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Аннотация. Представлен результат разработки математической модели гибридного регу-

лятора для системы стабилизации летательного аппарата в канале тангажа. Модель систе-

мы стабилизации представлена в виде структурной схемы. В основу разработки гибридно-

го регулятора положен способ введения дополнительного усилия на руль высоты, а также 

принцип построения нечеткого регулятора для настройки величины усилия. Внесено пред-

ложение о пропорциональной связи между значением входного воздействия системы ста-

билизации и дополнительным усилием на руль. Разработана математическая модель нечет-

кого регулятора с настройкой генетическим алгоритмом. Получены результаты математи-

ческого моделирования работы гибридной системы стабилизации после настройки пара-

метров нечеткого регулятора. Результаты исследования системы стабилизации с новой 

структурой регулятора показали высокое качество работы независимо от величины задан-

ного входного воздействия. Представленная структура системы стабилизации позволяет 

повысить быстродействие в контуре управления в несколько раз в сравнении с классиче-

ским методом.  
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Летательный аппарат (ЛА) является динамиче-

ским объектом и совершает движение по траекто-

рии в соответствии с дифференциальными уравне-

ниями управляемого движения с заданными 

начальными условиями, параметрами атмосферы и 

др.  

Всякий динамический объект нуждается в ка-

чественном управлении, для чего разрабатываются 

различные конфигурации систем управления. Си-

стемы стабилизации (СС), как разновидность си-

стем управления, позволяют сохранить требуемое 

угловое положение ЛА при его движении по за-

данной траектории. Классические способы управ-

ления [1–6], основанные на принципе пропорцио-

нально-интегрально-дифференцирующего (ПИД) 

регулирования, не позволяют получить высокое 

быстродействие без потери качества работы, а 

именно в таких системах уменьшение времени ре-

гулирования приводит к росту перерегулирования. 

Повышение быстродействия необходимо для 

обеспечения функционирования СС в условиях 

переключения режимов управления, например, 

вследствие подачи потребного значения перегруз-

ки на траектории полёта ЛА.  

Для повышения качества работы систем управ-

ления применяют различные способы; в частности, 

для повышения быстродействия системы исполь-

зуют дополнительный контур управления, допол-

нительное усилие на руль высоты, нечёткий регу-

лятор (НР), гибридный регулятор (ГР) и др.  
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Нечеткие алгоритмы, нейронные сети, генети-

ческие алгоритмы (ГА) и их комбинации относят к 

адаптивным методам математического моделиро-

вания. Важными особенностями таких систем яв-

ляются [7], например, отсутствие предварительных 

знаний о работе системы, высокая скорость реак-

ций на изменения внешних условий функциониро-

вания. Разработка НР – зачастую сложный и тру-

доёмкий процесс, однако существует множество 

практических примеров улучшения качества рабо-

ты системы управления, например, повышения 

быстродействия [8–11]. Настройка параметров ре-

гуляторов часто выполняется не вручную, а при 

помощи ГА [11–13]. В статье [14] приводится ва-

риант успешной работы алгоритма нелинейного 

нечёткого регулятора ПИД-типа. В работе [15] 

представлена разработка НР для дистанционно 

пилотируемого ЛА. Нечёткий регулятор по ре-

зультатам математического моделирования пока-

зал успешное применение, как и нечёткие логиче-

ские модели в исследованиях других авторов (см., 

например, работы [16, 17]). Действительно, НР 

позволяют увеличить быстродействие систем 

управления, однако в условиях переключения ре-

жимов управления, а также в зависимости от ре-

жима функционирования требуют дополнительной 

настройки [11].  

Способом повышения качества работы СС так-

же является функциональный аналог схемы им-

пульсной коррекции, пригодный для реализации в 

цифровых бортовых системах и представленный в 

статье [18]. Успешное применение данного подхо-

да к решению задачи повышения качества работы 

СС ЛА в канале тангажа приведена в работе [19]. 

Система стабилизации с таким контуром коррек-

ции является нелинейной.  

Повысить быстродействие системы управле-

ния, в частности, в канале тангажа можно с помо-

щью подачи дополнительного сигнала, аналогич-

ного усилию лётчика, прилагаемого к ручке управ-

ления [20–22]. По схожему закону осуществляется 

управление силой тяги при достижении ЛА задан-

ной высоты [23]. В работах [24, 25] в структуре 

сигнала управления для повышения качества рабо-

ты СС также есть слагаемое, соответствующее до-

полнительному усилию на руль высоты. 

В настоящее время для решения задачи стаби-

лизации ЛА всё чаще применяют современные ме-

тоды моделирования [26]: нечёткие системы, ГА, 

нейронные сети и их различные сочетания. 

Например, НР совместно с классическим способом 

управления представляют собой гибридный способ 

управления, или ГР [27]. Такое устройство облада-

ет способностью приспосабливаться к изменению 

свойств объекта управления и самостоятельно мо-

дифицировать закон управления в соответствии с 

логическими правилами, т. е. обладает адаптивно-

стью. В связи с этим актуальными являются рабо-

ты, связанные с построением математических мо-

делей регуляторов, позволяющих повысить каче-

ство работы систем управления путём применения 

современных методов моделирования. 

