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Аннотация. Представлен результат разработки алгоритма синтеза математической моде-

ли эффективной адаптивной системы стабилизации беспилотного летательного аппарата 

самолетного типа в канале тангажа. Модель представлена в виде структурной схемы. В 

основу разработки положен метод коррекции, предложенный для применения в бортовых 

вычислителях. Внесены предложения по изменению структуры контура коррекции с це-

лью улучшения качества работы системы стабилизации нелинейного динамического объ-

екта в условиях переключения режимов управления. Получены результаты математиче-

ского моделирования работы системы стабилизации после настройки параметров контура 

коррекции при фиксированных значениях коэффициентов усиления основного контура. 

Результаты работы системы стабилизации с новой структурой контура коррекции пока-

зали ее высокую эффективность в рассматриваемом диапазоне режимов работы лета-

тельного аппарата. Представленный алгоритм синтеза системы стабилизации с предло-

женной структурой контура коррекции позволяет сократить время на процедуру синтеза 

в несколько раз по сравнению с классическим методом замороженных коэффициентов.  
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Качество работы и возможность функциониро-

вания системы стабилизации (СС) беспилотного 

летательного аппарата (БЛА) в области, соответ-

ствующей возможным условиям применения, 

определяется аэродинамическими свойствами объ-

екта управления, а также выбранной структурой 

сигнала управления. Традиционное решение зада-

чи синтеза СС с построением линеаризованной 

модели БЛА для каждого из режимов полета с по-

следующей аппроксимацией полученных коэффи-

циентов в зависимости от величины скоростного 

напора с применением метода замороженных ко-

эффициентов позволяет обеспечить функциониро-

вание системы во всей области рабочих режимов 

[1, 2], однако требует вычислительных затрат. В 

связи с этим поиск наиболее эффективных путей 

решения данной задачи является актуальным. Под 

эффективностью системы или процесса обычно 

понимают соотношение между достигнутым ре-

зультатом функционирования и использованными 

ресурсами.  

В настоящей статье ограничимся рассмотрени-

ем управляемых БЛА самолетного типа, выпол-

ненных по нормальной аэродинамической схеме, с 

крылом большого удлинения и дифференциаль-

ными рулями. Объектом настоящего исследования 

является продольный канал управления (канал 

тангажа) в системе стабилизации БЛА. Цель ис-

следования – разработка математической модели 

эффективной адаптивной системы стабилизации в 

канале тангажа. Под эффективностью СС будем 

понимать функционирование системы в условиях 

переключения режимов работы с максимально 

возможным качеством во всей области рабочих 

режимов при минимальных затратах на проведе-

ние процедуры синтеза. Систему стабилизации, 

обладающую перечисленными качествами, будем 

называть эффективной. 

Существуют способы повышения качества ра-

боты путем увеличения быстродействия СС. В 

структуру сигнала управления в канале тангажа 

БЛА вводится слагаемое, соответствующее неко-

торому дополнительному воздействию на орган 

управления. В работах [3–7] сигнал управления в 

канале тангажа формируется рассогласованием по 

перегрузке, интегралом от рассогласования, сигна-

лом, пропорциональным угловой скорости тангажа 

(демпфером) – аналогом пропорционально-
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интегрально-дифференциального (ПИД)-регулято-

ра, а также дополнительным балансировочным 

сигналом или сигналом, аналогичным усилию лет-

чика, прикладываемому к ручке управления. Ав-

томатическое управление силой тяги при достиже-

нии летательным аппаратом (ЛА) заданной высо-

ты, как показано в работе [9], осуществляется по 

аналогичному закону. В статье [10] сигнал управ-

ления, подаваемый на рули высоты, также форми-

руется с учетом дополнительного слагаемого, про-

порционального значению угла атаки. Похожий 

прием применялся для повышения качества рабо-

ты контура стабилизации перегрузки в алгоритме 

адаптации коэффициентов [11]. Приведенные 

примеры сигналов управления в канале тангажа 

позволяют улучшить качество переходных процес-

сов (увеличить быстродействие), однако для того 

чтобы СС функционировала во всей области допу-

стимых режимов, по-прежнему необходим свой 

набор коэффициентов усиления системы для каж-

дой расчетной точки области возможных режимов. 

