — функция, являющаяся решением сопряженной 

системы объекта управления (3).
В случае ограничения угла курса | | 2ψ ≤ π  сопряженная функция 

2 ( )λ τ  изменяется монотонно со временем и в зависимости от значений 
начальных параметров может находиться не более чем в трех интер-
валах, указанных в выражении (11). Таким образом, относительно 
возможного вида функции управления можно сделать следующие 
выводы.

1) Функция оптимального управления γ(τ) может содержать одну 
или две разнополярные (положительные и отрицательные) ступени 
управления с возможным участком отсутствия управления (свободного 
прямолинейного движения). 

2) Каждая ступень управления имеет «прямоугольную» форму 
с экстремальными значениями ± γ0.

3) При двух ступенях управления задача может иметь решение 
с бесконечно большим смещением вдоль ЛЗП (как показано в работе 
[5]) и в этом случае ограничение (10) вполне актуально.

Символически возможные типы управления можно записать как 
множество из шести элементов: {+1}, {–1}, {0, +1}, {0, –1}, {–1, 0, +1}, 
{+1, 0, –1}, где обозначение «+1» соответствует положительной ступени, 
«–1» – отрицательной, «0» – прямолинейному движению без управля-
ющего воздействия. 

Общее выражение функции управления γ(τ) для двух ступеней типа 
{ 1, 0,  1} можно представить как [7]:

 
                                                                                                (12)

где H(τ) — функция Хэвисайда; τ1 — момент выключения первой ступени 
управления; τ2 — момент включения второй ступени управления.

Неизвестными при синтезе управления являются моменты времени 
переключения ступеней τ1, τ2, τk. В частном случае отсутствия участка 
свободного движения τ1 = τ2, при отсутствии первой ступени τ1 = 0.
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2. Синтез оптимального управления

Рассмотрим движение ЛА при трех возможных типах управления 
{±1}, {0, ±1}, { 1, 0, ±1}, а затем укажем области фазовой плоскости, где 
управление данных типов должно быть реализовано.

2.1. Одноступенчатое управление

При одноступенчатом управлении типа {±1} изменение угла курса 
от начального значения ψ0 до требуемого угла курса δ на ЛЗП получа-
ется интегрированием уравнения движения (3) и имеет вид:

 
                                                                                                (13)

где знаки «±» соответствуют положительной или отрицательной ступени 
управления соответственно. 

С учетом формулы (13) изменение бокового отклонения от началь-
ного значения z0 = z± до нуля на ЛЗП представляется как:

 
                                                                                               (14)

Выражение (14) описывает фазовую линию начальных значений 
одноступенчатого управления ( ) ( ){ }0 0 0 0, ,z z z± ±Γ = ψ = ψ  как показано на 
фазовой плоскости рисунка 2. Линия имеет две ветви — для положи-
тельной Г+ (при ψ0 < δ) и отрицательной Г– (при ψ0 < δ) ступени управ-
ления соответственно.

Если начальные значения (z0, ψ0 ) принадлежат линии Г±, то возможно 
единственное оптимальное управление соответствующей полярности, 
без участка свободного движения. Длительность процесса управления 
равна

 
                                                                             

Дальность продольного движения за время процесса управления 
в этом случае определяется по формуле (9) как:

                                                                                           (15)

Если полученное расчетное значение перемещения xk не больше 
требуемого xm (выполняется условие (10)), то поставленная задача имеет 
единственное решение типа {±1}, в противном случае решения нет.

2.2. Одноступенчатое управление с начальным участком 
свободного движения

Рассмотрим вид управления {0, ±1}, который может быть реали-
зован для начальных значений (z0, ψ0) из областей Ω0± , удовлет-

воряющих системам неравенств: ( )0 0 0,    
2

z z+
π

− ≤ ψ ≤ δ > ψ  или 

( )0 0 0,    
2

z z−
π

δ ≤ ψ ≤ < ψ  , как показано на рисунке 2.
На участке свободного движения от начальных фазовых координат 

(z0, ψ0) угол курса не меняется и равен начальному ψ0, при этом изме-
нение бокового отклонения и продольного смещения записываются как

      
                                                                                             (16)

где z0±, x0± — боковое отклонение и продольное смещение в момент 
окончания участка свободного движения и включения соответству-
ющей финальной ступени управления (точка на линии переключения Г± 
с координатами (z±, ψ± ); τ1 — момент времени окончания движения 
по участку свободного движения и непосредственного включения 
финальной ступени управления.

На завершающем участке включения управления изменения фазовых 
координат и продольного смещения записываются как

     
                                                                             

                                                                                            (17)

где k′τ  — расчетное значение длительности процесса управления; 

     kx′  — полное продольное смещение при данном типе управления.

В результате момент непосредственного включения ступени 
управления равен 

                                                                                                  (18)
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где z0±, x0± — боковое отклонение и продольное смещение в конце участка 
свободного движения; τ2 — момент времени окончания движения по 
второму участку.

На третьем, финальном участке включения второй ступени изме-
нения фазовых координат записываются как

                                                                          

                                                                                             (22) 

Полученные выражения (20)…(22) можно свести к уравнению 
относительно угла курса на участке свободного движения 0ψ



 (угла 
подхода ЛА к ЛЗП):

                                                                                            (23)

Нелинейное уравнение (23) может быть решено методом хорд или 
половинного деления при заданных границах изменения переменной. 
Для начальных значений из областей 0±Ω



 границы переменной 0ψ


следует выбирать как 02 −
π

− ≤ ψ < δ  или 0 2+
π

δ < ψ ≤ , для областей Ω0±  

используются интервалы 0 02 −
π

− ≤ ψ < ψ  или 0 0 2+
π

ψ < ψ ≤  соответственно. 

После расчета угла курса 0ψ


 моменты переключения ступеней управ-
ления τ1, τ2, τk боковые отклонения и продольные смещения в соответ-
ствующих характерных точках траектории ( )0 0,z x

 

, (z0±, x0±) определя-
ются с помощью выражений (20)…(22).

2.4. Области начальных значений и типы управления

С учетом рассмотренных допустимых типов управления на фазовой 
плоскости (z, ψ) выделяются 4 области начальных значений, отделя-
емые линиями переключения Г± формулы (14) и линией постоянного 
значения курса ψ = δ. На рисунке 2 показаны соответствующие области 
Ω0+, Ω0–,  Ω–0+, Ω+0– и граничные линии. 

а полное продольное смещение при данном типе управления рассчиты-
вается как:

 
                                                                                        (19)

Промежуточные значения бокового отклонения и продольного 
смещения в момент включения ступени z0±, x0± (характерные точки 
траектории) могут быть вычислены по формулам (16). 

Если рассчитанное по формуле (19) продольное смещение kx′  меньше 
или равно требуемому значению xm, то задача решена, в противном случае 
следует использовать двухступенчатое управление типа { 1, 0, ± 1}.

2.3. Двухступенчатое управление

Рассмотрим вид двухступенчатого управления { 1, 0, ± 1}, который 
может быть реализован для начальных значений (z0, ψ0 ) из областей 

0±Ω


, удовлетворяющих системам неравенств: ( )0 0 0,   
2

z z−
π

δ ≤ ψ ≤ > ψ  
или ( )0 0 0,   ,

2
z z+

π
− ≤ ψ ≤ δ < ψ  как показано на рисунке 2, а также для 

указанных в п. 2.2 начальных значений (при отсутствии решения). 
На первом участке управления (первой ступени) от начальных 

фазовых координат (z0, ψ0) до участка свободного движения изменения 
фазовых координат записываются как

                                                                           

                                                                                         (20) 

где 0ψ


 — угол курса в момент окончания первого участка управ-
ления и начала свободного движения; 0 0,z x

 

 — боковое отклонение 
и продольное смещение в конце первого участка; τ1 — момент времени 
окончания движения на первом участке.

На участке свободного движения (втором участке) угол курса 0ψ


не меняется, при этом изменения бокового отклонения и продольного 
смещения равны
    

                                                                                               (21)

( ) 0 0
0 1

0 0

sin sincos   .
tg tgk x xx u u δ −ψ δ − ψ′ = + ψ τ ± ±
γ γ

0 0 0 1tg ,ψ −ψ = γ τ




0 0
0 0 1

0

cos cos
,

tgzz z u
ψ − ψ

− = τ
γ







0 0
0 1

0

sin sin
,

tgxx u
ψ − ψ

= τ ±
γ





( ) ( )0 0 2 1 0 2 1sin ,zz z u± − = τ − τ + ψ τ − τ
 

( ) ( )0 0 2 1 0 2 1cos ,xx x u± − = τ − τ + ψ τ − τ
 

( )0 0 2tg ,kδ −ψ = ± γ τ − τ


( ) 0
0 2

0

cos cos
0 ,

tgz kz u±

ψ − δ
− = τ − τ

γ




( ) 0
0 2

0

sin sin
 .

tgm x kx x u±

ψ − δ
− = τ − τ

γ




( ) ( )

( ) ( )

0
0 0 0 0 0 0

0

0 0 0 0 0

cos
tg 2 cos cos 2cos  

sin

2sin 2  tg  sin sin .

x
z

z

x m x

u
z u

u

u x u

+ ψ
 − γ ± ψ + δ − ψ ψ + δ − ψ +  + ψ

+ ψ + ψ = γ + ψ + δ + ψ + δ



 



 




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В таблице 1 даны определения областей начальных значений (z0, ψ0) 
и условия решения поставленной задачи.

Таблица 1. Области начальных значений и условия решения задачи

Обозначение Тип управления Определение области
( ){ }0 0, zψ

Условие решения 
задачи

Г+
Одна положительная 

ступень {+1}

( )
0

0 0

,
2

z z+

π
− ≤ ψ < δ

= ψ

При ,k mx x≤
формула (15)

Г–
Одна отрицательная 

ступень {–1}

( )
0

0 0

,
2

z z−

π
δ < ψ ≤

= ψ

При ,k mx x≤  
формула (15)

Ω0+
Одна положительная 
ступень {0, +1} или

две ступени {–1, 0, +1}
( )
0

0 0

,
2

z z+

π
− ≤ ψ ≤ δ

> ψ

Одна ступень, если
,k mx x′ ≤

формула (19).
Две ступени, при 

условии
 ,t m k kx x x x′≤ = <

формула (22)

Ω0–
Одна отрицательная 
ступень {0, –1} или

две ступени {+1, 0, –1}
( )

0

0 0

,
2

z z−

π
δ ≤ ψ ≤

< ψ

Одна ступень, если 
mk xx ≤′ , 

формула (19).
Две ступени, при 

условии
 kkmt xxxx ′<=≤ ,

формула (22)

Ω–0+
Отрицательная и поло-

жительная ступени 
{–1, 0, +1}

( )
0

0 0

,
2

z z−

π
δ ≤ ψ ≤

> ψ

При t m kx x x≤ = , 
формула (22)

Ω+0–
Положительная и отри-

цательная ступени 
{+1, 0, –1}

( )
0

0 0

,
2

z z+

π
− ≤ ψ ≤ δ

< ψ

При t m kx x x≤ = ,
формула (22)

3. Примеры синтеза управления и моделирования движения ЛА

Рассмотрим примеры расчета управления наведением ЛА при 
следующих параметрах модели движения: воздушная скорость ЛА 
V = 600 км/ час; поперечная относительно ЛЗП составляющая скорости 
ветра UZ = 20 м/с; продольная составляющая скорости ветра UX = 20 м/с 
(попутный ветер); максимально допустимое значение угла крена γ0 
принято 45°; требуемый угол курса по окончании маневрирования 
на ЛЗП δ равен –7° = – 0,12 радиан. Нормированные безразмерные 
значения переменных записываются как

τ = 0,06t,  z = 0,35Z,  x = 0,35X, uz = 0,12,  ux = 0,12,

где боковая и продольная координаты Z, X измеряются в километрах, 
а время t — в секундах.

На рисунке 2 показаны области начальных значений и линий вклю-
чения последних ступеней управления на фазовой плоскости с коорди-
натами (z, φ) для указанных числовых значений параметров задачи. 

Рис. 2.  Области начальных значений и граничные линии включения управления
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Численные примеры при различных типах управления (областей 
начальных условий на фазовой плоскости) представлены в таблице 2.

Таблица 2. Примеры синтеза управления

Пример Начальные условия 
и ограничение

Тип управления Характерные точки

1 Область Ω0+:
z0 = 1,

ψ0 = – 45° = – 0,7854;
xm = 5

{0, +1} Точка включения ступени:
τ1= 1,35, z0+= 0,21, ψ0+ = ψ0.

Момент выключения управления:
τk = 2,02.

Продольное смещение:
=′kx 1,79 < mx

2 Область Ω0+:
z0 = 1,

ψ0 = – 45° = – 0,7854;
xm = 1,4 < = 1,79

1,794,1  =′<= km xx

{–1, 0, +1} Точка выключения первой 
ступени:

τ1 = 0,28, z–0 = 0,81, ψ–0 = –1,07.
Точка включения второй ступени:

τ2 = 0,83, z0+ = 0,40, ψ0+ = ψ–0.
Момент выключения управления:

τk = 1,77.
Продольное смещение:

xk = xm = 1,40

3 Область Ω+0–:
z0 = –1, 

ψ0 = – 45° = – 0,7854;
xm =5

{+1, 0, –1} Точка выключения первой 
ступени: 

τ1 = 1,00, z+0 = – 1,15, ψ–0 = 0,22.
Точка включения второй ступени:

τ2 = 4,27, z0–= – 0,06, ψ0– = ψ+0.
Момент выключения управления:

τk = 4,61.
Продольное смещение:

xk = xm = 5,00

4 Область Ω0–:
z0 = –1,

ψ0 = – 45° = – 0,7854;
xm =5

{0, –1} Точка включения ступени:
τ1 = 0,73, z0– = – 0,40, ψ0– = ψ0.

Момент выключения управления:
τk = 1,64. 

Продольное смещение:
kx′ = 1,54 < xm

Траектории движения динамической системы на фазовой плоскости 
(z, ψ) при положительном и отрицательном начальном боковом 
отклонении и условиях числовых примеров 1…4 таблицы 2 показаны 
на рисунках 3 и 5 соответственно. Точками обозначены характерные 
состояния системы управления, стрелками — направление движения.