В настоящей работе исследуется возможность 

построения математической модели гибридной СС 

(СС с ГР) ЛА с аэродинамическим способом 

управления самолётного типа. Математическая 

модель ГР сочетает в себе классическую структуру 

сигнала управления в канале тангажа: рассогласо-

вание по перегрузке, интеграл рассогласования, 

сигнал, пропорциональный скорости тангажа 

(демпфер), а также дополнительный сигнал управ-

ления, величина которого формируется с помощью 

НР в зависимости от режима функционирования 

СС. 

Представленные в статье результаты получены 

путём компьютерного моделирования. Полёт ЛА в 

атмосфере Земли описывается системой нелиней-

ных обыкновенных дифференциальных уравнений 

с коэффициентами, зависящими от параметров 

набегающего потока воздуха. 

В статье представлены результаты последова-

тельного решения следующих задач: 

– разработка математических моделей объекта 

управления (ОУ) и СС, 

– разработка алгоритма синтеза математиче-

ской модели СС с дополнительным усилием на 

руль высоты, 

– разработка математических моделей ГР и НР 

в составе ГР, 

– разработка ГА для настройки параметров НР, 

– внесение предложений по настройке пара-

метров НР с целью оптимизации процесса разра-

ботки и настройки ГР в СС и проведение тестиро-

вания работы гибридной СС. 

 

Ограничимся рассмотрением управляемых ЛА, 

выполненных по нормальной самолетной аэроди-

намической схеме. Объект исследования – про-

дольный канал управления (канал тангажа) ЛА. 

Цель настоящего исследования – разработка мате-

матической модели гибридной системы стабили-

зации. 
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Объект управления описывается нелинейной 

математической моделью в связанной с ЛА систе-

ме координат [6, 9, 28]: 
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где α – угол атаки, град; ϑ – угол тангажа, град; 

mz = mz(M, α, δв, …) – аэродинамический коэффи-

циент момента тангажа, нелинейно зависящий от 

параметров набегающего потока, угла отклонения 

рулей высоты и др., безразмерная величина; 

cy = cy(M, α, δв, …) – аэродинамический коэффици-

ент подъёмной силы, нелинейно зависящий от па-

раметров набегающего потока, угла отклонения 

рулей высоты и др., безразмерная величина; M – 

число Маха; q – скоростной напор, Па; S – пло-

щадь миделя, м
2
; L – характерный линейный раз-

мер ЛА, м; m – масса ЛА, кг; V – воздушная ско-

рость ЛА, м/с; g = 9,80665 м/с
2 – ускорение сво-

бодного падения.  

Связь изменения перегрузки с изменением угла 

атаки описывается формулой [3] 

 /y yn c Sq mg K
    .              (2) 

При разработке математической модели ги-

бридной системы стабилизации за основу была 

взята классическая структура СС в канале тангажа 

[6, 9]. В классическую структуру добавлено слага-

емое, соответствующее дополнительному усилию 

на руль высоты [20–25]: 

0

в доп ωσ σ ω
z

t

i y n y z

t

K n dt K n K      ,       (3) 

где ∆ny – значение рассогласования, ∆ny = ny зад – ny; 

ny зад – заданное значение нормальной перегрузки; ny 

– выходное значение СС; σв – эквивалентный сигнал 

управления рулями высоты, град; σдоп – дополни-

тельное усилие на руль высоты, град; iK , nK , ωz
K  – 

коэффициенты усиления, определяемые на этапе 

синтеза СС соответствующей размерности ; ωz – ско-

рость тангажа, град/с. 

Структурная схема СС в канале тангажа (нор-

мальной перегрузки) с сигналом управления (3) 

приведена на рис. 1. Обозначения на рис. 1.:  

Ф – низкочастотный фильтр; РП – рулевой привод;  

δв – эквивалентный угол отклонения рулей высоты, 

град; p – переменная преобразования Лапласа. 

 

 

 
Рис. 1. Структурная схема СС в канале тангажа  

с дополнительным усилием на руль высоты 

 

Математическая модель РП и низкочастотного 

фильтра в настоящей задаче принята линейной: 

вф

ф вф в ,
d

T
dt


  

 
 в

РП в вф ,
d

T
dt


        (4) 

где σвф – эквивалентный сигнал управления на вы-

ходе Ф, град; Tф – постоянная времени Ф, с; TРП – 

постоянная времени РП, с. 

Для примера рассмотрим режим полёта со зна-

чениями скорости V = 100 м/с, скоростного напора 

q = 5,5 кПа, ny зад не более 0,8, предельно допусти-

мым значением ωz = 50 град/с. Длительность пе-

реходного процесса с классической структурой СС 

при таком режиме полёта максимальна.  

Требуется с помощью сигнала управления (1) 

повысить быстродействие в СС, адаптируя значе-

ние величины σдоп с помощью НР под заданное 

значение перегрузки на входе ny зад, т. е. построить 

гибридную СС. 

Требования к качеству работы системы стаби-

лизации ЛА без σдоп предъявим следующие: 

– время отработки tрег заданного управляющего 

ступенчатого воздействия на уровне 5 % от уста-

новившегося значения должно быть порядка 1,5 с, 

– перерегулирование σ в переходном процессе 

сигнала на выходе СС должно быть минимально, 

не превышать 5 %, 

– запас устойчивости по амплитуде Lзап на эта-

пе синтеза не менее 10 дБ, 

– запас устойчивости по фазе φзап на этапе син-

теза не менее 30°. 