Современные БЛА предназначены для функци-

онирования в различных, в том числе и предель-

ных, режимах полета. Самыми сложными и опас-

ными являются критические режимы по углу ата-

ки. При превышении критических углов атаки 

снижается эффективность управления БЛА. В ста-

тье [12] предлагается двухконтурная система ста-

билизации в канале тангажа, в которой дополни-

тельный контур ограничивает предельное значение 

угла атаки путем использования алгебраического 

селектора, изменяющего структуру системы в со-

ответствии с логикой переключения каналов. В 

результате применения данного подхода получена 

хорошо демпфированная система, однако суще-

ственное ограничение угла атаки привело к росту 

времени переходного процесса. 

Математически обоснованный метод синтеза 

линейных систем, имеющих минимальное время 

регулирования, предложен в работе [13]. Решение 

задачи максимального быстродействия получено с 

использованием теории конструирования опти-

мальных регуляторов.  

При решении задачи стабилизации динамиче-

ских объектов в современных системах управле-

ния часто применяются нечеткие регуляторы (НР), 

имеющие малую чувствительность к изменению 

параметров объекта управления, а также характе-

ризующиеся высоким быстродействием и точным 

позиционированием [14, 15]. В ходе компьютерно-

го моделирования авторами статьи [16] установле-

но, что нечеткие регуляторы, применяемые для 

стабилизации БЛА в канале тангажа, обладают вы-

соким быстродействием. Однако имеется слож-

ность в описании таких регуляторов, связанная с 

разработкой базы правил для входных параметров.  

В настоящее время существует множество 

примеров НР, улучшающих качество работы си-

стем управления [17–21]. Нечеткие регуляторы 

действительно позволяют увеличить быстродей-

ствие систем, однако в условиях переключения 

режимов управления, а также в зависимости от 

режима функционирования требуют дополнитель-

ной настройки. 

В настоящей работе исследуется возможность 

построения математической модели эффективной 

СС на основе описанного в монографии [2] способа, 

не требующего изменения параметров и использо-

вания метода замороженных коэффициентов. Авто-

рами работы [2] предлагается применить прием 

быстрого уменьшения ошибки регулирования с по-

мощью дополнительного сигнала соответствующего 

знака при превышении ошибки стабилизации неко-

торого значения. 

Представленные в статье результаты получены 

путем компьютерного моделирования. Полет 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 и СС;  

– синтез математической модели СС и настрой-

ка параметров контура коррекции;  

– внесение предложений по изменению контура 

коррекции с целью улучшения качества работы СС 

и проведение тестирования работы СС с новым 

контуром коррекции.  

 

При разработке математической модели эффек-

тивной адаптивной системы стабилизации за осно-

ву была взята классическая структура СС в канале 

тангажа с сигналом управления [19]: 

0

в ωσ ω ,
z

t

i y n y z

t

K n dt K n K                 (1) 

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

ny зад – заданное значение нормальной перегрузки; ny 

– выходное значение СС; σв – сигнал управления ру-

лями высоты, град.; Ki, Kn и Kωz – известные коэф-

фициенты усиления соответствующей размерности; 

ωz – угловая скорость тангажа, град./с. 

Дополнительный сигнал управления σдоп предла-

гается формировать с помощью функционального 
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аналога схемы импульсной коррекции, 

пригодного для реализации в цифровых 

бортовых системах [2]. А именно, рассмат-

ривается схема, состоящая из интегратора 

и апериодического звена, которые подклю-

чаются параллельно основному контуру 

стабилизации при превышении ошибкой 

стабилизации заданного порога. Подклю-

чение схемы не только к сигналу ошибки 

стабилизации ∆ny, но и к сигналу угловой 

скорости ωz позволяет уменьшить перере-

гулирование и колебательность, возника-

ющие вследствие наличия малого порога 

ошибки при увеличении быстродействия 

системы. 

Структурная схема системы стабили-

зации канала тангажа с сигналом управле-

ния (1) при подключении контура коррек-

ции в соответствии с рекомендациями из 

работы [2] приведена на рис. 1.  