Соответствующие траектории движения ЛА на горизонтальной 
плоскости в нормированных координатах (z, x) примеров 1…4 таблицы 2 
показаны на рисунках 4 и 6. 

Поставленная задача может быть использована для решения более 
общей проблемы, которая заключается в следующем: из заданной точки 
горизонтальной плоскости ( ),x z′ ′  с начальными координатами ( )0 0,x z′ ′  
и начальным углом курса 0′ψ  (отсчитываемым, например, от севера) 
следует перевести ЛА в точку горизонтальной плоскости с требуемыми 
координатами ( ),k kx z′ ′  и заданным углом курса ( )k′ψ  при ограничении на 
угол крена (6) и с учетом функционала качества управления (7). 

Рис. 3. Движение по фазовой плоскости при положительном начальном отклонении
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Рис. 4. Движение в горизонтальной плоскости 
при положительном начальном отклонении

Рис. 5. Движение по фазовой плоскости при отрицательном начальном отклонении

Рис. 6. Движение в горизонтальной плоскости 
при отрицательном начальном отклонении

Для решения задачи в конечной точке по компонентам ветра следует 
рассчитать угол сноса ′δ  и требуемый путевой угол (направление) 
формальной ЛЗП, проходящей через точку ( ),k kx z′ ′ , как ПУ k′ ′= ψ + δ  . 
Краевые значения координат (в начале и в конце маневра) относительно 
системы, ориентированной по ЛЗП, равны

 

Для системы координат, ось z которой проходит через конечную 
точку, а ось x — через начальную, краевые параметры состояния запи-
шутся как ПУ

0 0,x =  0 0 ,kz z z′′ ′′= −  0 0 Ï Ó′ψ = ψ −ПУ,

0 ,m kx x x′′ ′′= −  0,kz =  .k ′ψ = −δ

В этом случае найти оптимальное управление можно, решая задачу 
(3)…(10) рассмотренным методом с учетом рассчитанных краевых 
условий. 

{0, } {0, }

{0, } {0, }

cosПУ sinПУ
 .

sinПУ cosПУ
k k

k k

x x
z z
′′ ′    

=    ′′ ′−    
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Подобные вопросы построения оптимальной по критерию макси-
мального быстродействия траектории ЛА из точки фазового простран-
ства, заданной координатами и курсовым углом, в другую точку рассмо-
трены в фундаментальной работе Дубинса Л. Е. [3].

Заключение

Рассмотренный алгоритм синтеза оптимального управления 
боковым движением летательных аппаратов использует нелинейную 
модель системы управления, учитывающую большие значения углов 
курса и крена ЛА и постоянное воздействие ветровой нагрузки. Полу-
ченные выражения для определения типов областей начальных условий 
и «структуры» безынерционного управления, формулы расчета моментов 
переключения ступеней управления и характерных точек траектории 
обеспечивают полное решение задачи синтеза оптимального наведения 
ЛА на ЛЗП в соответствии с начальными условиями, выбранным крите-
рием качества и задаваемыми ограничениями. 

Представленная методика может служить основой для решения 
многокритериальных задач оптимального управления движением лета-
тельных аппаратов, и в частности, задач, учитывающих ограничения на 
скорость изменения управляющего воздействия (инерционное управ-
ление), на длительность выполнения маневрирования и гибридный 
критерий оптимальности [9]…[11].

Предложенный алгоритм практически может быть использован 
в составе многометодных комплексов пилотажно-навигационного 
обеспечения летательных аппаратов и, в частности, при разработке 
программного обеспечения планово-пилотажных приборов, использу-
емых при маневрировании ЛА на маршруте, а также при выполнении 
штурманских навигационных расчетов на этапе планирования полета. 
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МАТРИЦА ПЕРЕХОДА ПО НАВИГАЦИОННЫМ 
СТРАНИЦАМ БЛИЖНЕМАГИСТРАЛЬНЫХ САМОЛЕТОВ

Надежда Анатольевна КОЗАНКОВА, к. т. н.  
ПАО «Московский институт электромеханики и автоматики» 
E-Mail: inbox@aomiea.ru 

В статье рассматривается концепция построения человеко-машинного интерфейса, 
основанная на эргономике и возможностях многофункционального пульта управления 
(МПУ), и принципы матричного перехода по навигационным страницам. Приводятся 
примеры переходов по навигационным страницам функционального программного обеспе-
чения навигации и самолетовождения на многофункциональных индикаторах.

Ключевые слова: человеко-машинный интерфейс, навигационные страницы, система 
самолетовождения.

MATRIX FOR TRANSITION THROUGH NAVIGATION
PAGES DESIGNED SHORT-RANGE AIRCRAFT 

Nadezhda A. KOZANKOVA, PhD in Engineering
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ PJSC
E-Mail: inbox@aomiea.ru

The article considers the human-machine interface building concept, based on ergonomics 
and Multifunction control/display unit (MCDU) features, together with the principles of matrix 
transition through navigation pages.  The examples of transitions through navigation pages of 
navigation and flight management functional software on multi-function displays are given in the 
article. 

Keywords: flight management system, navigation pages, human-machine interface.
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Рис. 1. Вид кабины с системой электронной индикации 
и многофункциональными пультами управления

Рис. 2. Интерфейс CDS (системы индикации кабины) и UA (МФПОС)

Идеология построения кабины перспективного воздушного судна 
(ВС) направлена на повышение безопасности, улучшение ситуационной 
осведомленности и снижение рабочей нагрузки на экипаж. Создание 
перспективной «линейки проектов» человеко-машинного интерфейса 
кабины пилота связано с реализацией именно этой идеологии.

Понятие «линейка проектов» подразумевает определенную концеп-
туальную идею построения интерфейса кабины и распространяет эту 
идею на ряд типов ВС, относящихся к одному поколению. Такой подход 
обеспечивает существенные экономические выгоды за счет унификации, 
модульности и сокращения числа комплектующих изделий.

В процессе развития авиационного оборудования можно выделить 
три основных концепции построения человеко-машинного интерфейса.

На первом этапе системы авионики строились по федеративному 
принципу и имели индивидуальные пульты управления и индикаторы. 
С развитием авиационной техники увеличивался объем задач, реша-
емых ВС, увеличивалось и усложнялось количество оборудования на 
борту. В результате существенно возросло количество индицируемых 
параметров и органов управления, что привело к перегрузке простран-
ства кабины и информационной нагрузке экипажа. Следствием этого 
явилась потребность в интеграции информационно-управляющей 
информации, результатом чего стало появление комплексных систем 
электронной индикации, представляющих экипажу всю необходимую 
на данном этапе полета информацию от различных бортовых систем 
и многофункциональных пультов управления (MCDU — Multi-Function 
Control Display Unit), обеспечивающих взаимодействие с различными 
системами в соответствии со спецификацией ARINC 739 (рис. 1) [1].

Дальнейшим развитием этой тенденции явилась концепция 
«стеклянной кабины», разработка которой проводилась одновременно 
с переходом от федеративных систем к интегральной модульной авио-
нике. Эта концепция предусматривает отказ от автономных индика-
торов на пультах MCDU и резервных приборов и сосредоточение всей 
информационно-управляющей информации на дисплеях системы элек-
тронной индикации кабины (CDS — Cockpit Display System).

Для унификации взаимодействия между дисплеем CDS, выполня-
ющим функцию экрана MCDU, и программным приложением поль-
зователя (UA — User Application), реализующим какую-либо функцию 
воздушного судна, в нашем случае многофункционального программ-
ного обеспечения навигации и самолетовождения (МФПОС) [2] корпо-
рацией ARINC была предложена спецификация ARINC 661 [3].

Определение самого графического интерфейса происходит 
в двоичном файле определения (DF — Definition File), формируемом 
функциональным приложением (рис. 2).
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Такой подход предполагает, что на стороне системы индикации 
размещается программное обеспечение, способное интерпретировать 
графический интерфейс кадра, архитектура которого заложена в файле 
определения [4]. 

Распределение программного обеспечения человеко-машинного 
интерфейса между конкретными приложениями с использованием 
в системе электронной индикации библиотеки графических элементов, 
предусмотренной ARINC 661, позволяет локализовать все проблемы, 
связанные с коррекцией человеко-машинного интерфейса внутри 
соответствующего приложения, исключая тем самым необходимость 
взаимной увязки внесения изменений в программное обеспечение 
системы индикации и прикладную программу пользователя [5, 6], 
за счет этого сокращая сроки разработки и сертификации и ограни-
чивая вопросы управления конфигурацией пределами соответствую-
щего приложения.

Внедрение ARINC 661 и использование квалифицированного 
инструмента SCADE Display позволило перейти от отображения инфор-
мации на экране многофункционального пульта управления к отобра-
жению на широкоформатных дисплеях, предоставляющих гораздо 
больше возможностей по графическому отображению, размещению 
информации, удобству ее использования и созданию единого информа-
ционно-управляющего поля кабины экипажа (рис. 3).

Рис. 3. Кабина среднемагистрального самолета

 

 

К преимуществам данного подхода относятся:
•	 Уменьшение количества комплектующих изделий информаци-

онно-управляющего поля за счет увеличения размера дисплеев 
и сокращения их количества;

•	 Повышение ситуационной осведомленности за счет увеличения 
объема актуальной информации различного представления;

•	 Снижение рабочей нагрузки на экипаж за счет простоты управ-
ления и возможности реконфигурации отображаемой инфор-
мации;

•	 Возможность быстрого обучения и адаптации экипажа при пере-
ходе на новый самолет за счет интуитивно понятного, друже-
ственного интерфейса.

Основной индикатор МФПОС — нижний индикатор, разделенный 
на два окна для индикации страниц для правого и левого пилотов. 
С помощью этих страниц осуществляется формирование плана полета, 
работа с данными взлетно-посадочных характеристик, выбор и просмотр 
объектов навигационной базы данных, формирование другой инфор-
мации для работы алгоритмов функционального приложения навигации 
и самолетовождения, а также отображение информации о состоянии 
взаимодействующих с МФПОС систем. Управление на кадрах произ-
водится с помощью многофункционального пульта управления МПУ-1. 

На пульте МПУ-1 располагаются:

– двухуровневая поворотная рукоятка, предназначенная для работы 
с двухуровневым меню вызова информационных кадров ВСС 
на центральный дисплей. Рукоятка левого пульта управляет 
выбором информационного кадра на левой половине централь-
ного дисплея. Рукоятка правого пульта — выбором кадра на 
правой половине дисплея; 

– блок многофункциональных органов управления содержит 
органы управления, которые могут быть подключены к одному 
из интерактивных информационных кадров (ВСС; EWD; CHKL 
и БСТО); 

– цифровая и алфавитная клавиатура, предназначенная для ввода 
информации в систему ВСС. Ввод  символов: цифр от 0 до 9, 
бук от A до Z,  «+/-», «.», (пробел) осуществляется одноимен-
ными кнопками  без арретира;

– резервные кнопки без арретира «вверх», «вниз», «влево», «вправо», 
дублирующие соответствующие перемещения многофункцио-
нального органа управления «вверх», «вниз», «влево», «вправо», 
вправо.
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Рис. 4. Описание пульта МПУ-1

События нажатий клавиш пульта МПУ-1 передаются в модуль обра-
ботки графических данных (GPU — Graphics Processing Unit). Также 
МФПОС формирует данные для отображения на индикаторах Primary 
Flight Display (PFD) и Multi-Function Display (MFD), которые переда-
ются в формате ARINC 702A. Общая схема архитектуры интерфейса 
МФПОС — системы индикации — представлена на рисунке 5.

Два раздела МФПОС находятся в одном блоке вычислительных 
систем, в связи с чем обмен данными осуществляется по двум каналам 
ARINC 653 [7], организованных по внутреннему взаимодействию 
внутри операционной системы вычислительного блока. При располо-
жении разделов в различных компонентах вычислительного комплекса 
может осуществляться обмен посредством сети AFDX с сохранением 
принципа портов ARINC 653.

Взаимодействие с индикатором ИМ-21-2 осуществляет раздел 
МФПОС ЧМИ.

Рис. 5. Схема архитектуры интерфейса МФПОС — системы индикации

Рис. 6. Схема обмена данными между ядром МФПОС, индикатором и ЧМИ
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                       а)	                         б)

Рис. 7. Навигационные страницы INIT: 
а) начальная загрузка МФПОС, б) включена  спутниковая система 

и введен аэропорт вылета

Рис. 8. Схема обмена данными между проектами МФПОС и SCADE Display 

Обмен (рис. 6) производится сообщениями с предопределенной 
структурой. На вход раздела ЧМИ поступает информация для преоб-
разования в формат ARINC 661 и последующий выдачей на индикатор 
ИМ-21-2. На вход раздела Core поступает сообщение «контроль» для 
синхронизации индексов текущего кадра и активного элемента.

Процедуры управления и распределение информации по кадрам 
и режимам зависят как от объективных показателей (состава инфор-
мации и конструктивных характеристик пультов), так и субъективных 
(взглядов проектировщиков и заказчиков). Состав информации опре-
деляется типом ВС, составом его бортового оборудования (БО) и зада-
чами, решаемыми ВСС. Изменение любого из перечисленных пара-
метров приводит к изменению структуры информации и процедур 
управления [8].

С учетом опыта прежних разработок, новых возможностей индика-
тора и характеристик ARINC 661 были сформированы более информа-
тивные и обладающие более удобным человеко-машинным интерфейсом 
навигационные страницы для для ближнемагистрального самолета.

Примеры построения навигационных страниц функционального 
программного обеспечения навигации, разработанные сотрудни-
ками МИЭА, приведены в [9]. В данной работе переходы по странице 
осуществляются не с помощью трек-бола (аналог манипулятора типа 
«мышь»), а с помощью блока многофункциональных органов управ-
ления на МПУ-1.

Страница с индицируемыми параметрами представляет собой 
матрицу, перемещение по которой происходит по определенным законам. 
Для того чтобы пилот не терял время на подведение курсора к нужному 
виджету, перемещая его через весь экран, разработан принцип пере-
мещения по наиболее часто используемым параметрам с пропуском 
второстепенных. К ним можно вернуться в ручном режиме.

Данный подход позволяет формализовать задачу компоновки инфор-
мации путем использования ранжировки и обеспечить, таким образом, 
повышение эффективности и быстродействия внесения оперативных 
изменений в текущую навигационную ситуацию. 