Время регулирования для гибридной СС ЛА 

должно быть менее 1,5 с. 

 

Система дифференциальных уравнений (1) ли-

неаризуется в окрестности расчетной точки 
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V = 100 м/с, q = 5,5 кПа. Рассмотрим упрощённую 

линейную модель аэродинамических коэффициен-

тов подъёмной силы сy и момента тангажа mz: 

в

0

в

в

в

,

,

y y y y

z z z

c c c c

m m m





    

       
                  (5) 

где 
0yc  – аэродинамический коэффициент cy при 

α = 0 и δв = 0, безразмерная величина; yc  – произ-

водная коэффициента cy по углу атаки, 1/град; в

yc  

– производная коэффициента cy по углу отклоне-

ния рулей высоты, 1/град; zm
 –  производная ко-

эффициента zm  по углу атаки, 1/град; в

zm


 –  про-

изводная коэффициента zm  по углу отклонения 

рулей высоты, 1/град. 

Выполним линеаризацию системы дифферен-

циальных уравнений (1) при ϑ  0 с учётом зави-

симостей (5) и запишем её в форме непрерывного 

преобразования Лапласа (6). Для упрощения обо-

значений коэффициентов выполним нумерацию 

динамических параметров движения ЛА аналогич-

но принятой в работе [28]. Обозначим индексами: 

1 – скорость тангажа ωz, 2 – угол атаки α, 3 – экви-

валентный угол отклонения руля высоты δв. Тогда 

система уравнений (1) примет вид: 

 

12 13 в

22 23 в

,

,

z

z

a p a

p a a

     


     

                 (6) 

где коэффициент 12 180 / ( )z za m qSL I      харак-

теризует статическую устойчивость ЛА (если  

a12 > 0, то приращение углового ускорения ЛА, вы-

званное отклонением угла атаки Δα, направлено в 

сторону, противоположную этому отклонению, и 

отклонение угла атаки будет уменьшаться); 

в

13 180 / ( )z za m qSL I


    
 

характеризует эффек-

тивность рулей высоты; 22 180 / ( )ya c qS mV     

характеризует приращение угловой скорости каса-

тельной к траектории, вызванное отклонением уг-

ла атаки; в

23 180 / ( )ya c qS mV
     представляет

собой приращение угловой скорости касательной к 

траектории, вызванное отклонением рулей высоты 

при неизменном значении угла атаки [29]. 

Передаточные функции (ПФ) ОУ по перегрузке 

ny и скорости тангажа ωz получаем из системы (6) с 

учётом зависимости (5): 
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
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 

                (7) 

где с0 = –a13, с1 = –a23, b0 = a12a23 – a13a22, b1 = –a13, 

a1 = a22, a0 = a12 – коэффициенты ПФ. 

Модельные значения коэффициентов ПФ (7) и 

коэффициентов уравнений (2) и (4) приведены в 

табл. 1. 

Модель ОУ будем называть линейной, если она 

описывается линейной системой дифференциаль-

ных уравнений (6). Объект управления нелиней-

ный, если его математическая модель – система 

нелинейных дифференциальных уравнений (1) и 

модель аэродинамических коэффициентов также 

нелинейная. 

Синтез СС классическими методами, в основу 

которых положен эталон системы, обладающей 

заданными характеристиками качества и устойчи-

вости, для структуры СС, приведённой на рис. 1, 

можно осуществить без учёта воздействия доп. 

Дополнительный входной сигнал σдоп не позволяет 

получить единую ПФ замкнутой СС. Выходная 

переменная контура, изображённого на рис. 1, 

формируется следующим образом: 

   
доп  заддоп  зад
y y

y

n n

y ynW p W p n n    , 

где  
доп

yn
W p

 – ПФ по перегрузке ny при входном 

воздействии σдоп (без учёта ny зад);  
 зад

y

y

n

n
W p – ПФ 

по перегрузке ny при входном воздействии ny зад 

(ПФ замкнутой СС нормальной перегрузки 

 замW p ).  

 

Таблица 1 

Значения коэффициентов передаточных функций СС 

Динамический 

коэффициент 
a1, 1/c a0, 1/c

2
 b1, 1/c

2
 b0, 1/c

3
 c0, 1/c

2
 c1, 1/c 

K, 

1/град 
Tф, с TРП, с 

Числовое  

значение 
0,5 14 –21 –9,5 –0,06 –21 0,09 0,02 0,025 
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В соответствии со структурной схемой, приве-

дённой на рис. 1, и передаточными функциями (3), 

(7) получим  
доп

yn
W p

 и  
 зад

y

y

n

nW p =  замW p : 

 
доп

2
2 1

5 4 3 2
4 3 2 1 0

,yn D p D p
W p

p A p A p A p A p A





    
(8) 

 зам

2
2 1 0

5 4 3 2
4 3 2 1 0

,

W p

B p B p B

p A p A p A p A p A



 


    

 

где D2 = K c1/(TфTРП); D1 = Kc0/(TфTРП); В2 =  

= KKnc1/(TфTРП); В1 = K(Kic1 + Knc0)/(TфTРП); В0 =  

= (KKic0)/(TфTРП); A4 = a1+(Tф+TРП)/(TфTРП); A3 =  

= a0+(a1(Tф+TРП)+1)/(TфTРП); A2 = ((Tф+TРП)a0+a1+ 

+Kωzb1)/(TфTРП) + B2; A1 = (a0 + Kωzb0)/(TфTРП) + B1; 

A0 = B0. 

