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Аннотация: Предметом исследования является оптимизация управления скоростью 
полета и высотой полета летательных аппаратов, реализующего координиро-
ванное отклонение органов управления с помощью специального алгоритмического 
обеспечения для пилотажно–навигационных систем автоматического управления. 
Решалась задача создания программного комплекса моделирования режимов управле-
ния горизонтальным полетом беспилотного летательного аппарата, позволяюще-
го валидизировать (комплексно исследовать для широкого класса условий, режимов 
и ограничений) алгоритмы управления высотой и скоростью полета с помощью 
интегрированной системы управления. Полученные результаты представляются 
применительно к алгоритму адаптивного управления скоростью и высотой полета 
беспилотного летательного аппарата самолетного типа, обладающему универ-
сальностью. Методология исследования включает методы математического моде-
лирования, управления сложными системами, обратных задач динамики, системного 
моделирования, адаптивного управления, динамики полета, аэродинамики. Основным 
результатом исследования является созданный программный комплекс моделирования 
режимов управления горизонтальным полетом беспилотного летательного аппарата, 
с помощью которого валидизирован алгоритм управления горизонтальным полетом 
беспилотного летательного аппарата, обеспечивающий увеличение быстродей-
ствия контуров управления скоростью и высотой полета, уменьшая расход топли-
ва, обусловленный стремлением текущей скорости приблизиться к оптимальному 
значению, за счет вывода летательного аппарата на оптимальную высоту полета. 
Ключевые слова: моделирование полета, алгоритм управления полетом, управление 
полетом, беспилотный летательный аппарат, пилотажно–навигационная система, 
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Одной из актуальных задач в авиации является оптимизация управления скоростью 
полета и высотой полета летательных аппаратов [1-3]. Наибольшую сложность при этом 
имеет обеспечение согласованности функционирования системы «летательный аппа-
рат – силовая установка (СУ)» в рамках концепции интегрированного управления [4-6]. 
Для максимально полного использования летно–технических возможностей самолета 
необходимо координированное отклонение органов управления, а это, в свою очередь, 
предусматривает совершенствование алгоритмического обеспечения для пилотажно–
навигационных систем автоматического управления (САУ) [7-12].

Для решения названных задач разработан программный комплекс моделирования 
режимов управления горизонтальным полетом беспилотного летательного аппарата 
(БЛА). В статье представлены алгоритмы автоматического управления в продольном ка-
нале на этапе горизонтального полета. Предлагается адаптивный алгоритм управления 
скоростью и высотой полета беспилотного летательного аппарата самолетного типа, об-
ладающий универсальностью, применимый для широкого перечня самолетов и СУ (рис. 1).

Постановка задачи

Алгоритм управления скоростью и высотой полета реализует регулятор, выводящий 

Программные системы и вычислительные методы – №3(12)•2015

продольный канал управления, автомат тяги, быстродействие контура управления, 
обратная задача динамики, моделирующий программный комплекс
Abstract: The subject of the study is to optimize the management of flight speed and altitude of 
the aircraft, implementing a coordinated deflection of controls using special algorithmic software 
for flight control and navigation systems of automatic control. The authors solve the problem of 
creating a simulation software for controlling the regimes of horizontal flight of an unmanned 
aircraft, which allows to validate (to carry out a comprehensive study for a wide range of conditions, 
conditions and restrictions) control algorithms altitude and airspeed with the help of an integrated 
management system. The results are presented in relation to the adaptive control algorithm speed 
and altitude UAV aircraft type having versatility. The research methodology includes methods 
of mathematical modeling, management of complex systems, inverse problems of dynamics, 
system simulation, adaptive control, flight dynamics, aerodynamics. The main result of the study 
is a program complex of modeling management regimes of horizontal flight of an unmanned 
aircraft, which has been used to validated control algorithm level flight of an unmanned aircraft, 
providing an increase in the speed control loop speed and altitude, reducing fuel consumption, 
due to the desire of the current rate closer to the optimal value due to the withdrawal of the aircraft 
at the optimum altitude.
Keywords:  speed control loop, autothrottle, longitudinal control channel, flight control and 
navigation system, unmanned aerial vehicle, flight control, flight control algorithm, flight 
simulation, the inverse problem of dynamics, modeling software package
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БЛА на заданную скорость и высоту полета и поддерживающий их постоянными, воз-
действуя на секторы газа двигателей. Основная цель математического моделирования 
алгоритма управления работы состояла в решении следующих задач:

 − определение возможностей улучшения полетных характеристик БЛА на основе 
использования метода обратных задач динамики;

 − определение облика пилотажно–навигационной САУ в продольном движении на 
этапе горизонтального полета БЛА;

 − разработка алгоритмов автоматического управления в продольном канале на эта-
пе горизонтального полета с целью улучшения полетных характеристик в услови-
ях атмосферной нестабильности;

 − исследование эффективности предлагаемых алгоритмов для пилотажно–навига-
ционной САУ при различных условиях полета.