На примере страницы INIT можно проследить, что пилоту не нужно 
вводить вручную время и дату, так как при включении системы GNSS 
данные будут получены от спутника. А вот ввести аэропорт вылета 
необходимо.

Так как проект МФПОС создан в среде Visual C++, а инструмент 
разработки SCADE Display имеет свои особенности, для стыковки этих 
проектов была разработана схема обмена данными между проектом 
МФПОС и проектом SCADE Display, представленная на рисунке 8. 
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В структуре struct DtINITIAL формируется матрица переходов. 
Данная структура передается на вход и на выход, а вот переходы коррек-
тируются в зависимости от текущего состояния слоя и доступности 
виджетов, определенных системой индикации.

Выводы

1.	 Определены индицируемые навигационные параметры 
и виджеты (графические элементы), необходимые для реали-
зации всех навигационных страниц в соответствии с реко-
мендациями ARINC 661 и возможностями SCADE Display. 

2.	 Разработана матрица переходов по навигационным страницам, 
основанная на главных принципах человеко-машинного интер-
фейса, критерии критичности времени принятия решения 
и возможностях МПУ-1.

3.	 Разработаны структуры данных ОЗУ для приема и выдачи 
текущих состояний виджетов МФИ.

4.	 Разработано программное обеспечение алгоритмов модулей 
навигационных страниц. 

5.	 Разработана схема связей между переменными проекта МФПОС, 
разработанного в среде Visual C++ и SCADE Display.
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Основные  сокращения

АПНД — алгоритм программирования направления движения,
ЗНД — заданное направление движения,
ЛА — летательный аппарат,
ЛЗН — линия заданного направления,
МД — машина Дубинса,
МСТ — метод сопрягаемых траекторий,
НМ — начало маневра,
НСК — невращающаяся система координат,
ОРВ — оптимизация процессов управления в реальном времени,
ОУ — объекта управления,
ПУ — процесс управления,
РКВ — регулятор кинематики вращения,
РП — рулевой привод,
РЭВ — регулятор энергии вращения,
САП — система автопилотирования,
САУ — система автоматического управления,
СН — система наведения,
СТ — сопрягаемая траектория,
СТУ — система траекторного управления,
ТАУ — теория автоматического управления,
ТН — точка назначения,
УНД — управления направлением движения,
ЦМ — центр масс.

1. Введение

Центральная проблема современной ТАУ — проблема создания 
теории оптимизации САУ в реальном времени (ОРВ) и, соответственно, 
создания САУ, осуществляющей синтез оптимальных управлений 
и собственно управление практически одновременно в процессе функ-
ционирования ОУ (совмещенный синтез управления) [1]. 

Основополагающим принципом построения САУ в рамках класси-
ческой ТАУ следует признать концепцию возмущенного-невозмущен-
ного движения А. М. Ляпунова. В соответствии с данной концепцией 
определено два этапа динамической оптимизации САУ [2]:

•	 программирование оптимальных траекторий;

•	 аналитическое конструирование оптимальных регуляторов.

УДК 629.7.051.8

ДИНАМИЧЕСКАЯ ОПТИМИЗАЦИЯ ПРОЦЕССОВ 
УПРАВЛЕНИЯ ЛЕТАТЕЛЬНЫМ АППАРАТОМ 

В РЕАЛЬНОМ ВРЕМЕНИ
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Предложено решение задачи синтеза иерархической трехуровневой системы автома-
тического управления продольным движением беспилотного маневренного летательного 
аппарата, предназначенной для формирования квазиоптимальных процессов изменения 
траектории стационарного режима полета. Метод синтеза основан на иерархической 
декомпозиции задач управления. Функциональный алгоритм системы верхнего уровня 
(системы траекторного управления) реализует управление направлением движения 
с использованием метода сопрягаемых траекторий. Системы среднего и нижнего 
уровней — квазиоптимальные по быстродействию контура управления углом тангажа 
и углом поворота руля высоты, в которых применены регуляторы энергии вращения. Для 
синтеза систем среднего и нижнего уровней использован модифицированный метод сопря-
гаемых траекторий.

Ключевые слова: наведение, траекторное управление, управление направлением 
движения, маневренный летательный аппарат; линия заданного направления; метод 
сопрягаемых траекторий, условие сопряжения.
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The solution to the problem of synthesis of hierarchical three-level automatic longitudinal 
motion control system for maneuverable unmanned air vehicle is proposed. The system is designed 
for generation of quasi-optimal processes of flight path changing during steady flight. Synthesis 
method is based on hierarchical decomposition of control tasks. Functional algorithm of the top 
level system (flight path control system) implements flight direction control using the mating 
trajectories method.  Middle and low level systems are quasi-optimal in response of pitch angle 
and elevator control loop with implemented rotational energy regulators. The modified mating 
trajectories method is used for synthesis of middle and low level systems.
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На первом этапе синтезируется программная составляющая управ-
ления U *, которая соответствует оптимальному невозмущенному 
движению объекта Z  *:

                                   U *= U *{Z *(t0), Z *(tf ), t },                            (1)
   

где t0 и tf — соответственно начальный и конечный моменты времен-
ного интервала оптимизации. Функция (1) — программа разомкнутого 
управления, так как при ее формировании отсутствует обратная связь 
по текущим параметрам движения.

Оптимальная программа изменения режимов управляемого процесса 
(задающих воздействий регуляторов) определяется с использованием 
методов, не относящихся к методам классической ТАУ.

На втором этапе синтезируется алгоритм формирования стабилизи-
рующей составляющей управления ΔU. Она обеспечивает оптимальную 
отработку отклонения текущего вектора состояния Z от программного 
невозмущенного движения, реализуя обратную связь по указанному 
отклонению:

                                        ΔU = A
U 
{ΔZ },                                 (2)

где A
U
 — символ операторного преобразования вектора ΔZ = Z – Z *. 

Закон управления вида (2) — решение классической задачи управления, 
которое базируется на гипотезе о малых отклонениях фактического 
движения ОУ от расчетного невозмущенного. Он синтезируется на базе 
линеаризованной модели движения ОУ. Таким образом, классическая 
ТАУ предусматривает разложение движения объекта на невозмущенное 
и возмущенное, которые удовлетворяют соотношениям вида:

                              U = U * + ΔU,  Z = Z *+ΔZ .

Анализ стратегий управления, основанных на изложенной выше 
концепции, показал, что они оправданы лишь при малых и нераци-
ональны при больших возмущениях номинальной траектории дви-
жения ОУ [3].

Подходы классической ТАУ для решения задач оптимизации САУ 
практически никогда не обеспечивали близости к подлинно опти-
мальному управлению, поскольку используемая на этапе проекти-
рования априорная информация никогда не является достаточной 
для оптимальных решений во всех ситуациях, которые могут иметь 
место в процессе эксплуатации. Подлинная оптимизация управления 
возможна только в процессе функционирования системы в текущей 
обстановке и возникшей ситуации [1].

Принцип ОРВ основан на текущем программировании движения. 
Программы управления определяются непосредственно в режиме 
эксплуатации ОУ и формируются по принципу обратной связи (совме-
щены процессы синтеза и реализации оптимального движения). Алго-
ритм управления при реализации ОРВ может быть представлен в виде 
операторного преобразования BU  :

                             U = BU {Z, Г[Z(tf )]},                                   (3)

где Г[Z(tf )] — функция, отражающая зависимость управления от целе-
вого многообразия, определяющего заданное конечное состояние ОУ.

На рис. 1 представлены концептуальные схемы САУ.
Подходы к синтезу САУ, основанные на концепции ОРВ, расши-

ряют возможности оптимизации использования ресурсов управления, 
по отношению к классической ТАУ. Выигрыш от реализации стра-
тегий управления, основанных на ОРВ, возможно оценить с помощью 
различных практически значимых критериев, таких как:

•	 динамическая точность системы управления;

•	 диапазон условий применения;  

•	 управляемость (диапазон начальных условий функционирования 
системы, для которого достижимы цели управления).

Рис. 1. Концептуальные схемы систем автоматического управления:
а) — концепция классической ТАУ с разделением движения ОУ 

на невозмущенное и возмущенное; 
б) — концепция оптимизации процесса управления в реальном времени
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Главная проблема ОРВ – синтез регулирующих связей, обеспечива-
ющих оптимальные по заданному критерию процессы управления для 
любой ситуации, сложившейся в процессе функционирования САУЛА. 
Современные методы ТАУ не позволяют получить строгое решение 
задачи ОРВ процессов управления нелинейными объектами без суще-
ственных ограничений как на структуру модели, описывающей дина-
мические свойства объекта управления, так и на структуру критерия, 
отражающего предъявляемые к управлению требования [4]. Поэтому 
на настоящем этапе развития ТАУ в постановках задач ОРВ речь идет 
о приближенно оптимальном либо квазиоптимальном решении. Под 
квазиоптимальным понимается решение, используемое в качестве опти-
мального в практических целях.

На основании анализа результатов многочисленных исследований 
в области ТАУ и теории оптимальных процессов может быть сформу-
лирован следующий подход к решению задачи ОРВ процессов управ-
ления ЛА, который обеспечит максимальное приближение практиче-
ского решения задачи синтеза САУЛА к оптимальному решению.

1)	Иерархическая декомпозиция задач управления заключается в пред-
ставлении рабочей модели САУЛА в виде многоуровневой иерархии 
функциональных систем, при которой на верхних уровнях формируют 
цели управления для нижних в форме заданных значений регулируемых 
параметров [5–7]. Для каждого уровня применяется модель движения 
объекта управления, в которой от выбранной для данного уровня управ-
ляющей переменной непосредственно зависит производная регулиру-
емой переменной не выше второго порядка. В системах функциональ-
ного регулирования используют модель движения объекта управления 
в форме дифференциального уравнения первого порядка [8]. Иными 
словами, задача оптимизации системы полной размерности преобразу-
ется в комплекс задач оптимизации подсистем порядка не выше второго.

2)	Описание движения ЛА на основе физических законов. Исполь-
зование моделей обобщенного характера, описывающих движение 
объекта в пространстве состояний, не позволяет учитывать специфики 
объекта управления при решении задач ОРВ. Подходы, ограничива-
ющие исследования областью математической теории управления, 
привели к кризису современной ТАУ. Необходима разработка ТАУ, 
опирающейся на законы физического пространства [3]. Применительно 
к управлению движением ЛА необходима интеграция методов ТАУ 
и теоретической механики [2].

Метод описания динамической системы для прикладных исследо-
ваний в области ТАУ должен обеспечивать учет специфики решаемых 
задач управления, что невозможно без их физической интерпретации.

Динамический синтез САУЛА, реализующей ОРВ, должен прово-
диться с использованием модели движения ЛА, основанной на фунда-
ментальных законах механики в приложении к задачам динамики полета. 
Один из главных принципов формирования математической модели 
движения ЛА — фундаментальный закон кинематики абсолютно твер-
дого тела о разложении его движения на переносное поступательное 
и относительное вращательное. Указанный принцип — главный фактор, 
влияющий на структуру САУЛА и декомпозицию задач управления. 
Переносное движение однозначно определяют движением произвольно 
выбираемого центра (полюса) вращения, в качестве которого прини-
мают, как правило, ЦМ ЛА. Динамику поступательного переносного 
движения ЛА описывают с помощью второго закона Ньютона и (или) 
его обобщения для движения тел переменной массы — формулы Мещер-
ского [9]. Для описания относительного вращательного движения 
используют основной закон динамики вращения, согласно которому 
скорость изменения момента импульса ЛА по времени равна результи-
рующему моменту внешних сил, действующих на него. Результирующие 
векторы внешних сил и их моментов содержат компоненты, определя-
емые координатами положения регулирующих органов, которые в сово-
купности составляют вектор управляющих переменных U. В структуре 
моделей, которые описывают движение ЛА в физическом пространстве, 
используются универсальные формы представления действующих на ЛА 
сил и моментов. Они позволяют применить универсальное множество 
параметров настройки САУ для ее адаптации к конкретному объекту 
управления и условиям его функционирования.

3)	Динамический синтез систем всех уровней иерархии. Для каждого 
уровня иерархии проводится синтез квазиоптимального регулятора 
в предположении, что системы нижних уровней обеспечивают идеальное 
слежение за управляющим сигналом, формируемым системой рассма-
триваемого уровня иерархии. Базовая структура системы произвольного 
уровня иерархии представлена на рис. 1, где UZ – сигнал, отрабатыва-
емый системой данного уровня.

Основной принцип синтеза квазиоптимального регулятора базиру-
ется на научной гипотезе, предполагающей, что для рассматриваемых 
математических моделей движения ЛА оптимальные процессы управ-
ления качественно соответствуют известным вариантам точных решений 
частных задач оптимизации процессов управления.

Подсистемы всех уровней иерархии, кроме, быть может, верхнего, 
синтезируются как системы максимального быстродействия. Мини-
мальная длительность переходного процесса в нелинейных системах 
зависит от уровня входного сигнала. 
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Рис. 2. Базовая структура подсистемы

Основной принцип синтеза квазиоптимального регулятора базиру-
ется на научной гипотезе, предполагающей, что для рассматриваемых 
математических моделей движения ЛА оптимальные процессы управ-
ления качественно соответствуют известным вариантам точных решений 
частных задач оптимизации процессов управления.

Подсистемы всех уровней иерархии, кроме, быть может, верхнего, 
синтезируются как системы максимального быстродействия. Мини-
мальная длительность переходного процесса в нелинейных системах 
зависит от уровня входного сигнала. Поэтому для корректной поста-
новки задачи синтеза подсистемы произвольного уровня иерархии необ-
ходима предварительная оценка рабочего диапазона входного сигнала 
этой подсистемы. Предлагаемый подход к выбору критериев оптими-
зации основан на результатах аналитического исследования ошибок 
слежения в оптимальных по быстродействию САУ, которые представ-
лены в [10], где показано соответствие структуры алгоритма управления 
идеальной следящей системы структуре алгоритма управления системы 
максимального быстродействия.

4)	Параметрическая оптимизация с оценкой динамических характе-
ристик агрегированной системы (при совместном функционировании 
подсистем всех уровней иерархии) методом имитационного моделиро-
вания [11].