Синтез СС в канале тангажа (см. рис. 1) без 

учёта входного воздействия σдоп выполнен мето-

дом логарифмических амплитудных характеристик 

[30] в соответствии с порядком передаточной 

функции разомкнутой системы: 

 

   

раз

2
2 1 0

5 4 3 2
4 3 2 2 1 1

.

W p

B p B p B

p A p A p A B p A B p



 


     

 

Числовые значения коэффициентов усиления 

iK , nK  и ωz
K по результатам синтеза, а также по-

казатели качества и запасы устойчивости по ам-

плитуде Lзап и фазе зап приведены в табл. 2.  

Дополнительное усилие σдоп в установившемся 

режиме не оказывает влияния на выходную вели-

чину СС ny.  В соответствии с теоремой о конечном 

значении [31] при единичном ступенчатом вход-

ном воздействии 1(t) с учётом формулы (8) полу-

чаем: 

0( ) 0 / 0yn A   . 

Величина σдоп оказывает влияние только на пе-

реходный процесс в СС, следовательно, с помо-

щью изменения её значения можно корректиро-

вать качество работы СС. 

Выполним моделирование реакции СС c ли-

нейным ОУ, входное воздействие σдоп при ny зад = 0 

будем варьировать в диапазоне от – 5° до + 5°. Ре-

зультат моделирования приведён на рис. 2, a. Здесь 

верхняя кривая соответствует σдоп = – 5°, нижняя – 

σдоп = 5°. На рис. 2, б приведены переходные ха-

рактеристики СС в зависимости от значения σдоп. 

Пунктирной линией отмечена характеристика при 

σдоп = 0. Полужирной линией отмечен лучший ре-

зультат после введения σдоп с точки зрения каче-

ства переходного процесса (σ = 0 %, а быстродей-

ствие выше, чем при σдоп = 0).  
 

Таблица 2 

Результаты синтеза СС без учёта дополнительного усилия σдоп 

Показатель iK , град/с nK , град ω ,
z

K  с tрег, с σ, % Lзап, дБ зап, град 

Значение –15,5 –4,7 –0,3 1,8 0 20 76 

 

   

а б в 

 
Рис. 2. Реакция СС на входные воздействия: а – реакция на дополнительное усилие σдоп; б – переходные характеристики с дополнительным 

усилием на руль высоты; в – переходные характеристики с оптимальным значением усилия σдоп= – 3°  
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Из приведенных результатов моделирования 

следует, что оптимальное дополнительное усилие 

на руль высоты должно быть порядка σдоп = – 3°. 

На рис. 2, в отдельно приведён итоговый ре-

зультат моделирования. Пунктирная линия – рабо-

та исходной СС с σдоп = 0, полужирная линия – ра-

бота СС с σдоп = – 3°, серая линия – реакция СС на 

σдоп = – 3° при ny зад = 0. Качество переходного про-

цесса, которое удалось обеспечить с помощью 

введения дополнительного усилия σдоп (tрег = 0,8 с, 

σ = 0 %), невозможно получить классическим ме-

тодом. Уменьшение времени переходного процес-

са всегда приводит к увеличению перерегулирова-

ния, а, следовательно, к возрастанию склонности 

системы к колебаниям. 

Для подтверждения данного вывода был вы-

полнен синтез СС по классическому алгоритму с 

желаемым временем переходного процесса 

tрег ж = 0,8 с. Перерегулирование получилось 

σ > 20 %. На рис. 3 для сравнения приведены ре-

зультаты: пунктирная линия – работа исходной СС 

с σдоп = 0, полужирная линия – работа СС с  

σдоп = – 3°, серая линия – работа СС при синтезе с  

tрег ж  = 0,8 с.  

 
 

 
 

 
Рис. 3. Результаты моделирования при синтезе СС с желаемым 

временем переходного процесса 0,8 с и 1,5 с (см. требования к 

качеству работы СС в § 1) 

 

На рис. 4 представлен результат моделирования 

работы СС в канале тангажа с нелинейным ОУ при 

условии ny зад  0,7. Качество переходного процесса 

с σдоп = – 3° ухудшается при уменьшении заданно-

го значения перегрузки ny зад на входе СС (полу-

жирная линия на рис. 4). В частности, существенно 

возрастает перерегулирование, что свидетельству-

ет об избыточном влиянии σдоп. Поэтому предпо-

лагается, что величина дополнительного усилия 

σдоп должна зависеть от ny зад, например, линейно: 

σдоп  = K ny зад ,                            (9) 

где K – коэффициент пропорциональности, град. 