Рисунок 1 – Структурная схема интегрированной системы управления скоростью полета: ДВ – двигатель; САУ ДВ – САУ 
двигателя; САУ П – система управления полетом; Л – летчик; П/Р – пульт режимов; П – привод РУД; АТ – автомат тяги.

В ходе исследований получены следующие основные результаты:
 − математическая модель пространственного наземно–воздушного движения БЛА 

на этапе горизонтального полета;
 − алгоритм автоматического управления в продольном канале на этапе горизон-

тального полета БЛА;
Разработанные алгоритмы имеют двойное назначение, а именно могут использовать-

ся в помощь летчику при горизонтальном полете, так и в обеспечении горизонтального 
полета БЛА самолетного типа. 

Описание работы алгоритма начнем со структурной схемы интегрированной системы 

Математическое моделирование и вычислительный эксперимент
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управления скоростью и высотой полета, которая наглядно показывает принцип работы 
комплекса разработанных алгоритмов (рис. 2).

Канал стабилизации по скорости

Канал стабилизации по высоте 
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Рисунок 2 – Структура комплекса алгоритмов системы отработки заданного маневра БЛА по высоте и скорости полета

Вывод алгоритма управления скоростью и высотой полета основывается на матема-
тической модели объекта, объединяющей аэродинамическую модель, динамическую 
модель и модель ветровых возмущений [13-20]. Поэтому прежде чем перейти к описанию 
работы самого алгоритма, опишем применяемые базовые модели. 

Структура и точность математической модели определяется характером задач, для 
решения которых она предназначена. Наибольшая точность требуется, если модель ис-
пользуется не только для решения задачи управления, но и для расчета тяговых, эконо-
мических и высотно–скоростных характеристик двигателя. В нашем случае – это задача 
управления интегрированной системой «ЛА – СУ».

Пусть динамика изменения скорости полета БЛА в скоростной системе координат 
для продольной плоскости определяется системой нелинейных дифференциальных 
уравнений:

          

(1)

где m – масса самолета; G– его вес; S– площадь крыла в плане; xC – коэффициент лобово-
го сопротивления; q – скоростной напор; α  – угол атаки; – угол установки двигателя;
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 – угол наклона траектории; a, b, k – параметры модели силовой установки;  
( )n t  – относительное значение частоты вращения компрессора двигателя, определяемое 

выражением:

здесь 1( )k n  – коэффициент (в общем случае полином), характеризующий связь между 
частотой вращения компрессора и силой тяги при фиксированных значениях параметров 
полета и внешних условий [21].

Следует отметить, что в математической модели двигателя (1) заданное значение 
частоты вращения компрессора nКЗ задается программой системы регулирования дви-
гателя и является функцией внешних условий и внутренних параметров силовой уста-
новки (частоты вращения вентилятора, температуры за турбиной, перемещения  и 
т.д.). Здесь же для простоты полагается, что: .

Алгоритм управления горизонтальным полетом беспилотного летательного 
аппарата

Для задачи управления скоростью полета функцию рассогласования выбираем в виде:

          (2)

Требуется найти такое управление , которое обеспечивает движение БЛА 
со скоростью полета, равной V3(t).  Учитывая аналитическую связь между  и рас-
согласованием F(V), примем 2.n =  Тогда уравнение (2) для функции F(V)  примет вид:

          (3)

В связи с тем, что у различных типов ЛА существуют и различные штатные системы 
автоматического управления, связывающие отклонения рулевых поверхностей с вы-
ходными координатами, то и решение (3) будем выполнять в несколько этапов [12, 13, 
22-24]. Такой подход возможен, если параметры 1λ  и 0λ  выбрать так, чтобы решение (3) 
стремилось к нулю по некоторой комбинации экспоненциальных законов.

Первый этап синтеза заключается в определении заданного значения продольной и 
вертикальной перегрузок nха_зад и nуа зад nуа_зад , определенных в скоростной системе 
координат.