Обозначения на рис. 1: ОУ – объект 

управления (БЛА); РП – рулевой привод;  

σв – эквивалентный сигнал управления ру-

лями высоты, град.; δв – эквивалентный    

угол   отклонения   рулей   высоты, град.; 

  

 

 
Рис. 1. Структурная схема СС в канале тангажа с подключением контура 

коррекции 

 

 

δдоп – дополнительный сигнал управления  при  

коррекции,   град.;   σп – пороговый сигнал управ-

ления, град.; Kn, Kω, K1, K2, K3 – коэффициенты 

усиления дополнительного контура системы ста-

билизации соответствующей размерности; T – по-

стоянная времени апериодического звена в схеме 

коррекции, с; sign(σп) – знаковая функция [20], p – 

переменная преобразования Лапласа. 

Объект управления описывается нелинейной ма-

тематической моделью в связанной с ЛА системе ко-

ординат [1, 19]: 

ω 180
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α cos 180
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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 подъемной 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.  

Математическая модель РП в настоящей задаче 

принята линейной: 

в
РП в в

d
T

dt


    ,                     (3) 

где TРП = 0,025 с – постоянная времени РП. 

К примеру, пусть имеются пять типовых рас-

четных точек траекторий полета ЛА (табл. 1) 
 

Таблица 1 

Типовые расчетные точки траекторий 

Параметр, 

единица 

измерения 

Номер точки 

1 2 3 4 5 

q, кПа 5,5 10,5 20 30,5 44 

V, м/с 100 160 200 250 270 

 

Требования к качеству работы системы стаби-

лизации во всем диапазоне расчетных точек траек-

тории полета ЛА 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 минимальным, 

не превышать 30 %; 
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 максимальное значение сигнала управления σв в 
СС не должно превышать ±20°; 

 запас устойчивости по амплитуде Lзап на этапе 

синтеза должен быть не менее 10 дБ; 

 запас устойчивости по фазе φзап на этапе синте-

за должен быть не менее 30°. 

Система дифференциальных уравнений (2) ли-

неаризуется в окрестности каждой из предложен-

ных расчетных точек (см. табл. 1). При линеариза-

ции примем упрощенную модель аэродинамиче-

ских коэффициентов: 
в

0 вy у y yc c c c     , 

в

в ,z z zm m m                           (4) 

где 
0уc – аэродинамический коэффициент cy при 

α = 0 и δв = 0; cy
α
 – производная коэффициента cy 

по углу атаки, град.
–1

; cy
δ
в – производная коэффи-

циента cy по углу отклонения рулей высоты, град.
–

1
; mz

α
 – производная коэффициента mz  по углу ата-

ки, град.
–1

; mz
δ
в – производная коэффициента mz по 

углу отклонения рулей высоты, град.
–1

. 

Связь изменения перегрузки с изменением угла 

атаки описывается формулой [21]: 

 y yn c Sq / mg  .                     (5) 

Линеаризованная система дифференциальных 

уравнений при 0   имеет вид: 
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m m
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d qS qS
c c .
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   (6) 

В соответствии с перечисленными требования-

ми был выполнен синтез основного контура СС в 

канале тангажа (см. рис. 1) с помощью метода ло-

гарифмических амплитудных характеристик [20] 

для ОУ, описанного уравнениями (6). Числовые 

значения коэффициентов усиления основного кон-

тура Ki, Kn и Kωz по результатам синтеза, а также 

значения показателей качества и устойчивости 

приведены в табл. 2.  

Графики переходных процессов в основном 

контуре СС с линеаризованным ОУ (4) приведены 

на рис. 2. На графиках рис. 2 и 3 результаты для 

точки № 1 обозначены черной полужирной лини-

ей, для точки № 2 – черной тонкой, для точки № 3 

– черной штриховой, для точки № 4 – серой полу-

жирной, для точки № 5 – серой штриховой.  

Приведенный пример синтеза основного кон-

тура СС в канале тангажа в каждой расчетной точ-

ке траектории БЛА демонстрирует результат при-

менения метода замороженных коэффициентов. 