 
 

 
 

 
Рис. 4. Результаты моделирования с нелинейным ОУ 

 

 

В ходе компьютерного моделирования уста-

новлено, что K < 0 независимо от знака ny зад. Воз-

можна, например, следующая логика настройки 

коэффициента K из формулы (9) в зависимости от 

значения ny зад.  

«Если ny зад «большая», то значение K нужно 

увеличивать»;  

«Если ny зад «малая», то значение  K нужно 

уменьшать». 

Формирование значения K может потребовать 

учёта скорости тангажа z. Логику настройки ко-

эффициента K в зависимости от значения z мож-

но, например, описать лингвистически правилами:  

«Если z «большая», то значение  K нужно 

уменьшать»;  

«Если z «малая», то значение  K нужно увели-

чивать». 

Исходя из вышесказанного, для настройки ко-

эффициента K можно разработать НР (рис. 5) с 

двумя входами, ny зад и z. Классическая структура 

сигнала управления не меняется, появляется 
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настройка σдоп с помощью НР. Совокупность не-

четкого и классического регуляторов представляет 

собой гибридный регулятор [27].  

 

 
 

 
Рис. 5. Нечёткий регулятор для настройки σдоп  

 
Графики термов переменных НР схематично 

представлены на рис. 6. 

 

 

а 

 

б 

 
Рис. 6. Терм-множества: а – входных переменных ny зад и z.;  

б – выходной переменной K 

 
На рис. 6 обозначения xi соответствуют грани-

цам термов соответствующих параметров. Обозна-

чения термов: ОБ – «отрицательный большой», О 

– «отрицательный», ОМ – «отрицательный ма-

ленький», Н – «нулевой», П – «положительный», 

ПБ – «положительный большой».  

База правил НР, в соответствии с логикой 

настройки коэффициента K, представлена в табл. 3. 

Верхние индексы обозначают номера правил в ба-

зе. 

 
Таблица 3 

База правил НР 

ny зад 
z 

ОБ О Н П ПБ 

ОБ Н
1
 О

2
 ОБ

3
 Н

4
 Н

5
 

О ОМ
6
 О

7
 ОБ

8
 Н

9
 Н

10
 

Н О
11

 ОБ
12

 ОБ
13

 ОБ
14

 О
15

 

П Н
16

 Н
17

 ОБ
18

 О
19

 ОМ
20

 

ПБ Н
21

 Н
22

 ОБ
23

 О
24

 Н
25

 

 

Подберём границы термов входных и выход-

ных параметров. Обозначим массивы границ для 

входной переменной ny зад: A = [A1 A2 A3 A4 A5 A6 A7]; 

для входной переменной z: B = [B1 B2 B3 B4 B5 

B6 B7]; для выходной переменной K: K = [K1 K2 K3 

K4 K5].   

В соответствии с базой правил (см. табл. 3) был 

разработан НР в виде функционального блока в 

стандартной среде программирования и инженер-

ных расчётов. Нечёткий вывод построен по меха-

низму Мамдани с дефаззификацией по методу 

центра тяжести [10, 32]. 
Границы термов для входных переменных ny зад, 

z и выходной переменной K необходимо задавать 

в соответствии с условиями функционирования 

СС: ny зад менее 0,8, z по абсолютному значению 

ограничена 50 град/с. Для выходной переменной 

НР границы термов также должны зависеть от ре-

жима функционирования, крайняя левая граница, в 

соответствии с формулой (9), должна определяться 

так: 

Kmin   σдоп /ny зад.                      (10) 

По результатам автономного тестирования 

функционального блока НР вручную были подо-

браны границы термов. Результаты приведены в 

табл. 4 и 5. 

 
Таблица 4 

Границы термов входных параметров НР 

Границы  

термов 

Параметр ny зад Параметр z, град/c 

A1 A2 A3 A4 A5 A6 A7 B1 B2 B3 B4 B5 B6 B7 

Числовое зна-

чение 
–0,8 –0,66 –0,33 0 0,33 0,66 0,8 –50 –30 –15 0 15 30 50 
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Таблица 5 

Границы термов выходного параметра НР 

Границы термов 
Параметр K, град 

K1 K2 K3 K4 K5 

Числовое значение –7,0 –2,0 –1,5 –1 0 

 
Таблица 6 

Пример результатов автономного тестирования НР 

ny зад z, град.c K, град σдоп, град 

± 0,7 

0 4,390 –3,073 

±10 3,860 –2,702 

±20 1,104 –0,773 

±30, ±40, ±50 0,357 –0,250 

  
Автономное тестирование разработанного НР 

было проведено при различных значениях вход-

ных переменных ny зад и z. При определенном со-

четании этих параметров НР фиксировалось зна-

чение выходного параметра K. Для примера в 

табл. 6 приведены результаты компьютерного мо-

делирования работы НР при ny зад = 0,7,  

z = –50…+50 град/с. В табл. 6 представлено зна-

чение выходной переменной НР – K – и вычислен-

ное по формуле (9) значение σдоп.  

Примеры работы системы нечеткого вывода НР 

в виде графиков выходной переменной с обозна-

чением результата дефаззификации приведены на 

рис. 7. 