Этот алгоритм позволяет, зная заданную скорость Vзад, текущую скорость V, задан-
ную высоту Hзад, текущую высоту H и угол наклона траектории θ, получить требуемые 
продольную nха_зад и вертикальную nуа_зад  перегрузки.

Рассмотрим методику вычисления заданного значения продольной перегрузки  
nха_зад .

Как известно, движение самолета в скоростной системе координат в продольном 

Математическое моделирование и вычислительный эксперимент
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канале описывается уравнениями вида [13, 14]:

          

(4)

Пусть = V-Vзад , где ε  − отклонение текущей скорости самолета от заданной ско-
рости. 

В соответствии с методом обратных задач динамики потребуем, чтобы выполнялось 
условие, заданное дифференциальным уравнением:

,

тогда после подстановки имеем:

          
(5)

Заменив в уравнении (5) производную текущей скорости правой частью первого 
уравнения системы (4),  получим:

          (6)

Поскольку требуемый режим горизонтального полета является установившимся 
режимом, то полагая в (6)    получим соотношение, определяющее  заданную 
перегрузку:

           
(7)

Методика вывода соотношения, определяющего  заданное значение  вертикальной  
перегрузки  nуа_зад  , аналогична вышеизложенной.

Пусть  ε =Н - Нзад  где ε – отклонение текущей высоты полета от заданной высоты, 
причем значение  Нзад  может зависеть от времени полета или  от расстояния S, которое 
пролетел самолет с некоторого момента времени.

Потребуем выполнения условия  1 0 0H Hε λ ε λ ε+ + =  ,  тогда 

           
(8)

Программные системы и вычислительные методы – №3(12)•2015
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Продифференцировав третье уравнение системы (4) по времени получим:

Учитывая, что из формулы (5) при условии    следует:

а из второго уравнения системы  (4) имеем    получим выражение 
вида:

 
Из последнего выражения определяется заданная вертикальная перегрузка:

          

(9)

Для выбранного БЛА коэффициенты в контурах регулирования скорости и высоты 
полета  были выбраны следующими значениями:

где Tv = 30 [с].
Полученные выражения (7) и (9) для перегрузок  nха_зад  и  nуа_зад  , определенных в 

скоростной системе координат, используются далее для определения заданных значений 
угла отклонения руля высоты и тяги силовой установки.

Алгоритм вычисления заданного угла отклонения руля высоты δ vзза  построен так-
же на основе метода обратных задач динамики [15]. Этот алгоритм  реализует закон 
управления в контуре вертикальной перегрузки.

Пусть  ε = nуа - nуа_зад, где  ε – отклонение текущей вертикальной перегрузки от за-
данной. Потребуем, чтобы выполнялось условие:

           (10)

Тогда

           (11)

Математическое моделирование и вычислительный эксперимент
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Примем допущение, что в течение времени дискретности работы алгоритма  

Найдем первую и вторую производные вертикальной перегрузки nуа:

Для упрощения вычислений в силу малости величины θв сравнении с величиной  

zω   сделаем допущение:

В таком случае выражение для определения второй производной вертикальной 
перегрузки будет иметь следующий вид:

           

(12)

Тогда из формулы (12) получим выражение для углового ускорения    при вращении 
самолета вокруг оси  Oz :

 .

          

(13)

В формулу будем подставлять значение второй производной вертикальной пере-
грузки из условия (12),  т. е. здесь

 .

Программные системы и вычислительные методы – №3(12)•2015
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Коэффициент продольного аэродинамического момента связан с угловым ускоре-
нием    соотношением:

  

,

где    – величина, значение которой равно длине перпендикуляра, опущенного из 
центра масс самолета на вектор тяги, а знак определяется положением двигателя от-
носительно центра масс самолета. Если двигатель находится ниже центра масс самолета, 
то   < 0.

С другой стороны, поскольку

 ,

заданный угол отклонения руля высоты будет определяться соотношением:

          
(14)

Таким образом, порядок вычисления заданного значения угла отклонения руля вы-
соты сводится к последовательному расчету по следующим формулам:

           

(15)

Заметим, что система уравнений (15) решается в порядке обратном записи  этих 
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уравнений выше
Вычисление заданной тяги силовой установки   осуществляется по формуле:

         
 (16)

где Cxа – аэродинамический коэффициент силы лобового сопротивления;   Sкр – площадь 
крыла самолета;    – угол установки двигателей.