Далее полученные коэффициенты традиционно 

аппроксимируются в зависимости от величины 

скоростного напора: Ki(q), Kn(q), Kωz(q). В резуль-

тате получается адаптивная СС. 

Такой способ синтеза трудоемкий, так как при-

ходится выполнять синтез для каждой расчетной 

точки – об этом свидетельствуют значительно от-

личающиеся друг от друга числовые значения ко-

эффициентов усиления СС (см. табл. 2). Так, зна-

чения коэффициента  Ki = – 10,86  для точки № 1 и 

Ki = – 1,702 для точки № 5 отличаются практиче-

ски в десять раз.  

 
              

 

 
Рис. 2. Графики переходных процессов в основном контуре СС 

канала тангажа 

Таблица 2 

Результаты синтеза основного контура СС 

Номер   

расчетной 

точки 

Коэффициенты усиления СС Показатели качества Показатели устойчивости 

Ki Kn Kωz tрег, с σ, % Lзап, дБ φзап, ° 

1 – 10,86 – 0,098 – 0,239 1,50 1,4 14 66 

2 – 6,488 – 0,889 – 0,290 1,55 1,0 31 71 

3 – 2,796 – 0,051 – 0,175 1,50 0,1 21 71 

4 – 2,289 – 0,176 – 0,259 1,55 0,5 36 73 

5 – 1,702 – 0,092 – 0,178 1,48 0,1 35 74 

ny 
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Для примера на рис. 3 а, б приведены результа-

ты моделирования работы СС с линеаризованным 

ОУ (3) при условии, что коэффициенты усиления 

соответствуют значениям для крайних точек № 1 

или № 5. 

В расчетных точках с маленьким скоростным 

напором (точка № 1) для обеспечения стабилиза-

ции требуется большая величина управляющего 

воздействия. В остальных режимах данное воздей-

ствие является избыточным (рис. 3, а). Так, напри-

мер, при моделировании работы СС в расчетной 

точке № 5 перерегулирование достигает 40 %, что 

недопустимо. А в расчетных точках с большим 

скоростным напором (точка № 5) такой силы воз-

действия не требуется. В этом случае при модели-

ровании работы СС в расчетной точке № 1 время 

переходного процесса увеличивается в несколько 

раз, следовательно, такое воздействие является 

недостаточным (рис. 3, б).  

Повысить эффективность СС, т. е. решить зада-

чу стабилизации во всем диапазоне расчетных то-

чек с применением только одного набора коэффи-

циентов усиления можно, используя контур кор-

рекции (см. рис. 1).  

В работе [2] приведены рекомендации, которые 

носят полуэмпирический характер, но могут слу-

жить основой алгоритма для настройки парамет-

ров контура коррекции (дополнительного контура)

в соответствии с динамическими свойствами БЛА 

рассматриваемого типа. Из рекомендаций следует, 

что в схеме контура коррекции (см. рис. 1) значе-

ние постоянной времени апериодического звена T 

связано с коэффициентом при интеграторе K2. А 

именно, чем меньше эта постоянная времени, тем 

выше значение коэффициента. Большее значение 

коэффициента повышает скорость обработки рас-

согласований, но может быстро привести схему в 

насыщение, поэтому выбор постоянной времени Т 

определяется требованиями к качеству конкретной 

системы. В качестве начального приближения для 

настройки постоянной времени T рекомендуется 

принять ее значение в 10–15 раз бо льшим, чем 

значение постоянной времени рулевого привода 

TРП (3). Сигнал управления контура коррекции 

ограничим диапазоном ±10° (50 % от максимально 

возможного значения сигнала управления в соот-

ветствии с требованиями к СС). Остальные пара-

метры контура коррекции подбираются в соответ-

ствии со свойствами ОУ и РП, а также режимов 

функционирования СС.  