При z = 0 и ny зад < 0,8 дополнительное усилие 

на руль высоты σдоп должно быть порядка – 3, сле-

довательно, в соответствии с формулой (10), вели-

чина K должна быть больше – 3,75. По результа-

там, приведённым в табл. 6 и на рис. 7, можно сде-

лать вывод о корректности работы алгоритма НР и 

правильности вычисления коэффициента K.  

Уменьшение значения K с ростом значения z 

свидетельствует о правильно заложенных логиче-

ских принципах в базу правил. Автономное тести-

рование НР подтвердило его работоспособность. 

 

На рис. 8. представлена структурная схема ги-

бридной системы стабилизации с НР для настрой-

ки дополнительного усилия σдоп.  

 

   
 

а б в г 

 
Рис. 7. Пример работы системы нечеткого вывода НР: а – вход: z = 0, ny зад = 0,7, выход: K = 4,39; б – вход: z = 10, ny зад = 0,7, выход: K = 3,86;  

в – вход: z = 20, ny зад = 0,7, выход: K = 1,10; г – вход:z = 30, ny зад = 0,7, выход: K = 0,36  

  

 

 
Рис. 8. Структурная схема системы стабилизации в канале тангажа с гибридным регулятором 
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Работоспособность гибридной СС подтвержде-

на в ходе компьютерного моделирования с линей-

ным и нелинейным ОУ. Интегрирование системы 

уравнений (6) или (2) выполнялось методом Рун-

ге – Кутты четвёртого порядка; как принято при 

численном моделировании динамики полета ЛА, 

шаг интегрирования равен 0,01 с.  
 

4.1. Результаты моделирования  

после ручной настройки НР 

Результаты моделирования работы гибридной 

СС после ручной настройки НР (см. § 3) приведе-

ны на рис. 9. Здесь сплошная линия – результат с 

НР, пунктирная линия – результат без σдоп, серая 

линия – результат с σдоп = – 3°. 

В табл. 7 и 8 приведены показатели качества 

для результатов, представленных на рис. 9. В каче-

стве интегральной оценки качества был выбран 

критерий ИКО (интеграл квадрата ошибки) [30]. 

0

2
t

y

t

IKO n dt  .                         (11) 

Полученные результаты позволяют сделать вы-

вод о том, что СС с ГР позволяет повысить быст-

родействие примерно в два  раза по сравнению с 

классическим способом управления. Величина 

ИКО уменьшилась в среднем на 30 % для СС с не-

линейным ОУ. Система остаётся хорошо демпфи-

рованной (перерегулирование близко к нулю). 

 

  

а б 
 

 
Рис. 9. Результаты работы гибридной СС с ручной настройкой НР: а – с линейным ОУ; б – с нелинейным ОУ  

 
Таблица 7 

Показатели качества переходного процесса в СС с линейным ОУ 

ny зад 

СС без дополнительного усилия  

на руль высоты (σдоп = 0) 

СС с гибридным регулятором 

(σдоп ≠ 0) 

tрег, с σ, % IKO, c tрег, с σ, % IKO, c 

0,7 1,8 0 0,1183 1,0 1,9 0,1002 

0,5 1,8 0 0,0548 1,0 0 0,0455 

0,3 1,8 0 0,0177 1,0 0 0,0144 

 
Таблица 8 

Показатели качества переходного процесса в СС с нелинейным ОУ 

ny зад 

СС без дополнительного усилия  

на руль высоты (σдоп = 0) 

СС с гибридным регулятором 

(σдоп ≠ 0) 

tрег, с σ, % IKO, c tрег, с σ, % IKO, c 

0,7 1,7 0 0,1774 0,90 3,0 0,1301 

0,5 1,7 0 0,0836 0,85 1,6 0,0562 

0,3 1,5 0 0,0264 0,61 0,5 0,0169 
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Следует отметить, что НР в составе ГР был 

настроен вручную, т. е. границы термов входных и 

выходных переменных подбирались эксперимен-

тальным путём. Подбор и настройка параметров 

НР – сложный и трудоёмкий процесс.  

 

4.2. Предложение по структуре и принципу действия 

генетического алгоритма 

Предлагается ГА для решения задачи настрой-

ки НР. Генетический алгоритм подобной структу-

ры разрабатывался ранее и был успешно применён 

для настройки НР [13]. Представленный в настоя-

щей работе ГА выполняет настройку параметров 

НР в СС с нелинейным ОУ. Генетический алго-

ритм работает только в детерминированном режи-

ме при наличии стартовой хромосомы (начальной 

настройки параметров), мутации генов случайны и 

варьируются для каждого генотипа (набора генов, 

характеризующих параметр НР). При выборе 

«лучшей» хромосомы минимизируется не только 

величина ИКО, но и значение перерегулирова-

ния σ.  

Порядок работы генетического алгоритма. 

1. Формируется стартовая хромосома H тремя 

группами генов (генотипами): Г1 – массив границ 

термов ny зад из [ny зад
1
, ny зад

2
] размерностью 1×7; Г2 – 

массив границ термов z из [z
 1
, z

 2
] размерностью 

1×7; Г3 – массив границ термов K из [K
1
, K

2
] размер-

ностью 1×5: 

H = {Г1, Г2, Г3}. 

Массивы границ термов представлены в табл. 4 

и 5.  

2. Вычисляется значение функции пригодности 

IKO0 по формуле (11). 