В данной работе рассматривается задача синтеза трехуровневой 
системы автоматического управления продольным движением манев-
ренного ЛА, предназначенной для формирования квазиоптимальных 
процессов изменения траектории стационарного режима полета.

Верхний уровень — СТУ, критерии совершенства которой опре-
деляют эффективность выполнения целевых функций ЛА. Она вклю-
чает управление направлением движения и модулем вектора скорости. 
Направление движения задается регулируемыми параметрами контуров 
УНД, определяющими ориентацию вектора скорости [12, 13].

Средний уровень — САП, предназначенная для формирования 
задающих воздействий на контуры управления исполнительными меха-
низмами рулей высоты в целях оптимальной отработки сигналов СТУ. 
В режиме УНД САП регулирует углы ориентации осей системы коор-
динат, связанной с корпусом ЛА, либо функционально зависящие от 
них параметры.

Нижний уровень — система управления исполнительными меха-
низмами рулей высоты, предназначенная для оптимальной отработки 
задающих воздействий, формируемых на среднем уровне. Регулируются 
параметры, определяющие положение органов управления относи-
тельно корпуса ЛА.

2. Методы траекторного управления для реализации ОРВ

2.1. Метод управления траекторией вывода маневренного ЛА на ЛЗН

Рассмотрена задача ОРВ траектории движения ЛА в плоскости 
маневра при переходе с произвольной линии движения на ЛЗН. В каче-
стве плоскости маневра рассмотрена вертикальная, в которой гравитаци-
онная сила оказывает максимальное влияние на траекторию движения 
ЦМ ЛА, ее радиус кривизны и скорость движения. Система уравнений 
движения ЛА в вертикальной плоскости:

                                                                                           (4)
 

где V, θ — соответственно модуль и угол наклона вектора скорости; 
R — сила тяги двигателя; α — угол атаки ЛА (управляющий параметр 
системы УНД); X – сила лобового сопротивления; m — масса ЛА; 
g — ускорение свободного падения; Y — подъемная сила; M – число Маха;  
x, y — продольная и вертикальная координаты ЦМ ЛА в НСК x0; uДР  — 
положение дроссельной заслонки воздушно-реактивного двигателя. 

Сила лобового сопротивления X определяется по формуле:
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где 
0 0

( )X XC C M=  — коэффициент лобового сопротивления при нулевом 
угле атаки; ( )

I IX XC C M=  — коэффициент индуктивного сопротивления; 
S – площадь миделевого сечения; ρ — плотность воздуха,

                                                                       

где ρ0 — плотность воздуха на нулевой высоте; k — эмпирический коэф-
фициент аппроксимации зависимости плотности воздуха от высоты 
для стандартной атмосферы, k = 10 – 4 [8]. Число Маха определяется по 
формуле:

                                                                          

где а — скорость звука. Аппроксимация зависимости скорости звука 
от координаты высоты y для стандартной атмосферы имеет вид: 

yya 004,0340)( −=  [8]. Подъемная сила вычисляется из выражения:

                                                                                

где α αY YC C= ∂ ∂ , где ) ,( aMCC YY =  — коэффициент подъемной силы.

Требуется синтезировать алгоритм траекторного управления, 
обеспечивающий оптимальный переход ЦМ ЛА с произвольной линии 
движения на ЛЗН. В вертикальной плоскости ЛЗН задана точкой пере-
сечения c осью 0y НСК, в которой определяется положение ЦМ ЛА, 
и углом ориентации Φ , определяющим направление движения по ЛЗН. 
Начало отсчета угла Φ  — направление оси 0x НСК, а диапазон значений 
в пределах ± 2π.

Критерий оптимальности траектории перехода — длина линии пути

                                                                            

Значение tf не фиксировано и соответствует моменту сопряжения 
траектории ЦМ ЛА и ЛЗН, который определяется двумя условиями: 
ЦМ ЛА находится в пределах полосы заданной ширины, включающей 
ЛЗН; абсолютная величина разности углов θ и Φ не превышает уста-
новленного значения. Синтезируемый алгоритм управления переходом 
ЦМ ЛА на ЛЗН определяет задающее воздействие по углу тангажа ( )ЗАД ν ЛЗН,  ,  θ, , ,B x y Yϑ = Φ:

где YЛЗН — вертикальная координата точки пересечения ЛЗН с осью 0y 
НСК.

0ρ ρ ,kye−=

,M V a=

α 20,5 α ρ ,YY C S V= ⋅ ⋅

0

(τ) τ.
ft

t

S V d= ∫

Алгоритм программирования направления движения

Методика синтеза алгоритма базируется на теории оптимизации 
траекторий перехода, разработанной для простейшей нелинейной 
модели маневренного объекта — машины Дубинса (МД), которая 
описывается уравнениями движения материальной точки на плоскости 
с постоянным по модулю вектором скорости. Управляющий параметр 
обеспечивает маневр вектором скорости вправо или влево, соответ-
ствующий движению по окружности заданного минимального радиуса. 
Движение МД описывается следующей системой уравнений:

                                                                                       

где u — управляющий параметр; φ — угол ориентации вектора скорости 
МД, определяющий направление движения.

В соответствии с теоремой Дубинса [14] кратчайший путь МД 
для любых начальной и конечной точек реализуется комбинацией не 
более чем трех сегментов траекторий, формируемых при постоянном 
значении u. Существует три типа сегментов: прямолинейное движение 
(u = 0), максимально интенсивные повороты налево ( mu V r= ) или 
направо (  mu V r= −  ), где rm — радиус кривизны траектории, соответ-
ствующий максимально интенсивному повороту. Оптимальный алго-
ритм управления МД должен определять количество, состав, порядок 
и протяженность элементарных сегментов оптимальной траектории. 
В общем случае имеет место большая вариантность решений, удовлет-
воряющих условиям перехода, что обусловило сложность проблемы 
синтеза оптимального алгоритма [15].

В приложении к задаче вывода МД на ЛЗН завершающий участок 
траектории — дуга окружности, которая заканчивается точкой касания 
с ЛЗН. Она названа сопрягаемой траекторией (СТ), а метод управления, 
реализующий вывод МД на СТ по кратчайшему пути и движение по 
ней, методом сопрягаемых траекторий (МСТ). Представлено решение 
задачи синтеза алгоритма вывода МД на ЛЗН с использованием МСТ. 
Оптимальное значение управляющего параметра определяется выраже-
нием 

                                                                                            (5)

где ЗАДϕ  — значение угла ориентации вектора скорости, которое опре-
деляет заданное направление движения (ЗНД). 

( )ЗАД ν ЛЗН,  ,  θ, , ,B x y Yϑ = Φ

0;dV
dt

= ;d u
dt
ϕ
= cos ;dx V

dt
= ϕ sin ,dy V

dt
= ϕ

( )ЗАДsign ,
m

Vu
r

= ϕ −ϕ
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Движение МД рассмотрено в системе координат, в которой коорди-
ната y соответствует уклонению от ЛЗН. В таком случае ЛЗН совпадает 
с осью абсцисс системы координат, в которой рассматривается движение 
МД, либо противоположна ей по направлению. В первом случае Φ = 0, 
во втором Φ = ± π.

На рис. 2 показана геометрическая схема момента τ выхода МД 
на СТ, в который угол ЗАД .ϕ = ϕ  Угол, определяющий направление каса-
тельной к окружности, сопрягаемой с ЛЗН, для текущего уклонения 
координаты y от ЛЗН соответствует ЗНД.

Рис. 2. Геометрическая схема момента выхода машины Дубинса 
на сопрягаемую траекторию

Если абсолютное значение координаты y превышает радиус СТ, 
равный rm , то ЗНД должно соответствовать максимальной скорости 
приближения к ЛЗН, которая достигается при cosφ = 0. С учетом изло-
женного выше, угол ЗАДϕ  для МД определяется следующим образом:

        
                                                                                           (6)

где σ — координата по оси 0y, σ = yτ , если my rτ ≤ , иначе mrσ = , если 

my rτ > .

Представленные формулы описывают алгоритм траекторного 
управления, формирующий сигнал ЗАДϕ , который предлагается приме-
нить в качестве входного сигнала контура слежения за ЗНД. Алгоритм 
формирует нелинейную отрицательную обратную связь по отклонению 
от ЛЗН, не накладывая никаких ограничений на уровень указанных 
отклонений. При решении задач управления ЛА такие ограничения 
могут существовать в форме запретных для полетов зон, физических 
границ воздушной среды, динамического «потолка» ЛА и др. В малой 
окрестности ЛЗН система УНД, реализующая отработку ЗАДϕ  функцио-
нирует в режиме стабилизации движения по ЛЗН.

Модель МД применима для синтеза траекторного управления 
движением в горизонтальной плоскости ЛА с несущим крылом при 
реализации на участках маневра координированных разворотов ЛА. 
Расчетный скоростной режим координированного разворота — по-
стоянная скорость, поддерживаемая системой регулирования тяги 
двигателя. 

Для ЛА, движение ЦМ которого описывается системой урав-
нений (4), максимально интенсивный разворот в вертикальной 
плоскости соответствует максимальному располагаемому углу атаки или 
максимальной располагаемой перегрузке, направленной по нормали 
к траектории (по оси подъемной силы). Кривизна траектории макси-
мально интенсивного разворота зависит от гравитационной силы, 
которая увеличивает текущий радиус кривизны траектории r при θ < 0 
и уменьшает r при θ > 0. Кроме того, тангенциальная составляющая 
гравитационной силы GT = –mg sin θ — дополнительное возмущение на 
контур стабилизации скорости движения ЛА. Точность поддержания 
заданной скорости ЛА при интенсивных маневрах в вертикальной 
плоскости зависит от тяговооруженности ЛА λ, определяемой выраже-
нием λ = R / mg.

Для решаемой задачи синтеза теорема Дубинса может рассма-
триваться только как результат качественной теории оптимальных 

ЗАД

σ
arccos 1 sign( ),

m

y
r

 
ϕ = − − ⋅ 

 
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процессов управления подвижным объектом, использование которого 
дает квазиоптимальное решение. Общая структура выражения для 
формирования заданного угла наклона вектора скорости 

ЗАД ,θ  анало-
гична (6):

                                                                                                    (7)

где σ = y, если ,y r≤   иначе ,rσ =    если y r>  ; r  — средний радиус 

маневра максимальной интенсивности, ( ), , .r r y V= θ 

Текущий радиус кривизны траектории максимально интенсивного 
разворота rm определяют по формуле:

где Ωzm — максимальное значение переменной Ωz = d θ / dt ; 
20,5 ;Y YF R C Vα α= + ⋅ ρ  maxα  — угол атаки, значение которого определяет 

максимальный сигнал системы траекторного управления; G — вес ЛА,   
α

БАЛα ,YG mg F= =  где БАЛα  — балансировочный угол атаки, обеспечива-
ющий горизонтальный полет ЛА. Таким образом, итоговая формула для 
определения радиуса rm примет вид:

                                                                                                (8)

Задача определения ЗНД, соответствующего величине ЗАД ,θ  которая 
вычисляется по формуле (7), сводится к прогнозированию текущего 
значения r  и требует отдельного рассмотрения. На настоящем этапе 
исследований объект управления — маневренный беспилотный ЛА, 
для которого max БАЛ ,α >> α  и тяговооруженность λ > 1. В этом случае, 
как следует из анализа формулы (7), const≅≅ mrr . Иными словами, 
задача оптимизации управления продольным движением ЛА в частном 
случае сведена к задаче оптимизации траектории перехода МД. Оценка 
эффективности предлагаемого метода программирования направления 
движения ЛА с использованием адекватных моделей продольного 
движения позволяет найти диапазон основных проектных параметров 
ЛА, определяющий область применимости метода, а также разработать 
алгоритм управления, реализующий МСТ, для более общего вида СТ 
с переменным радиусом кривизны.

Алгоритм управления направлением движения

Оптимальный алгоритм управления, определяемый формулами (5) 
и (6), получен применительно к модели МД. Для задачи управления 
объектом, движение которого описывается системой уравнений (4), 
значение управляющего параметра ЗАДα  определяется выражением:

                                                                                              (9)

Из выражения (9) следует, что управляющий параметр СТУ опреде-
ляется положением продольной оси ЛА относительно вектора скорости. 
Поэтому на этапе синтеза алгоритма траекторного управления прово-
дится выбор способа взаимодействия СТУ и САП, который зависит от 
состава рабочей информации, определяющей текущее состояние объекта 
управления. Для информационного обеспечения управления ЛА широко 
применяются инерциальные навигационные системы (ИНС), обеспечива-
ющие счисление координат и их производных в НСК, а также опреде-
ление углов ориентации строительных осей ЛА. В расчете на применение 
ИНС принят следующий состав рабочей информации: координаты x и y 
ЦМ ЛА в НСК; компоненты скорости ЦМ ЛА cosxV V= θ  и sinyV V= θ  ; 
угол тангажа .ϑ = θ+ α  Тогда заданное значение угла тангажа ЗАД ,ϑ  соот-
ветствующее значению управляющего параметра, определяется по 
формуле: ЗАД ЗАДθ α ,ϑ = +  где ( )arctg .x yV Vθ =

Релейный закон управления (8) обеспечивает формирование квази-
оптимальной траектории вывода ЛА, движение которого описывается 
системой уравнений (4), на ЛЗН. Траектория относится к классу моно-
тонных кривых, не имеющих угловых точек. Синтезированный алгоритм 
траекторного управления основан на аппроксимации прогнозируемой 
траектории движения ЛА с использованием модели МД. Применяемый 
метод функциональной декомпозиции задач управления основан на 
допущении безинерционности контуров управления углами тангажа ϑ 
и поворота руля высоты, создающего управляющий момент в контуре 
угла ϑ. Из-за инерционности указанных контуров для релейного закона 
УНД при реализации движения по СТ и ЛЗН характерен режим авто-
колебаний, который приводит к неоправданным затратам энергети-
ческих ресурсов управления и двигателя. Поэтому на завершающем 
этапе синтеза алгоритма квазиоптимального управления движением ЛА 
в реальном времени для УНД используется алгоритм пропорциональ-
но-интегрально-дифференциального регулятора с функциональным 
ограничением интегральной составляющей сигнала управления [11]:
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где ( ) ( )ПД θ ЗАД ЗАДα θ θ ,z zk kΩ= − + Ω −Ω  где kθ и Ωk  — коэффициенты 
усиления составляющих сигнала управления, пропорциональных рассо-
гласованию по углу наклона траектории и его производной соответ-
ственно; 

ЗАД ЗАДθ ;z d dtΩ = где uk  — коэффициент усиления интегральной 
составляющей сигнала управления. 