 

3.1. Результат настройки для случая 

единичного ступенчатого воздействия 

Настройка параметров дополнительного конту-

ра управления выполнялась при условии типового 

единичного ступенчатого заданного входного воз-

действия 

зад

0,  при 0;
1( )

1,  при 0.
y

t
n t

t


  


               (7) 

 

 
              

 
 

 

Рис. 3. Графики переходных процессов в основном контуре СС канала тангажа: а – коэффициенты усиления для точки № 1: Ki = – 10,86, Kn = – 

0,098, Kωz = – 0,239; б – коэффициенты усиления для точки № 5: Ki = – 1,702, Kn = – 0,092, Kωz = – 0,178 
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Полагаем, что синтез основного контура СС 

выполнен для расчетной точки с наименьшим ско-

ростным напором – точки №1, а с помощью до-

полнительного контура требуется уменьшить 

управляющее воздействие, так как остальные рас-

четные точки имеют большее значение скоростно-

го напора, в связи с чем для них данное управле-

ние будет избыточным (см. рис. 3, а). 

В соответствии с приведенными выше реко-

мендациями контур коррекции был настроен на 

отработку воздействия (7). Значения параметров 

контура после настройки приведены в табл. 3. 
 

Таблица 3 

Значения параметров контура коррекции  

Параметр T K1 K2 K3 Kn Kω 

Значение 0,25 0,1 10 0,5 0,1 – 0,25 
 

На схеме рис. 1 сигнал σдоп поступает в основ-

ной контур CC со знаком минус. Результат моде-

лирования работы СС с учетом влияния дополни-

тельного контура приведен на рис. 4 (жирная ли-

ния).  

Полученный результат демонстрирует, что ко-

эффициенты основного контура СС, полученные 

для точки № 1, работают с контуром коррекции в 

системе с математической моделью ОУ для точки 

№ 5 при входном воздействии (5). 

Проверим работоспособность СС в случае, если 

амплитуда входного воздействия отлична от еди-

ницы. Результаты моделирования приведены на 

рис. 5 а, б. Из графиков можно сделать вывод, что 

результат коррекции должен зависеть от входного 

значения СС. Это не предусматривает принятая в 

работе схема контура коррекции (см. рис. 1). 

                 

 

 

 
Рис. 4. Графики изменения значений параметров СС канала тангажа до и после коррекции: а – ny, б – σВ  

 
           

 
 

 

Рис. 5. Графики процессов на выходе СС канала тангажа: а – при входном воздействии ny зад = 2·1(t), б – при входном воздействии ny зад = 0,5·1(t) 
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3.2. Предложение по изменению схемы контура 

В связи с изложенным предлагается воздей-

ствие ny зад рассматривать как один из входных сиг-

налов контура коррекции СС. Предлагаемое изме-

нение в структуре дополнительного контура при-

ведено на рис. 6.  
 

              

 

 

Рис. 6. Предложение по изменению схемы контура коррекции 

 

3.3. Моделирование работы СС  

в каждой расчетной точке 

Выполним моделирование работы СС с учетом 

изменения схемы контура (см. рис. 6) в расчетных

 точках (см. табл. 1). Результаты моделирования 

приведены на графиках рис. 7. Результат модели-

рования для расчетной точки № 5 не приведен, так 

как является результатом настройки контура и был 

показан ранее на рис. 4.  

Из графиков, приведенных на рис. 7, видно, что 

дополнительный сигнал управления σдоп ухудшает 

качество переходного процесса при переходе от 

одной расчетной точки к другой с уменьшением 

величины скоростного напора, т. е. когда основной 

контур СС приближается к своим первоначальным 

настройкам. Это означает, что контур СС с коэф-

фициентами усиления, полученными на этапе син-

теза (для точки № 1), не нуждается в дополнитель-

ной коррекции. А для остальных точек (№ 2, 3 и 4) 

необходимо постепенно усиливать влияние кор-

рекции, а, следовательно, и значение сигнала σдоп.  