3. Устанавливается число шагов ГА до получения 

оптимального решения k. 

4. Формируется вторая хромосома начальной по-

пуляции H’ = {Г1’, Г2’, Г3’} как результат мутации 

генов из Г1, Г2, Г3. Количество генов n1, n2, n3 для му-

тации можно изменять.   

5. Выполняется кроссинговер (перемешивание 

групп генов) двух хромосом начальной популяции H 

и H’: {Г1, Г2, Г3}, {Г1’, Г2, Г3}, {Г1, Г2’, Г3}, …, 

{Г1’ Г2’ Г3’}. Результатом является получение восьми 

хромосом нового поколения. 

6. Оценивается степень пригодности хромосом 

текущей популяции по значению функции пригод-

ности (11) и выбирается лучшая хромосома с IKO 

меньше IKO0. При выборе «лучшей» хромосомы 

также оценивается величина перерегулирования σ. 

Если σ = 0, то «лучшая» хромосома становится стар-

товой, а IKO0 = IKO. 

7. Проверяется условие останова алгоритма. Чис-

ло отобранных «лучших» хромосом должно быть 

равно k. Если условие не выполняется, то продолжа-

ет формироваться начальная популяция. Возврат к 

п. 4. 

С помощью ГА находится оптимальное реше-

ние путем последовательного отбора «лучших» 

хромосом за k шагов. 

В ходе моделирования было установлено, что 

до получения оптимального решения достаточно 

десяти шагов (k = 10). Если число шагов больше, 

то в разы возрастает число итераций, а конечный 

результат практически не отличается от получен-

ного на предыдущем шаге по величине ИКО и ка-

честву работы СС. 

Для примера результаты работы ГА при 

настройке параметров НР при ny зад = 0,7 для случая 

k = 10 приведены на рис. 10, а и в табл. 9. На рис. 

10, а полужирной линией обозначен «лучший» ре-

зультат, пунктирная линия – результат с ручной 

настройкой НР, тонкая чёрная линия – результат 

без дополнительного усилия σдоп, серый цвет – про-

межуточные варианты до получения оптимального 

решения при k = 10. 

Показатели качества переходных процессов в 

гибридной СС с нелинейным ОУ с ручной 

настройкой и настройкой с помощью ГА для срав-

нения приведены в табл. 10. Графики переходных 

процессов представлены на рис. 10, б. 

Следует отметить, что настройка НР в гибрид-

ной СС выполнялась на максимальную величину 

входного воздействия ny зад = 0,7, но результат 

настройки позволил обеспечить одинаковое качество 

работы СС и для ny зад < 0,7 (tрег ≈ 0,6 с, σ < 1 %). 

 

4.3. Результаты моделирования работы  

гибридной СС после настройки 

Работоспособность гибридной СС в рассматри-

ваемом режиме полёта ЛА (V = 100 м/с, q = 5,5 

кПа) после настройки параметров НР с помощью 

ГА продемонстрирована в условиях переключения 

режимов стабилизации. Для сравнения на графи-

ках рис. 11 приведены результаты работы класси-

ческой и гибридной СС: полужирная линия – ги-

бридная СС, тонкая линия – классическая СС.
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Рис. 10. Пример результатов работы гибридной СС с нелинейным ОУ: а –  при оптимизации параметров НР с помощью ГА; б – при различных 

значениях ny зад  

 
Таблица 9 

Результат работы ГА при настройке параметров НР при ny зад = 0,7 для k =10  

№ 

п/п 

Число 

итераций 

ГА 

«Лучшая» хромосома H 
IKO  

за 4 с Генотип Г1 

(границы термов ny зад) 

Генотип Г2 

(границы термов z) 

Генотип Г3 

(границы термов K) 

1 1 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0,753 0,800] 
[– 50,00 – 30,00 – 15,00 15,00  

15,57 29,22 50,00] 
[– 7,000 – 2,000 – 1,500 – 1,000 0] 0,12063 

2 11 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0,753 0,800] 
[– 50,00 – 6,761 – 4,620 15,00  

15,57 32,53 50,00] [– 7,000 – 2,000 – 1,500 – 1,000 0] 0,12056 

3 14 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0.753 0,800] 
[– 50,00 – 6,761 – 4,620 15,00  

15,57 32,53 50,00] [– 7,000 – 3,087 – 1,021 – 1,000 0] 0,12022 

4 9 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0,753 0,800] 
[– 50,00 – 4,620 – 4,211 15,00  

15,57 43,57 50,00] [– 7,000 – 3,087 – 1,021 – 1,000 0] 0,12016 

5 4 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0,753 0,800] 
[– 50,00 – 47,00 15,00 30,45  

43,57 48,61 50,00] [– 7,000 – 6,531 – 1,021 – 1,000 0] 0,11771 

6 2 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0,753 0,800] 
[– 50,00 – 47,00 15,00 30,45  

43,57 48,61 50,00] [– 7,000 – 6,701 – 1,603 – 1,021 0] 0,11710 

7 2 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0,753 0,800] 
[– 50,00 – 47,00 15,00 30,45  