Приняты следующие ограничения: ЗАД maxα α ;≤  
ЗАД

Ω ,z zmV a≤  где 
azm — максимальная допустимая величина составляющей ускорения, 
ортогональной траектории ЦМ ЛА; ПД maxα α ;≤  max ПДα α α .u ≤ −  При 
выходе траектории на ограничение по ускорению azm величине maxα  
должно присваиваться текущее значение α.

Результаты математического моделирования маневра ЛА 
в режиме изменения высоты полета

Для оценки функциональных возможностей предлагаемого метода 
траекторного управления при выводе маневренного беспилотного ЛА 
на ЛЗН разработана демонстрационная модель процессов управления 
маневром с использованием типовых характеристик ЛА, силовой уста-
новки, а также контуров автопилота и рулевого привода.

В таблице 1 представлены результаты имитационного моделиро-
вания. Показаны траектории y(x) ЛА, а также соответствующие им 
графики изменения угла тангажа ϑ от времени t для режимов набора 
высоты и снижения (для различных перепадов высот) с выходом на 
параллельные и антипараллельные ЛЗН. Для всех вариантов модели-
руемых процессов в начальный момент времени ЛА совершает гори-
зонтальный полет при θ = 0, со скоростью 200 м/с. Маневр начинается 
в точке вертикальной плоскости, горизонтальная координата которой 
x0 = 0. В первом столбце табл. 1 представлено начальное значение 
вертикальной координаты y0 и параметры ЛЗН (YЛЗН и Φ).

Таблица 1. Результаты имитационного моделирования

Исходные данные 
моделирования

Траектория y(x),
отсчеты координат в метрах

Зависимость ϑ(t), 
отсчеты угла ϑ в радианах, 

времени t в секундах
y0 = 100 м;
YЛЗН = 50 м;

Φ = 0.

y0 = 50 м;
YЛЗН = 100 м;

Φ = 0.

y0 = 2000 м;
YЛЗН = 1850 м;

Φ = π.

y0 = 2000 м;
YЛЗН = 1850 м;

Φ = − π.

y0 = 2000 м;
YЛЗН = 1000 м;

Φ = − π.

y0 = 2000 м;
YЛЗН = 50 м;

Φ = − π.

y0 = 2000 м;
YЛЗН = 50 м;

Φ = π.
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y0 = 2000 м;
YЛЗН = 50 м;

Φ = 0.

y0 = 50 м;
YЛЗН = 2000 м;

Φ = 0.

Из представленных результатов видно, что траектория маневра 
содержит не более трех сегментов, на каждом из которых скорость 
изменения направления движения практически постоянна. Вариации 
интенсивности маневра связаны с различием диапазона высот и скоро-
стей. Кроме того, предложенный алгоритм траекторного управления 
реализует режимы плавного перехода на стабилизацию движения по 
прямолинейным участкам траектории. В целом параметры траекторий 
соответствуют их оптимальным значениям для МД. Алгоритм траек-
торного управления реализует текущее программирование траектории 
маневра и составляет основу решения задачи ОРВ траекторий перехода 
ЛА на ЛЗН.

2.2. Метод управления траекторией вывода ЛА в заданную точку 
с заданным траекторным углом

 Наведение с заданным углом подхода к ТН – одна из наиболее акту-
альных прикладных задач управления ЛА [16]. Можно предположить, 
что эта задача многократно решена при проведении практических разра-
боток автоматически управляемых ЛА. Особый интерес представляет 
исследование этой задачи в рамках концепции ОРВ. В данной работе 
предложен метод решения задачи для стационарной точки назначения.

Один из практически осуществимых вариантов решения рассма-
триваемой задачи — вывод летательного аппарата на линию заданного 
направления (ЛЗН). В этой интерпретации задача излагается в учебной 
литературе [17]. 

Решение задача наведения с заданным углом подхода к ТН в строгой 
постановке должно учитывать факт наличия множества оптимальных 
траекторий, на которых заданный траекторный угол достигается в ТН. 
Иными словами, существует множество оптимальных траекторий центра 
масс (ЦМ) ЛА, для которых точка сопряжения с ЛЗН совпадает с ТН. 
Сущность решения — вывод ЛА на завершающую ветвь траектории 
максимально интенсивного маневра, которая удовлетворяет заданным 
терминальным условиям.

В теории и методике управления авиацией для вывода ЛА в заданное 
относительно цели положение по направлению и дальности разработан 
метод наведения «Маневр» [18]. В данной работе предложена реали-
зация метода «Маневр» в САУ ЛА применительно к конкретной частной 
задаче наведения.

Модель движения ОУ и критерий оптимальности СТУ соответ-
ствуют представленным в разделе 2.1. Синтезируемый алгоритм управ-
ления переходом ЦМ ЛА в ТН, координаты которой Fx D= , 0Fy = , 
с заданным траекторным углом θF  определяет задающее воздействие 
по углу тангажа υзад = Аυ(x, y, θ, θF , D), где Аυ — операторное преобразо-
вание, реализуемое алгоритмом управления.

Анализ существующих методов наведения

Существуют классы систем наведения ЛА, которые принципиально 
не могут решать стоящие перед ними задачи с использованием фикси-
рованных программных траекторий. К таковым относятся, например, 
СН перехватчиков, применяемых для поражения подвижных целей. 

Проектанты таких систем вынуждены решать задачу ОРВ процессов 
управления траекторией полета ЛА. Как правило, решение заключается 
в выборе метода наведения. 

Проведем анализ метода наведения, и оценим его соответствие 
методам наведения, применяемым для перехвата подвижных целей. 
Поскольку рассматривается ЛА, совершающий автономный полет, соот-
ветствовать рассматриваемой задаче могут только двухточечные методы, 
применяемые для самонаведения, такие как: метод погони, наведение 
с постоянным углом упреждения, методы параллельного и пропорцио-
нального сближения.
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Траектории сближения, соответствующие методу наведения, 
обеспечивающему заданный угол подхода к неподвижной ТН, это 
окружности, касающиеся в ТН прямой линии, образующей с осью 0X 
угол, равный θF , а также сама указанная прямая как принадлежащая 
множеству траекторий сближения окружность с бесконечным радиусом. 
Предполагаем, что траектория сближения формируется при постоянном 
значении модуля вектора скорости VTC. При этом движение по окруж-

ности характеризуется постоянной величиной производной TC.d
dt
θ
= Ω

Выразим координаты ТН через параметры траектории сближения:

                                                                                             (10)

                                                                                         (11)

где RТС — радиус траектории сближения. TC
TC

TC

.VR =
Ω

Из соотношений (10) и (11) получим выражение для угла визиро-
вания ТН:

                                                                                          

откуда текущий угол наклона траектории, соответствующий методу 
наведения, определяется по формуле:

                                                                                           (12)

Дифференцируя правую и левую части уравнения (12) получим 

уравнение метода наведения в виде: 2 ,d d
dt dt
θ ϕ
=  которое соответствует 

методу пропорционального сближения: угловая скорость поворота 
вектора скорости перехватчика пропорциональна угловой скорости 
вращения линии визирования. В нашей задаче коэффициент пропор-
циональности (навигационная постоянная) равен 2. Для наведения на 
подвижные цели применяется коэффициент диапазона 4 –6. Метод 
наведения в вертикальной плоскости с заданным углом подхода к стаци-
онарной ТН может быть интерпретирован также как метод погони за 
мнимой целью, движущейся по вертикали, проходящей через ТН, либо 
по прямой, пересекающей ось 0X  в ТН под углом θF . Текущая высота 
мнимой цели, движущейся по вертикали, определяется по формуле: 

                                HМЦ                                                 

Метод наведения дает описание множества траекторий, обеспечи-
вающих попадание ЦМ ЛА в ТН с заданным углом подхода. Данное 
множество включает в себя подмножество завершающих участков опти-
мальных траекторий наведения.

Общий подход к решению задачи 

При оптимизации маневра приведения ЛА в заданную точку 
с заданным углом наклона траектории имеет место жесткая привязка 
правого конца завершающего сегмента траектории. Поэтому заверша-
ющий сегмент оптимальной траектории маневра  в виде окружности, 
проходящей через ТН под заданным углом, определен.  При реали-
зации траектории оптимального маневра варьируется точка сопряжения 
предпоследнего сегмента траектории маневра с сегментом траектории 
конечного участка маневра. Положение указанной точки сопряжения 
зависит от точки НМ. Очевидно, что точка НМ должна зависеть от 
режима подлета ЛА к зоне маневра. 

Задача решается для варианта подлета к зоне маневра в режиме 
установившегося горизонтального прямолинейного полета. 

На рис. 3 представлена геометрическая схема вариантов оптималь-
ного маневра ЛА при различных соотношениях высоты траектории под- 
лета yП и высоты вершины траектории конечного участка маневра yB . 
Линия, проходящая через ТН, направление которой соответствует 
заданному направлению вектора скорости в ТН, обозначена ЛЗНF . 
Горизонтальная линия, проходящая через вершину траектории конеч-
ного участка маневра, направление которой соответствует направлению 
координатной оси 0X, обозначена ЛЗНВ. Все маневры ЛА, осуществля-
емые с целью его наведения с заданным углом подхода к ТН, сводятся 
к выводу ЛА на указанные ЛЗН. Фиксация точек сопряжения траек-
торий маневра с ЛЗН достигается наложением связи на условия начала 
маневра.

Если П В ,y y≥  то маневр начинается в момент выполнения условия 
сопряжения с ЛЗНF . Иными словами траектория подлета непосред-
ственно переходит в сопрягаемую траекторию (СТ). Таким образом, если 

П В ,y y≥  то траектория наведения содержит один сегмент окружности, 
сопрягаемый с ЛЗНF , и прямолинейный участок движения вдоль ЛЗНF , 
длина которого оценивается величиной ( )П В cosθ .Fy y−  Если yП = yВ, то 
сопряжение происходит в ТН.

Если yП < yВ, то для выполнения заданных терминальных условий 
необходимо формирование восходящей ветви траектории маневра. 
С этой целью реализуется предварительный маневр вывода ЛА в точку В, 
в результате которого ЛА при любой высоте подлета yП < yВ выводится 
на траекторию, сопрягаемую  с ЛЗНF в ТН.

2 .Fθ = ϕ− θ

( )( )cos sign sin sin ,
F

TC
TC F F

TC

VD x d x R
θ

θ

= + θ θ = + θ − θ θ − θ
Ω ∫

( )( )TC

TC

sin sign cos cos ,
F

F TC F F
Vy y d y R

θ

θ

= + θ θ = − θ − θ θ − θ
Ω ∫

( )cos cosarctg arctg arctg tg 0,5 ,
sin sin 2

F F F
F

F

y y
D x
− θ − θ θ + θ ϕ = = − = = θ + θ − θ − θ  

( ) ( )Ì Ö sin 2 .FH y D x= + − ϕ− θ
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Иными словами, указанный отрезок состоит из двух равных частей, 
каждая из которых является хордой, стягивающей сегмент окружности. 
Оба сегмента образуют траекторию перехода ЦМ ЛА с линии подлета 
в точку B. Эта траектория начинается и заканчивается при нулевом угле 
наклона траектории. Один из сегментов принадлежит восходящей ветви 
окружности, образующей завершающий участок траектории маневра, 
а также геометрическое место точек перегиба траекторий предвари-
тельного маневра. Другой сегмент, идентичный первому, образует 
траекторию перехода с линии подлета в точку сопряжения с первым 
сегментом. Геометрические характеристики траектории предваритель-
ного маневра используются для формирования разовой команды наве-
дения, определяющей момент начала маневра.

Алгоритм программирования направления движения

Для реализации принципа наведения ЛА, изложенного в преды-
дущем разделе, могут быть использованы два подхода к синтезу алго-
ритма программирования направления движения (АПНД):

1)	АПНД, формирующий отрицательную обратную связь по откло-
нению от ЛЗН с использованием аналитической зависимости угла 
наклона сопрягаемой траектории и отклонения ЦМ ЛА от ЛЗН. В этом 
варианте структура алгоритма полностью соответствует структуре 
АПНД, представленного в разделе 2.1.  

2)	АПНД, формирующий отрицательную обратную связь по прогно-
зируемой ошибке наведения, равной прогнозируемому отклонению 
от ЛЗН после максимально интенсивного поворота вектора скорости от 
текущего значения θ до заданного конечного значения θF.

Проведем аналитическое исследование указанных подходов 
к синтезу АПНД. 

Подход 1. Если высота траектории подлета к зоне маневра П В ,y y≥  
минимальная протяженность траектории вывода ЛА в ТН достигается 
при движении по траектории, сопрягаемой с ЛЗНF , и дальнейшем 
движении до ТН вдоль ЛЗНF . 

Заданный угол наклона траектории определяется алгоритмом:

                                                                                         (13)

где ( )| |arccos 1 sign ,
mr

 σ
φ = − − η 

 
 ,σ = η  если | | ,mrη ≤  но ,mrσ =  если ,mrη >

Рис. 3. Геометрическая схема вариантов оптимального маневра 
летательного аппарата:

xНМ — горизонтальная координата точки НМ; 
β — угол наклона условной 

линии подъема ЛА, соединяющей точку НМ и вершину траектории 
конечного участка маневра; 

rm — минимальный радиус траектории маневра; 
хв — горизонтальная координата вершины траектории конечного участка маневра

На участке  предварительного маневра осуществляется управление 
выводом ЛА на ЛЗНВ в точке В. При этом сопрягаемая траектория —
сегмент (восходящая ветвь) окружности завершающего этапа маневра. 
Таким образом, предварительный маневр не связан с формированием 
дополнительного (третьего) сегмента траектории, и траектория наве-
дения в целом состоит из двух участков максимально интенсивного 
поворота. Этап предварительного маневра вводится для реализации 
возможности унификации структуры алгоритма УНД, поскольку для 
всех вариантов маневра решается задача вывода ЛА на ЛЗН.