 
            

 
 

 

Рис. 7. Графики процессов на выходе СС с учетом предложения по изменению схемы коррекции: а – точка № 1 (q = 5,5 кПа),  б – точка № 2 

(q  = 10,5 кПа), в – точка № 3 (q = 20 кПа), г – точка № 4 (q = 30,5 кПа)    
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3.4. Настройка сигнала управления σдоп 

Для регулирования степени коррекции предла-

гается ввести безразмерный коэффициент K, зави-

сящий от величины скоростного напора q следую-

щим образом: если q = 44 кПа (max), то K = 1; если 

q = 5,5 кПа (min), то K = 0. Пусть значение коэф-

фициента K меняется линейно между узловыми 

точками. Тогда аппроксимация для K будет иметь 

вид: 

( ) 0 026 0 143K q , q ,  ,                   (8) 

где q – скоростной напор, кПа. 

Сигнал σдоп с учетом формулы (8) формируется 

так: 
*

доп допσ ( ) σK q ,                        (9) 

где σ*доп – сигнал управления контура коррекции 

до настройки (8). 

Результаты моделирования, аналогичные при-

веденным на графиках рис. 7, но с учетом форму-

лы (9) для точек № 1 и № 5, показаны на рис. 8. 

 

3.5. Численное моделирование работы СС                 

с нелинейным объектом управления 

Далее выполним численное моделирование ра-

боты СС при условиях: 

1) объект управления в канале тангажа описы-
вается системой нелинейных дифференциальных 

уравнений (2); 

2) математическая модель аэродинамических 

коэффициентов:  

2.1) линейная (4), 

2.2) нелинейная;   

3) структура сигнала управления основного 

контура соответствует формуле (1); 

4) структура сигнала управления дополнитель-
ного контура соответствует схеме, приведенной на 

рис. 1; 

5) модель РП описывается дифференциальным 

уравнением (3), а в разностном виде выглядит так: 

1 1i i iВ В Вa b
 

     , 

где 
РП/a h T , РПh/Tb e ; 

6) связь изменения перегрузки с изменением 
угла атаки описывается формулой (5); 

7) интегрирование системы уравнений (2) вы-
полняется методом Рунге – Кутты четвертого по-

рядка, как принято при численном моделировании 

динамики полета ЛА, шаг интегрирования обозна-

чим h.  

Результаты численного моделирования в соот-

ветствии с п. 1–7 при h = 0,01 с с линейной моде-

лью аэродинамических коэффициентов представ-

лены на рис. 9. 

На графиках, приведенных на рис. 9, результа-

ты для точки № 1 обозначены черной полужирной 

линией, для точки № 2 – черной тонкой, для точки 

№ 3 – черной пунктирной, для точки № 4 – серой 

полужирной, для точки № 5 – серой тонкой. 

Числовые значения интегральных критериев 

качества процессов, изображенных на рис. 9, при-

ведены для сравнения в табл. 4. При отработке 

ступенчатого входного воздействия величины ин-

теграла квадрата ошибки (ИКО) и интеграла взве-

шенного модуля ошибки (ИВМО) значительно 

уменьшились. Так, для крайней расчетной точки 

№ 5 величина ИВМО уменьшилась в 4,5 раза.  

Качество переходного процесса в СС также 

было оценено по значению времени регулирования 

tрег и перерегулированию σ. Результаты оценки 

значений данных параметров приведены в табл. 5.    

 
            

 

 
Рис. 8. Графики процессов на выходе СС с настройкой сигнала управления σдоп: а – точка № 1 (q = 5,5 кПа), б – точка № 4 (q = 30,5 кПа) 
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Рис. 9. Графики процессов на выходе СС: а – до коррекции, б – после коррекции 

 
Таблица 4 

Интегральные критерии качества 

№ 

точки 

Без коррекции С коррекцией 

 
2

 зад

0

ИКО

T

y yn n dt    зад

0

ИВМО

T

y yt n n dt   ИКО ИВМО 

1 0,479 0,409 0,479 0,409 

2 0,329 0,414 0,312 0,236 

3 0,248 0,338 0,213 0,124 

4 0,218 0,289 0,178 0,082 

5 0,191 0,220 0,160 0,047 

 
Таблица 5 

Критерии качества переходного процесса 

№  

точки 

Критерии качества 

без коррекции с коррекцией 

tрег, с σ, % tрег, с σ, % 

1 2,1 6 2,1 6 

2 2,4 24 1,6 9 

3 1,9 34 1,2 7 

4 2 40 0,9 5 

5 1,7 42 0,6 0 

 
Так, для расчетной точки № 5 при отработке 

единичного ступенчатого входного воздействия 

время tрег уменьшилось в три раза, а перерегулиро-

вание σ – на 42 %.  