Результаты моделирования разработанных алгоритмов

Исходный режим (балансировочный): H=10000 [m], V=776[km/h], M=0.72.
Новый режим полета: H=10200[m], V=800[km/h].

Рисунок 3 – Изменение скорости  при смене режима полета (сплошная линия – заданное значение, пунктирная линия – 
рассчитанное значение).

Рисунок 4 –  Изменение высоты  при смене режима полета (сплошная линия – заданное значение, пунктирная линия – 
рассчитанное значение).
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Рисунок 5 –  Изменение тяги силовой установки самолета  при смене режима полета (сплошная линия – заданное 
значение, пунктирная линия – рассчитанное значение)

Рисунок 6 – Изменение частоты вращения компрессора высокого давления при смене режима полета

Рисунок  7 –  Изменение углов тангажа и атаки  при смене режима полета (сплошная линия – заданное значение, 
пунктирная линия – рассчитанное значение)
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Рисунок 8 – Изменение угла отклонения руля высоты

Рисунок 9 –  Изменение числа Маха при смене режима полета.

Рисунок 10 – Изменение перегрузки по оси воздушной скорости при смене режима полета (сплошная линия – заданное 
значение, пунктирная линия – рассчитанное значение)
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Рисунок 11 –  Изменение перегрузки по оси подъемной силы при смене режима полета (сплошная линия – заданное 
значение, пунктирная линия – рассчитанное значение).

Рисунок 12 –  Изменение положения РУД при смене режима полета.

Из представленных графиков (рис. 3 – 12) следует, что:  
а) произошел успешный переход беспилотного летательного аппарата по скорости 

и высоте; 
б) изменение тяги двигателя R с ростом скорости полета определяется противопо-

ложным изменением величин Rуд и Gв.
в) с увеличением скорости полета произошло и увеличение числа Маха. 
г) при увеличении скорости полета и высоты перегрузки nxa и nya сперва увеличива-

лись до 20 секунды, затем монотонно уменьшались, но затем к 100 секунде их значение 
стабилизировалось и осталось неизменным до конца моделирования.

Дроссельные характеристики двигателя прямой реакции

Как подтверждение корректности работы алгоритма приведем графики поведения 

Математическое моделирование и вычислительный эксперимент



306

В
се

 п
ра

ва
 п

ри
на

дл
еж

ат
 и

зд
ат

ел
ьс

тв
у 

©
 N

O
TA

 B
EN

E 
(О

О
О

 «
Н

Б-
М

ед
иа

»)
 w

w
w.

nb
pu

bl
is

h.
co

m

DOI: 10.7256/2305-6061.2015.3.17118
При цитировании этой статьи сноска на DOI обязательна

тяги во время изменения высоты и скорости полета, а также оборотов двигателя – ри-
сунки 13,14,15

Рисунок 13 – Зависимость тяги от скорости полета

Рисунок 14 – Зависимость тяги от высоты полета

Рисунок 15 – Дроссельные характеристики двигателя Д–18Т при смене режима полета.
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Из характера изменения кривой ( )nRR =  видно, что темп возрастания тяги с увеличе-
нием оборотов также возрастает. Для современных двигателей увеличение оборотов на 
1 % в районе оборотов режима максимальной тяги приводит к увеличению тяги на 3 – 4 %.

Отсюда вытекает требование высокой точности поддержания оборотов для обеспе-
чения максимальной тяги двигателя.

Изменение положения РУД при смене режима полета происходило следующим об-
разом: значение увеличивалось до 20 секунды, затем монотонно уменьшалось, но затем 
к 100 секунде значение стабилизировалось и осталось неизменным до конца моделиро-
вания на уровне 74 градуса. Результаты работы алгоритма положительные, корректность 
алгоритма подтверждается.

*   *   *

В ходе исследования решена задача создания программного комплекса моделирова-
ния режимов управления горизонтальным полетом беспилотного летательного аппарата, 
позволяющего валидизировать (комплексно исследовать для широкого класса условий, 
режимов и ограничений) алгоритмы управления высотой и скоростью полета с помощью 
интегрированной системы управления. С помощью разработанного программного ком-
плекса  валидизирован  алгоритм управления горизонтальным полетом беспилотного 
летательного аппарата, который  увеличивает быстродействие контуров управления 
скоростью и высотой полета, уменьшая расход топлива, обусловленный стремлением 
текущей скорости приблизиться к оптимальному значению, за счет вывода летательного 
аппарата на оптимальную высоту полета.
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