43,57 48,61 50,00] [– 7,000 – 6,701 – 1,751 – 1,154 0] 0,11688 

8 8 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0,753 0,800] 
[– 50,00 – 47,00 15,00 30,45  

43,57 48,61 50,00] [– 6,701 – 5,974 – 2,582 – 1,751 0] 0,11686 

9 1 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0,753 0,800] 
[– 50,00 – 47,00 15,00 30,45  

43,57 48,61 50,00] [– 6,701 – 5,974 – 3,277 – 1,751 0] 0,11635 

10 1 
[– 0,800 – 0,548 0 0,732  

0,744 0,753 0,800] 
[– 50,00 – 47,00 15,00 30,45  

43,57 48,61 50,00] [– 6,701 – 6,235 – 3,277 – 2,061 0] 0,11609 

 
Таблица 10 

Показатели качества переходного процесса в СС с нелинейным ОУ 

ny зад 

СС с гибридным регулятором 

(ручная настройка НР) 

СС с гибридным регулятором 

(настройка НР с помощью ГА) 

tрег, с σ, % IKO, c tрег, с σ, % IKO, c 

0,7 0,90 3,0 0,1301 0,61 0,7 0,1161 

0,5 0,85 1,6 0,0562 0,62 0 0,0553 

0,3 0,61 0,5 0,0169 0,63 0,4 0,0169 
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Рис. 11. Результаты работы классической и гибридной СС с нелинейным ОУ: а – процессы на выходе СС; б – отклонения фактических значений 

параметра ny  от заданных значений ny зад  

 
Из графиков, приведённых на рис. 11, следует, 

что разработанная гибридная СС позволила обес-

печить быстрое сокращение ошибки. Результаты 

свидетельствуют о целесообразности использова-

ния ГР для повышения качества работы СС на 

примере модельной задачи в канале тангажа.  

Представлен результат разработки математиче-

ской модели гибридной системы стабилизации 

(СС) летательного аппарата самолётного типа с 

аэродинамическим способом управления в канале 

тангажа. В основу разработки положен способ 

введения в контур управления дополнительного 

усилия на руль высоты, а также принцип построе-

ния гибридного регулятора (ГР), сочетающего в 

себе нечёткий регулятор (НР) и классическую схе-

му управления.  

Результаты моделирования для нелинейного 

объекта управления при различных ступенчатых 

входных воздействиях показали ухудшение каче-

ства работы СС при фиксированном значении ве-

личины дополнительного усилия на руль высоты. 

В связи с этим было предложено установить про-

порциональную зависимость между входным воз-

действием и величиной дополнительного усилия: 

– введён коэффициент пропорциональности; 

– построены лингвистические правила, позво-

ляющие выполнять настройку коэффициента в за-

висимости от заданного входного воздействия и 

величины скорости тангажа; 

– разработан нечёткий регулятор; 

– выполнена ручная настройка параметров НР. 

Автономное тестирование НР, а также тестиро-

вание его в составе гибридной СС подтвердило его 

работоспособность. С целью оптимизации процес-

са настройки параметров нечёткого регулятора 

был разработан генетический алгоритм (ГА). В 

процессе настройки НР с помощью ГА выявлено, 

что достаточно всего десяти запусков алгоритма 

для получения оптимального решения.  

По результатам компьютерного моделирования 

работы СС на основании полученных значений 

показателей качества и интегрального критерия 

можно сделать вывод о том, что система стабили-

зации с ГР обладает высоким быстродействием 

порядка 0,6 с без перерегулирования.  

Реализация математической модели нечёткого 

регулятора и генетического алгоритма выполнена 

в виде программного кода. Результаты моделиро-

вания показали, что предложенная структура ги-

бридной СС адаптируется под заданное входное 

воздействие. Синтез контура с классической 

структурой сигнала управления выполняется стан-

дартным способом, а настройка параметров НР 

осуществляется с помощью ГА за незначительное 

время.   

Предложенный в статье подход к синтезу ги-

бридной СС рекомендуется к применению при 

разработке адаптивных систем стабилизации лета-

тельных аппаратов самолётной схемы с аэродина-

мическим способом управления в канале тангажа 

для случаев, когда необходимо повысить качество 

работы СС при различных значениях входного 
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воздействия. Важным преимуществом гибридного 

способа управления перед классическим является 

быстродействие и улучшение качества стабилиза-

ции в целом. 
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Abstract. This paper presents a mathematical model of a hybrid controller developed for a fixed-

wing aircraft stabilization system in the pitch channel. The stabilization system model is in the 

block diagram form. The hybrid controller is based on an additional force on the elevator and a 

fuzzy controller designed to adjust the magnitude of this force. A proportional relationship be-

tween the reference input of the stabilization system and the additional force is proposed. A 

mathematical model of the fuzzy controller tuned using a genetic algorithm is developed. The 

operation of the hybrid stabilization system with the tuned parameters of the fuzzy controller is 

simulated. According to the simulation results, the stabilization system with the new controller 

structure demonstrates high performance regardless of the magnitude of the specified reference 

input. The stabilization system structure increases the response speed in the control loop several 

times compared to the classical approach.  
 

Keywords: fixed-wing aircraft, pitch channel, stabilization system, fuzzy controller, hybrid controller, ge-

netic algorithm, mathematical modeling.  
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