Траектория предварительного маневра представляет собой два иден-
тичных сегмента окружностей с противоположными знаками кривизны, 
симметричных относительно точки их сопряжения С. Отрезок прямой, 
соединяющей точку начала маневра с точкой В, имеет длину, равную 2l, 
которая равна удвоенной длине хорды, образованной этим отрезком 
в точке пересечения с окружностью, соответствующей завершающему 
участку траектории маневра.

ЗАДθ θ signθ ,F F= φ −
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MAX

,m
Vr =

Ω
 ΩMAX — максимальное по абсолютной величине значение 

производной ,d
dt
θ

 которое может быть реализовано в процессе маневра; 

η — отклонение ЦМ ЛА от ЛЗНF .

                                                                                             (14)

Если yП < yВ, то производится предварительный маневр вывода ЛА 
в точку В с нулевым углом θ. Точка В имеет координаты:            

                                                                                             (15)

Задача решается как задача вывода ЛА на ЛЗНВ. Заданный угол 
наклона траектории определяется формулой (12), где θF = 0, η = y – yВ, 
что соответствует отклонению ЦМ ЛА от ЛЗНВ.

Минимальная протяженность траектории предварительного маневра 
достигается при сопряжении траектории  ЦМ ЛА с ЛЗНВ в точке В. 
Такое сопряжение обеспечивается разовой командой наведения, которая 
формируется в момент выполнения соответствующего функциональ-
ного условия начала маневра.

Подход 2. Прогнозируемое отклонение ЦМ ЛА от ЛЗНF на момент 
окончания условного разворота максимальной интенсивности, при 
котором угол наклона траектории изменится от текущего значения θ до 
заданного конечного значения θF , определяется в соответствии с (14) 
следующим образом:

                                                                                               (16)

где   
                                                                                               (17)

После подстановки выражений (17) в (16) с учетом (14) получим:

                                                                                              (18)

При реализации обратной связи по прогнозируемому отклонению 
от ЛЗНF заданный угол наклона траектории формируется в виде 
суммы текущего угла и управляющей компоненты: ЗАД УПР ,θ = θ + ∆θ  где 

{ }УПР ,KAθ∆θ = η  Aθ – операторное преобразование, определяющее струк-
туру регулятора.

( )sin sign cos .F F FD x yη = − − θ θ + θ

sign sin ,B m F Fx D r= − θ θ ( )sign cos 1 .B m F Fy r= θ θ −

( )sin sign cos ,K K F F K FD x yη = − − θ θ + θ

( )( )sign sin sin ,K m F Fx x r= + θ − θ θ − θ

( ) ( )1 cos sign .K m F Frη = η−  − θ − θ  θ − θ 

( )( )sign cos cos .K m F Fy y r= − θ − θ θ − θ

Исходя из желаемого значения прогнозируемой ошибки ηK = 0, 
получим уравнение относительно θЗАД для реализации неявного управ-
ления по прогнозируемой ошибке наведения:

      
                                                                                             

Решение этого уравнения в области отрицательных значений η, при 
которых совершается маневр, имеет вид:

                                                                                              (19)

Следует обратить внимание на то, что при формировании θЗАД 
в режиме вывода ЦМ ЛА на ЛЗН величине отклонения ЦМ ЛА от ЛЗН, 
превышающей mr , присваивается значение mr . Это ограничение обеспе-
чивает движение ЛА по прямой, ортогональной ЛЗН при больших 
отклонениях от нее. При решении задачи наведения с заданным углом 
подхода к ТН такое ограничение не позволяет выполнять маневры 
по траекториям, имеющим участки, на которых вектор скорости ЛА 
направлен к ЛЗН под углом, меньшим π/2.

Можно показать, что программирование направления движения 
в соответствии с формулой (18) позволяет при yП < yВ не использо-
вать промежуточный маневр вывода ЦМ ЛА на ЛЗНВ и выполнить весь 
маневр с использованием единого АПНД.

Следует также обратить внимание на то, что АПНД, применяемые 
для вывода ЦМ  ЛА на ЛЗН, реализуют неявное управление с обратной 
связью по прогнозируемой ошибке наведения.

Алгоритм формирования команды начала маневра

Важнейшими компонентами алгоритмического  обеспечения задач 
наведения ЛА являются алгоритмы формирования разовых команд наве-
дения, которые используются для качественного изменения режимов 
полета ЛА, связанного с изменением структуры регулятора и / или 
объекта управления. Для решения рассматриваемой задачи использу-
ются две разовые команды наведения:

– команда начала маневра, определяющая момент начала режима 
наведения в ТН с заданным углом подхода и, соответственно, момент 
завершения режима подлета;

– команда смены ЛЗН, на которую осуществляется выведение ЦМ 
ЛА, связанная с необходимостью формирования восходящей ветви 
траектории наведения при высоте подлета меньшей высоты, с которой 
физически может быть осуществлен процесс вывода ЦМ ЛА в точку 
назначения с заданным углом подхода.

( ) ( )ЗАД1 cos sign 0.m F Fr  η− − θ −θ θ −θ = 

ЗАД
| |arccos 1 .F

mr
 η

θ = θ + − 
 
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Рис. 4. Характер зависимости протяженности траектории 
предварительного маневра от перепада высот маневра

Из рисунка 4 видно, что при малых перепадах высот маневра протя-
женность траектории предварительного маневра многократно превы-
шает значение перепада высот, что обусловлено ограничением радиуса 
разворота.

Формула (20) преобразуется к виду: 

                                                                                               (21)

Формулы (21) и (19) образуют функциональную зависимость 
вида ( )НМ П , , , θ ,m Fx f y r D=  используемую для формирования разовой 
команды начала маневра: ( )HM HM0,5 1 sign .K x x= + −    

На практике алгоритмы формирования разовых команд, определя-
ющих интервал режима управления, учитывают необходимость запаса по 
протяженности указанного интервала, связанную с наличием случайных 
составляющих характеристик и условий функционирования САУ.

Условия формирования второй из названных команд сводятся 
к контролю попадания координат и угла наклона вектора скорости 
в диапазоны значений, при которых факт выведения в точку вершины 
завершающего участка траектории ЦМ ЛА можно считать состояв-
шимся.

Более подробно рассмотрим алгоритм формирования команды 
начала маневра, условие выработки  которой должно базироваться на 
оценке оставшейся дальности полета до ТН, обеспечивающей реали-
зацию маневра для решения рассматриваемой задачи наведения. 

Данный алгоритм должен обеспечивать формирование команды на 
начало маневра вывода ЛА в ТН с заданным углом подхода θF для двух 
диапазонов высот подлета к зоне маневрирования.

Если высота подлета П Вy y≥ , то команда на начало маневра форми-
руется  в момент выполнения условия сопряжения траектории ЦМ ЛА 
с ЛЗНF , определяемого по формуле (12). Горизонтальная координата 
точки НМ ( )НМ В П В tg ,Fx x у y= + − θ  где xВ и yВ определяются формулами 
(13). В этом случае команду на начало манера целесообразно форми-
ровать в момент выполнения условия сопряжения в режиме подлета: 

( )HM ЗАД0,5 1 sign sign .FK  = + θ −θ θ   Если KНМ = 1, то команда сформи-
рована. При этом в момент формирования команды условие x = xHM 
выполнится в силу функциональной связи между углом наклона траек-
тории и координатами ЦМ ЛА в точке сопряжения.

Для диапазона высот подлета yП < yВ горизонтальная координата 
начала маневра xНМ должна определяться с учетом наличия предвари-
тельного маневра перехода с траектории подлета в точку В. Функцио-
нальную зависимость, определяющую xНМ, получим, используя обозна-
чения геометрических параметров и координат характерных точек 
траектории маневра, которые введены на рис. 3 (стр. 52). 

Протяженность траектории предварительного маневра по коорди-
нате   зависит от перепада высот траектории предварительного маневра, 
абсцисса точки начала маневра определяется формулой:

                                                                                              (20)

где M B П ,y y y∆ = −  а координаты xВ и yВ определяются по формулам (15), 

Msin ,
2
y
l

∆
β =

 
где 2 sin .ml r= β  Тогда 

4ctg 1m

Ì

r
y

β = −
∆

 и зависимость протя-

женности траектории предварительного маневра M B HMx x x∆ = −  от пере-

пада высот My∆  принимает вид: ( )M M M M4 .x y r y∆ = ∆ − ∆  График данной 
зависимости при rm = 500 м представлен на рис. 4.

НМ В Mctg ,x x y= − ∆ β ( )( )НМ В B П П B4 .mx x y y r y y= − − + −
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3.	Синтез регуляторов пилотажного комплекса для реализации ОРВ

Для синтеза систем максимального быстродействия уровней авто-
пилотирования и управления движением исполнительных механизмов 
применим модификацию МСТ. При этом аналогом ЛЗН является линия, 
параллельная оси времени и смещенная по оси ординат на величину, 
соответствующую отрабатываемому постоянному входному сигналу —
заданному углу поворота ЛА или его рулевой поверхности. Аналогом 
прямолинейного участка оптимальной траектории, ортогонального 
ЛЗН, является режим вращения с максимальной располагаемой угловой 
скоростью в сторону, соответствующую уменьшению рассогласования по 
углу. Выполнение  условия сопряжения соответствует значению угловой 
скорости вращения, при которой последующее торможение вращения 
ЛА максимальной интенсивности обеспечивает одновременное дости-
жение нулевой скорости вращения и заданного угла поворота. Условие 
сопряжения при управлении вращательным движением ЛА может быть 
также выражено равенством текущего значения кинетической энергии 
вращения и работы результирующего момента сил, действующего на ЛА 
в процессе его поворота на конечный угол, равный разности заданного 
и текущего углов поворота.

Учитывая ограниченные возможности аналитического проекти-
рования регуляторов для ЛА, а также неизбежно возникающую необ-
ходимость рассмотрения вариантов законов управления, специалист, 
решающий задачу динамического синтеза САУ ЛА, должен иметь 
возможность оценивания в процессе синтеза частных критериев техни-
ческой эффективности САУ с использованием имитационных моделей 
процессов управления, адекватно отражающих совокупность суще-
ственных внутренних нелинейных связей объекта управления. 

На данном этапе синтеза САУ, реализующей ОРВ, модель движения 
ОУ должна быть дополнена системой уравнений, описывающих отно-
сительное вращательное движение и вращение  руля высоты ЛА.

Вращательное движение ЛА в продольном движении описывается 
системой уравнений:

                                                                                                 (22)

где JΖ  — главный центральный момент инерции ЛА относительно попе-
речной оси связанной системы координат; εZ , ωZ — угловое ускорение 
и угловая скорость вращения ЛА по тангажу; ϑ — угол тангажа ЛА; 
MZ  — суммарный момент тангажа, обусловленный аэродинамическими 
силами, действующими на ЛА.

Предполагается, что вектор силы тяги двигателей не создает момента, 
влияющего на вращение ЛА по углу тангажа.

Для сопряжения модели вращательного движения ЛА и модели 
привода руля высоты целесообразно выделить управляемую 
компоненту MZ  : 

0 УПР ,M M MΖ Ζ= +  где 
0

M Ζ  — суммарный момент тангажа, создава-
емый аэродинамическими силами, действующими на крыло, фюзеляж 
и горизонтальное оперение при нейтральном положении руля высоты.

0 0
,AM m qSbΖ Ζ=  где 

0
mΖ  — коэффициент момента тангажа при 

нейтральном положении руля высоты, q — скоростной напор, S —
площадь крыла, bA — средняя аэродинамическая хорда крыла.

0
,m m mα ω

Ζ Ζ Ζ Ζ= α + ω  где ,mmα Ζ
Ζ

∂
=

∂α  
α — угол атаки корпуса ЛА, 

Указанные частные производные коэффициента момента зависят 
от числа Маха, определяемого высотно-скоростным режимом полета. 
MУПР — момент, который возникает при отклонении руля высоты ЛА 
нормальной схемы на горизонтальном оперении.

MУПР = FУПР LГО, ГОУПР ГО ГО ,YF C S k nqδ= δ  где LГО — плечо горизонталь-
ного оперения, равное длине проекции на продольную ось ЛА отрезка, 
соединяющего центр масс ЛА и центр давления горизонтального 
оперения. 

ГО

ГО

Y
Y

C
Cδ ∂

=
∂δ

— частная производная коэффициента подъемной силы 

горизонтального оперения по углу отклонения руля высоты; δ — откло-
нение руля высоты от нейтрального положения; 

                                                                                             (23)

где Bδ — положительное число, определяющее максимальный уровень 
угла отклонения руля, обусловленного механическим ограничением; 
SГО — площадь горизонтального оперения; kГО —  коэффициент тормо-
жения потока в области горизонтального оперения;

ГО

,Sn
S

δ=  где Sδ — площадь руля высоты.

Уравнение движения руля высоты представим в виде, аналогич- 
ном (22):

           Jδεδ = MПР + MТР + MШ,  ,d
dt

δ
δ

ω
= ε    ,d

dt δ
δ
= ω                 (24)

где εδ , ωδ — угловое ускорение и угловая скорость вращения руля 
высоты; Jδ — момент инерции руля высоты и всех подвижных частей 
привода руля (включая элементы системы механической передачи), 

;J MΖ Ζ Ζε = ;d
dt

Ζ
Ζ

ω
= ε ;d

dt Ζ
ϑ
= ω

.mmω Ζ
Ζ

Ζ

∂
=
∂ω

| | ,Bδδ ≤
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приведенный к оси вращения руля; MПР — момент вращающей руль 
силы, создаваемой приводом руля; MТР — момент всех сил трения, приве-
денный к оси вращения руля; MШ — аэродинамический шарнирный 
момент.

Ш Ш Ш Ш ,M M M M δωα δ
δ= α + δ + ω  где Ш ,M α

 ШM δ
 и ШM δω  — частные произ-

водные шарнирного момента по углу атаки, углу отклонения руля 
и угловой скорости поворота руля, соответственно. Они зависят от 
высоты и скорости полета ЛА, геометрических характеристик руля, 
а также от взаимного влияния аэродинамических сил, действующих на 
рулевой орган и ЛА. Первые две компоненты MШ  возникают вследствие 
несовпадения центра давления аэродинамических сил, действующих на 
руль высоты, и его оси вращения. Как и все аэродинамические силы 
и моменты, действующие на ЛА, шарнирный момент пропорционален 
скоростному напору q.

Принимая MТР  пропорциональным скорости вращения руля ωδ 
и объединяя его с аэродинамическим демпфирующим моментом, 
действующим на руль высоты, представим уравнение движения руля 
в виде:

                                                                                             (25)

В модели вращения ЛА по углу ϑ ограничение управляющего 
момента, полного момента тангажа и угловой скорости вращения 
присутствуют неявно. Они обусловлены ограничением α, введенным 
на уровне траекторного управления, механическим ограничением угла 
поворота руля, а также условием физического ограничения скорости 
при равенстве момента аэродинамических сил, обусловленного 
статическими параметрами, демпфирующему моменту. В модели 
движения руля высоты существующие физические ограничения момента 
привода и скорости вращения задаются в явном виде:

                                                                                               (26)

где BM и Bω — положительные числа, определяющие уровни ограничений 
соответствующих параметров.

На этапе синтеза САУЛА с использованием представленных выше 
моделей движения ставятся следующие задачи:

1)	Синтез регуляторов угла тангажа ЛА ϑ и угла поворота руля 
высоты δ, обеспечивающих квазиоптимальные по быстродействию 
процессы отработки заданного угла тангажа ϑЗАД для уровней задающих 
воздействий, определяемых соотношениями: 

ЗАД ,Bδδ ≤  где Bδ соответствует выражению (23);

 

Значения Bδ и Bϑ определены на этапе имитационного моделирования 
процессов маневра, реализуемых системой траекторного управления 
для широкого диапазона начальных и заданных конечных условий 
маневрирования:  Bδ = 0,26,  Bϑ = 4. Значения уровней ограничений 
указаны в радианах. В состав рабочей информации для синтезируемых 
регуляторов входят измерения углов δ и ϑ, а также измерения производных 
указанных углов. Таким образом, обратные связи по ускорениям, 
представленные на обобщенной базовой структуре системы (см. рис. 2, 
стр. 42), отсутствуют.

2)	Минимизация параметров BM и Bδ, входящих в выражения (26) 
и определяющих уровни ограничения движущего момента привода 
и скорости перекладки руля высоты, при сохранении  показателей 
быстродействия отработки ϑЗАД на практически оптимальном уровне, 
соответствующем отсутствию ограничений вида (26).

Решение второй из рассматриваемых задач соответствует 
минимизации массогабаритных характеристик привода руля высоты.

В данном разделе излагается принцип синтеза квазиоптимальных по 
критерию быстродействия регуляторов угла тангажа и угла отклонения 
руля высоты, который основан на формировании регулирующей связи, 
обеспечивающей выполнение условия сопряжения процесса изменения 
регулируемой величины с линией ее заданного значения.

Определим заданное значение угловой скорости тангажа Z
∗ω , из 

условия сопряжения зависимости ϑ(t) с аналогом ЛЗН, определяемым 
равенством ϑ = ϑЗАД: 

 	                                                                                               (27)

где max
Ζε  – максимальное значение углового ускорения.

К аналогичному результату приводит решение уравнения, 
выражающее условие сопряжения в форме равенства кинетической 
энергии вращательного движения ЛА и работы постоянного 
максимального по абсолютной величине  момента тангажа:

                                                                                         (28)

где maxM Ζ – максимальное значение момента тангажа.

2

Ш Ш ПР Ш2 .d dJ M M M M
dt dt

δω δ α
δ

δ δ
− − δ = + α

ПР ,MM B≤ ,Bδ ωω ≤

ЗАД .Bϑϑ ≤

( ) ( ) ( )max
ЗАД ЗАД ЗАДsign 2 sign ,Z

∗
Ζω = ϑ −ϑ ε ϑ −ϑ ϑ −ϑ

( ) ( )2 max
ЗАД0,5 ,ZJ M∗

Ζ Ζω = ϑ −ϑ
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Разделив правую и левую части уравнения (28) на JZ , учитывая, 
что  max max

Z ZM JΖε = , и разрешив уравнение относительно Z
∗ω , получим 

выражение (27).
На основе энергетического условия сопряжения (27) сформи-

руем регулятор энергии вращения для управления углом тангажа ЛА. 
Заданное значение угловой скорости тангажа Z

∗ω  для управления энер-
гией вращения ЛА представим в виде:

                                                                                             (29)

где Ek
ϑ
 — коэффициент усиления регулятора энергии, 

ЗАД
,Eϑ  Eϑ — 

заданное и текущее значение энергии вращения по тангажу соответ-
ственно.

( )
ЗАД

ЗАД

max max
ЗАД ,E M d M

ϑ

ϑ Ζ Ζ
ϑ

= ϑ = ϑ −ϑ∫   где maxM Ζ , maxM Ζ


 — текущее 

и среднее значение максимального момента тангажа  на участке 
сопряжения; 

( ) 2
ЗАД0,5sign .ZE Jϑ Ζ= ϑ −ϑ ω

Регулятор, в котором сигнал управления скоростью вращения Z
∗ω  

формируется в соответствии с формулой (27), будем называть регуля-
тором кинематики вращения (РКВ). Регулятор, в котором указанный 
сигнал формируется в соответствии с формулой (29), будем называть 
регулятором энергии вращения (РЭВ).

Для указанных вариантов формирования Z
∗ω  применена единая 

структура регулятора скорости вращения:

                                                                                                (30)

где δЗАД — заданное значение угла поворота руля высоты; ,
Z

kω  Bq — 
коэффициент усиления регулятора и значение скоростного напора 
для базового режима полета, соответственно; q — текущий скоростной 
напор.

Аналогичные варианты структур регулятора рассмо-
трены для контура автоматического управления рулем высоты, 
реализующего отработку сигнала δЗАД. Для РКВ руля высоты 

( ) ( ) ( )max
ЗАД ЗАД ЗАДsign 2 sign ,∗

δ δω = δ − δ ε δ − δ δ − δ  где ∗
δω  — заданное зна- 

чение угловой скорости поворота руля высоты, max
δε  — максимальное 

угловое ускорение вращения руля высоты.

Для РЭВ руля высоты ( )ЗАД
,Ek E E

δ

∗
δ δ δω = −  где Ek

δ  
— коэффициент 

усиления регулятора энергии, 
ЗАД

Eδ , Eδ  — заданное и текущее значение 
энергии вращения руля высоты и всех подвижных частей привода.

( )
ЗАД

ЗАД

max max
ЗАД ,E M d M

δ

δ δ δ
δ

= ϑ = δ − δ∫   где maxM δ , maxM δ
  — текущее 

и среднее значение максимального момента, действующего на руль 
высоты по оси его вращения на участке сопряжения; 

( ) 2
ЗАД0,5 sign .E Jδ δ δ= δ − δ ω

Сигнал управления приводом руля высоты определяется выраже-

нием, аналогичным (30): ( ) ,qB
U k

qδ

∗
δ ω δ δ= ω −ω  где k

δω  
— коэффициент 

усиления регулятора. 

Значение сигнала Uδ определяет значение управляющего момента, 
развиваемого приводом руля высоты.

Для выбора структуры регуляторов проведена сравнительная оценка 
РКВ и РЭВ методом имитационного моделирования.

Первоначально проведена сравнительная оценка вариантов регуля-
тора ϑ, в условиях идеальной отработки δЗАД, результаты которой пред-
ставлены на рис. 5. 

  а) 

Рис. 5 Сравнительная оценка вариантов регулятора ϑ
без учета динамики контура δ: 1 — РКВ, 2 – РЭВ

а), б) — графики переходных процессов отработки ϑЗАД = 4 (б — участок графика а в 
увеличенном масштабе), в) — графики переходных процессов отработки ϑЗАД = 0,2. Эта 

информация содержится в значениях величин, указанных на осях координат.

( )ЗАД
,Z Ek E E

ϑ

∗
ϑ ϑω = −

( )ЗАД ,
Z

q
Z

B
k

q
∗

ω Ζδ = ω −ω ЗАД ,Bδδ ≤
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        б) 
Рис. 5 (продолжение). Сравнительная оценка вариантов регулятора ϑ

без учета динамики контура δ: 1 — РКВ, 2 – РЭВ
а), б) — графики переходных процессов отработки ϑЗАД = 4 

(б — участок графика а в увеличенном масштабе)
Эта информация содержится в значениях величин, указанных на осях координат.

в) 

Рис. 5 (продолжение). Сравнительная оценка вариантов регулятора ϑ
без учета динамики контура δ: 1 — РКВ, 2 – РЭВ

 в) — график переходных процессов отработки ϑЗАД = 0,2. 
Эта информация содержится в значениях величин, указанных на осях координат.

По времени отработки как максимального задающего воздействия 
по углу тангажа (ϑЗАД = 4), так и задающего воздействия низкого уровня 
(ϑЗАД = 0,2), при условии δ = δЗАД  рассматриваемые варианты прак-
тически равноценны. В варианте применения РКВ в установившемся 
режиме наблюдаются автоколебания с амплитудой ~ 0,3° и частотой 
~ 3Гц.

На следующем этапе проведена сравнительная оценка РКВ и РЭВ 
угла тангажа с учетом динамических свойств контура управления δ. 
Результаты моделирования переходных процессов для вариантов регу-
лятора ϑ с использованием РЭВ руля высоты  представлены на рис. 6. 
На данном этапе в модели регулятора контура δ не учитывались огра-
ничения вида (26).

Результаты моделирования показывают, что с учетом динамики 
привода амплитуда установившихся колебаний в контуре управления 
углом тангажа при применении РКВ достигает недопустимых для уста-
новившегося полета значений (~ 3°). Поэтому в качестве регуляторов 
пилотажного комплекса ЛА приняты регуляторы энергии вращения.

На следующем этапе синтеза проводится оптимизация проектных 
параметров привода руля высоты, определяющих ограничения момента 
и скорости перекладки руля в соответствии с соотношениями (26).

а)

Рис. 6. Сравнительная оценка вариантов регулятора  с учетом динамики контура δ 
(РЭВ без ограничений максимального момента и скорости перекладки руля)

 1 – РКВ, 2 – РЭВ.
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б)

Рис. 6 (продолжение). Сравнительная оценка вариантов регулятора  с учетом динамики 
контура δ (РЭВ без ограничений максимального момента и скорости перекладки руля)

 1 – РКВ, 2 – РЭВ.

в)

Рис. 6 (продолжение). Сравнительная оценка вариантов регулятора  с учетом динамики 
контура δ (РЭВ без ограничений максимального момента и скорости перекладки руля)

 1 – РКВ, 2 – РЭВ.

На следующем этапе синтеза проводится оптимизация проектных 
параметров привода руля высоты, определяющих ограничения момента 
и скорости перекладки руля в соответствии с соотношениями (26). 
Проблема параметрической оптимизации нелинейных регуляторов 
для нелинейных объектов управления может быть решена методами, 
основанными на применении имитационных моделей процессов управ-
ления. С целью решения рассматриваемой задачи разработан комплекс 
имитационного моделирования (КИМ), обеспечивающий построение 
семейства переходных процессов ϑ(t)  для следующей последователь-
ности задающих воздействий: 

                                                                                              (31)
где n = 10, а значения ( )

ЗАД
nϑ  указаны в радианах.

С применением КИМ определены критические значения ограни-
чений KP

MB  и KPBω , при которых контур тангажа теряет техническую устой-
чивость: не обеспечивается постоянного установившегося значения ϑ 
хотя бы для одного из значений ( )

ЗАД
nϑ  последовательности (31). При 

этом критическое значение по каждому ограничению определяется при 
условии отсутствия другого ограничения: если KP ,M MB B=  то ,Bω = ∞  
и если KP ,B Bω ω=  то ,MB = ∞  где отсутствие ограничения выражено 
равенством его значения бесконечности.

Далее определено минимальное значение CT ,B Bω ω=  обеспечива-
ющее при значении KP

M MB B=  техническую устойчивость контура 
тангажа и перерегулирование не превышает 30% величины ϑЗАД. Результат 
данного этапа синтеза иллюстрирует наличие диапазона ограничений 
скорости перекладки руля, в котором это ограничение является стаби-
лизирующим фактором. На рис. 7 (стр. 68–70) представлены семейства 
переходных процессов контура ϑ, иллюстрирующие методику оптими-
зации параметров привода руля высоты.

Значение KP0,85M MB B≅  практически соответствует нижней границе 
значений BM , при которых может быть обеспечена техническая устой-
чивость контура тангажа.

На заключительном этапе исследования по оптимизации параме-
тров привода руля высоты найдена пара ограничений: KP0,85 ,M MB B≅  

CT1,17B Bω ω≅ , которая обеспечивает качество переходных процессов 
аналогичное паре ограничений: KP ,M MB B=  CT.B Bω ω=

{ } { }(1) (2) ( )
ЗАД ЗАД ЗАД; ; ...; 0,1; 0,2; 0,3; 0,5; 1,0; 1,5; 2,0; 2,5; 3,14; 4,0 ,nϑ ϑ ϑ =
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,MB = ∞   Bω = ∞

KP ,M MB B=   Bω = ∞

Рис. 7.  Переходные процессы контура ϑ для всего диапазона ϑЗАД

,MB = ∞   
KPB Bω ω=

KP ,M MB B=   
KPB Bω ω=

Рис. 7 (продолжение).  Переходные процессы контура ϑ для всего диапазона ϑЗАД
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KP ,M MB B=  
CTB Bω ω=

KP0,85 ,M MB B≅  
CT1,17B Bω ω≅

Рис. 7 (продолжение). Переходные процессы контура ϑ для всего диапазона ϑЗАД

4. Оценка технической эффективности оптимизации процесса изменении 
стационарного режима полета ЛА

Оценка технической эффективности оптимизации процесса изме-
нения стационарного режима полета ЛА проведена методом имитацион-
ного моделирования маневра перехода ЛА с высоты 2000 м на предельно 
малую высоту полета (45–50 м). При реализации указанного маневра не 
допускается перерегулирование по высоте. Процесс управления, реали-
зуемый с использованием МСТ, сравнивается с процессом, реализу-
емым пропорционально дифференциальным (ПД) регулятором высоты 
полета, для которого выбраны параметры, обеспечивающие изменение 
высоты полета без перерегулирования. Результаты сравнения представ-
лены на рис. 5 (стр. 63–64).

        

Рис. 8. Сравнительная оценка процессов вывода ЛА на предельно малую высоту:
а) ПД-регулятор высоты,   б) маневр с применением МСТ

Представленные результаты показывают, что регулятор, сформиро-
ванный с использованием МСТ, позволяет сократить время снижения 
практически в 2 раза, а дистанцию снижения в 3 раза по отношению 
к указанным характеристикам, полученным с использованием ПД регу-
лятора высоты полета.

Заключение

На базе принципов построения систем автоматического управления 
ЛА, обеспечивающих оптимизацию процессов управления в реальном 
масштабе времени, синтезирована иерархическая трехуровневая система 
управления маневренным летательным аппаратом, предназначенная 
для формирования квазиоптимальных процессов изменения траек-
тории стационарного полета. Синтезирован алгоритм траекторного 
управления, реализующий текущее программирование направления 

 

а) 

б) 
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движения ЛА и формирование траектории, которая соответствует 
известному результату качественной теории оптимальных процессов, 
обеспечивающих кротчайший путь перехода подвижного объекта для 
любых начальной и конечной точек плоскости маневра. 

Синтезированы регуляторы пилотажного комплекса для управления 
продольным движением маневренного ЛА, которые обеспечивают 
квазиоптимальные по быстродействию процессы отработки сигналов 
системы траекторного управления. Обосновано применение в контурах 
управления углом тангажа ЛА и рулем высоты регуляторов энергии 
вращения, для синтеза которых применен модифицированный метод 
сопрягаемых траекторий. 
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В данной статье предлагается рассмотреть вопрос о выдерживании времени 
прибытия в контрольную точку. Определяется управляющий сигнал, позволяющий выдер-
жать заданное время прибытия в точку.
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The article analyses the issue of meeting the time of arrival at the fix. The control signal, 
which allows to meet the required time of arrival, is defined in the article.
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В предыдущей статье, посвященной реализации функции 4D-на-
вигации [1], рассматривались вопросы уточнения расчета временного 
расписания с учетом текущих условий полета [2]. Для решения задачи 
выдерживания времени прибытия в контрольный пункт маршрута 
по / вне плана полета необходимо управление временем прибытия. Это 
решение будет более эффективным, чем точнее будет прогноз ветра, 
температуры и так далее.

Приведем несколько основных понятий [3].

Актуальное время прибытия (ATA). Фактическое время, в которое 
рассчитанное оборудованием RNP положение пересекает контрольную 
точку (КТ). 

Примечание: ошибка времени прибытия, связанная с фактическим 
временем пересечения КТ воздушным судном, обрабатывается через требо-
вание навигационной точности.

Время пересечения. Время, когда пересечение контрольной точки 
происходит при изменении курса «fly-over», или в боковой плоскости 
на пересечении биссектрисы  угла разворота. 

Заданное время прибытия (RTA). Время, в которое система обязана 
пересечь фиксированную точку, также описывается как ограничение по 
времени.

Estimated time of arrival (ETA). Расчетное время прибытия, в которое, 
по прогнозам оборудования RNP, будет пересечение в  контрольной 
точке. Расчетное время прибытия (ETA) для каждой точки, указанной 
в плане полета, должно быть доступно в течение 30 секунд после завер-
шения ввода данных в план полета для выполнения расчетов [4]. Расчет 
ETA должен проводиться на основе расчетного положения, путевой 
скорости на каждом участке маршрута полета, вертикального профиля 
и ожидаемой криволинейной наземной линии пути.

Максимальная ошибка в ETA в контрольной точке должна состав-
лять либо 1% от оставшегося времени полета, либо 10 секунд, в зависи-
мости от того, что больше для введенного плана полета за 15 минут до 
контрольной точки [4].

Time control error (TCE). Разница между заданным временем 
прибытия в точку (RTA) и расчетным временем прибытия (ETA) в эту 
точку, например, TCE = RTA – ETA. 

Time Estimation error (TEE). Разница между расчетным временем 
прибытия в точку маршрута полета (ETA) и фактическим временем 
прибытия (ATA) в эту точку, например, TEE = ETA – ATA. 

Ошибка определения времени (TDE). Разница между RTA, пред-
ставленным в системе, и временем прибытия, которое было запрошено 
УВД. Предполагается, что эта ошибка равна нулю, когда и запрошенное 
время прибытия, и RTA представлены в секундах, если только не прои-
зошла ошибка при передаче данных.

Общая ошибка времени (TTE). Сумма ошибок контроля 
времени, оценки времени и определения времени, например, 
TTE = TCE + TEE + TDE.

Примечание: как отмечалось выше, TDE, скорее всего, равна нулю, 
и тогда суммарная ошибка составляет TTE = RTA – ATA при пересечении 
контрольной точки.

 Взаимосвязи между тремя элементами общей временной ошибки 
прибытия [3] показаны на рис. 1. 

АКТУАЛЬНОЕ ВРЕМЯ ПЕРЕСЕЧЕНИЕ ФИКСАЦИИ
СИСТЕМНЫЕ ВРЕМЕНА

Рис. 1. Системные времена

 Системные времена 

Время 
полета 

RTA КТ пересечения 
(ATA известное) 

Фактическое  
TTE 

Н
еизвестное 

TTE 

TEE 
TSE 

Неизвестное  
ATA 

ETA КТ 

RTA КТ 

Взаимосвязи между тремя элементами общей временной 
ошибки при контроле времени прибытия. Сплошные линии 
показывают известное время, пунктирные линии - 
неизвестное время по мере увеличения времени полета слева 
направо.  
 
ETA в точке RTA периодически обновляется системой 
(показано в виде шагов слева направо), поэтому TCE (между 
шагами ETA и линией RTA) известно в каждой точке времени 
полета. TCE - это ошибка, которую система пытается свести к 
нулю, чтобы соответствовать RTA.   
 
По мере продвижения полета TEE (между пунктирной линией 
и линией ETA в каждый момент времени) неизвестна до 
пересечения контрольной точки, когда она становится 
известной. 
 
Скобки иллюстрируют доступные ETA в контрольной точке 
ограничения в каждый момент времени полета. 
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Сплошные линии показывают время, которое известно, пунктирные 
линии — неизвестное время по мере увеличения времени полета слева 
направо. 

ETA в точке RTA периодически обновляется системой (пока-
зано в виде шагов слева направо), поэтому TCE (между шагами ETA 
и линией RTA) известно в каждой точке времени полета. TCE — это 
ошибка, которую система пытается свести к нулю, чтобы соответство-
вать RTA.

По мере выполнения полета TEE (между пунктирной линией 
и линией ETA в каждый момент времени) неизвестна до пересечения 
контрольной точки, когда она становится известной.

Система должна обеспечить выбор по крайне мере одной контрольной 
точки с заданным значением RTA, заданной в плане полета, и сделать 
это или на земле, или после начала полета. Если система Time of Arrival 
Control (TOAC) включена в систему управления полетом, то она будет 
отслеживать и задавать скорость с такой точностью, с которой задано 
время подлета к точке RTA. Система TOAC будет выполнять свои 
функции, не нарушая при этом установленные ограничения на скорость, 
не выходя за предельные значения летно-технических характеристик 
и соблюдая все другие ограничения, указанные в плане полета, включая 
все ограничения, относящиеся к самой контрольной точке RTA.

Любые изменения плана полета или текущих условий полета 
должны приводить к пересчету приведенных выше данных и опреде-
лении времени  ETA.  Если разность (RTA – ETA) больше 10 секунд, 
то формировать необходимые управляющие сигналы по скорости для 
выдерживания времени прибытия RTA в контрольную точку. Это опре-
деляет функцию управления временем прибытия, то есть решение 
задачи 4D-навигации.

Ниже предлагается способ (алгоритм) (рис. 2, 3) формирования 
управляющего сигнала по приборной скорости для выдерживания 
заданного времени прибытия в контрольную точку.

Способ заключается в определении требуемой путевой скорости 
прибытия в контрольный пункт на каждом из участков маршрутного 
полета и формировании управляющего сигнала по приборной скорости 
для выдерживания времени прибытия в контрольный пункт. 

Сущность предлагаемого способа состоит в том, чтобы в течение 
выполнения полета с заданной периодичностью или по изменению 
условий полета рассчитывать время прибытия в контрольный пункт ETA 
и сравнивать его с заданным временем прибытия RTA. В случае, если 
значение разницы этих времен превышает уровень требуемой точности 
выдерживания времени RTA, то формировать управляющий сигнал по 
скорости.

Рис. 2. Блок-схема алгоритма выдерживания времени прибытия в КТ
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Вход

Нет
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Модуль начальных засылок
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Нет

Да

Нет
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Оценка ошибки выдерживания 
расписания в контрольной точке

minКТ КТ
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На рис. 2, 3 приведены следующие обозначения:

H абс, VПР, VИСТ, 
M

Высота абсолютная, приборная скорость, истинная 
скорость, Мах по данным ИКВСП

ΔT Отклонение от стандартной температуры

G Текущий вес ВС

ПУ Путевой угол текущий (КОИ)

δ, U Угол ветра, модуль ветра (КОИ)

W Путевая скорость (КОИ)

SОСТ Оставшееся  криволинейное расстояние до ПМ RТА 

t UTC Текущее время UTC 

Δ t min Минимально допустимая ошибка времени прибытия

t ОСТ Время полета до аэродрома назначения

КТ КТ
ОСТ0,01t t∆ = Погрешность допустимая прилета 1% от времени tОСТ 

tОСТ Время полета до КТ RTA

RTA Заданное время прибытия в КТ
Δ t ОСТ Время отклонения от расписания (TTE)

рек
ПРW Путевая скорость рекомендованная 

max

ПР ПР
RTA RTAV V>  

рек
ИСТV Истинная скорость рекомендованная

рек
ПРV Приборная скорость рекомендованная

M рек Мах рекомендованный
max

ПРV Максимально допустимое значение приборной 
скорости по данным ЛТХ для текущих условий полета

min
ПРV Минимально допустимое значение приборной 

скорости по данным ЛТХ для текущих условий полета
maxрек

ПРV Максимально допустимое значение рекомендованной 
скорости

minрек
ПРV Минимально допустимое значение рекомендованной 

скорости
KГОТ Готовность расчета рекомендованной скорости

М САУ Управляющий сигнал по параметру Мах в МСАУ Рис. 3. Блок-схема алгоритм выдерживания времени прибытия 
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Для подтверждения работоспособности предлагаемого алгоритма 
было проведено математическое моделирование при различных усло-
виях полета.

1.	Трасса: аэродром вылета: UUEE — EDDH, SID: AR25D, ППМ: 

BERNO, MANIV (рис. 4).

Рис. 4. Трасса полета

2. В контрольном пункте BERNO задано время прибытия 
RTA = 34369,688795 с. 

3. Погрешности навигационных датчиков (таблица 1).

Таблица 1. Погрешность навигационных датчиков

БИНС СВС СНС

Дрейф
Смещение
нуля акселерометров

VИСТ H
Медленно 
меняющаяся 

Быстро
меняющаяся

0,016°/час 0,00085 м/с 10 м/с 8 м 0,1 м/с 0,01 м/с

4. Параметры  ветра:  скорость  8 м/с, направление  45°.

Рассчитывается рекомендованная путевая скорость W rec выдер-
живания заданного времени прибытия RTA и определяется расчетное 
время прибытия ETA по заданным текущим условиям полета. 

При очередном пересчете времени ETA может появиться разность 
TTE = RTA – ETA, связанная с изменившимися условиями полета. 
В этом случае формируется управляющий сигнал: определяется требу-
емая путевая скорость, которая пересчитывается в истинную, а затем 
в приборную скорость и Мах. Формируется управляющий сигнал в САУ 
в виде заданной приборной скорости VPR_RTA. Управляющий сигнал 
в САУ САУ

ПРV  формируется на маршрутном участке полета ВС. 
Моделирование показало, что фактическое время прибытия в BERNO 

с учетом криволинейных участков составляет 34369,9 с (погрешность 
времени прибытия TTE ≈ 0,2 с). Полученный результат удовлетворяет 
заданным требования по точности времени прибытия — погрешность 
не более 10 с. На рис. 5 приведены графики изменения скорости, как 
текущей так и заданной, выдаваемой в САУ. По данным ЛТХ приведены 
значения максимальной и минимальной рекомендованной приборной 
скорости. 

На рис. 6 (стр. 84) приведены данные изменения характеристик 
ветра.

В таблице 2 (стр. 84) значения расчетного и фактического времени 
прибытия в различные моменты выполнения полета. 

Рис. 5. График изменения рекомендованной приборной скорости, приборной скорости 
по данным СВС, заданной приборной скорости в САУ

90

100

110

120

130

140

150

160

1 101 201 301 401 501 601 701 801 901 1 001 1 101 1 201 1 301 1 401 1 501

IKVSP.Vpr
Vrec
SAU_out.Vprz
Vmin(1.3Vs)
Vmax
VPRrek_var2

=Vmin + 20км/ч (5,55 м/с)

= Vmax− 20 км/ч (5,55 м/с)

с

м/с
maxрекV

minрекV

рек
ПР (вариант 2)V

maxV

minV

САУ
ПРV

рекV

ИКВСП
ПРV

 



Московский институт электромеханики и автоматики

№ 39, 2022 год84

«Навигация и управление летательными аппаратами» 

№ 39, 2022 год 85

Рис. 6. График изменения угла ветра и модуля ветра по данным КОИ

Таблица 2.

ППМ ETA,
 с

RTA,
с

TTE,
с

РЕК
ПРV  

км/ч

ATA,
с

M 32451,2 32503,9

D047P 32506,9 32569,9

AR 32732,2 32784,9

BERNO 32732,2 34377,27 0,4 470,64 34376,9
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Заключение

По результатам проведенного моделирования можно сделать вывод 
о работоспособности и об эффективности предложенного алгоритма 
формирования управляющего сигнала по приборной скорости. Алго-
ритм является адаптивным к текущим условиям полета.

Однако следует уточнить, как часто необходимо формировать управ-
ляющий сигнал по приборной скорости, чтобы с требуемой точностью 
выдержать расписание.
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