Результаты компьютерного моделирования с не-

линейной моделью аэродинамических коэффициен-

тов приведены на рис. 10. Диапазон изменения вели-

чины скоростного напора на моделируемой траекто-

рии q составил от 25 до 6,5 кПа. Коэффициенты сиг-

нала управления (1) в основном контуре зафиксиро-

ваны и соответствуют расчетной точке № 1:              

Ki = – 10,86, Kn = – 0,098, Kωz = – 0,239. Коэффициен-

ты дополнительного контура приняты в соответ-

ствии с данными, приведенными в табл. 3. 

 
 

 

 
Рис. 10. График процесса на выходе СС с контуром коррекции 

при нелинейной модели аэродинамических коэффициентов 

 

Для сравнения на рис. 11 приведен результат 

работы СС без контура коррекции с коэффициен-

тами, вычисленными в зависимости от значения 

скоростного напора q по данным табл. 1 и 2. На 

рис. 12 приведены графики отклонений фактиче-

ских значений параметра ny от заданных значений 

ny зад для двух типов систем стабилизации.  
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Рис. 11. График процесса на выходе СС без контура коррекции 

при нелинейной модели аэродинамических коэффициентов  

 
          

 
 

 
Рис. 12. Графики отклонений фактических значений параметра ny 

от заданных значений ny зад при нелинейной модели 

аэродинамических коэффициентов 

 
Из графиков, приведенных на рис. 12, следует, 

что разработанная адаптивная система стабилиза-

ции позволила обеспечить быстрое сокращение 

ошибки. Приведенные результаты свидетельству-

ют об эффективности разработанной СС и верном 

решении задачи синтеза основного контура, а так-

же правильной настройке параметров дополни-

тельного контура. Предложенный алгоритм рабо-

тает в диапазоне значений углов атаки ±24°. Абсо-

лютное значение угла атаки 24° является предель-

ным для рассматриваемого БЛА самолетного типа. 

На рис. 13 приведена новая структурная схема 

контура коррекции системы стабилизации в канале 

тангажа по результатам описанных в статье уточ-

нений и изменений (на схеме они выделены полу-

жирным).    

Представлен результат разработки алгоритма 

синтеза математической модели адаптивной си-

стемы стабилизации (СС) беспилотного летатель-

ного аппарата (БЛА) в канале тангажа с повышен-

ной эффективностью. В основу разработки поло-

жен метод коррекции, предложенный для исполь-

зования в бортовых вычислителях. 

 

 

 
 

 
Рис. 13. Структурная схема контура коррекции системы 

стабилизации в канале тангажа 

 
Результаты моделирования с линеаризованной 

математической моделью БЛА при различных сту-

пенчатых входных воздействиях показали, что ка-

чество работы СС ухудшается, если амплитуда 

входного воздействия отлична от той, при которой 

выполнялась настройка контура коррекции. В свя-

зи с этим было предложено внести следующие из-

менения в структуру дополнительного контура: 

– заданное входное воздействие рассматривать 

как входной сигнал; 

– ввести коэффициент, зависящий от величины 

скоростного напора и позволяющий контролиро-

вать степень коррекции. 

По результатам компьютерного моделирования 

при интегрировании методом Рунге – Кутты чет-

вертого порядка точности и на основании полу-

ченных значений интегральных критериев каче-

ства было показано, что система стабилизации с 

новым контуром коррекции обладает хорошим 

качеством стабилизации, перерегулирование не 

обнаружено при высоком быстродействии до 0,6 с. 

Реализация математической модели СС выпол-

нена в виде программного кода. Результаты моде-

лирования показали, что представленный алгоритм 

синтеза СС с предложенной структурой контура 

коррекции позволяет сократить время, затрачивае-

мое на процедуру синтеза, в несколько раз по 

сравнению с классическим методом замороженных 

коэффициентов вследствие выполнения  синтеза 

классическим методом всего для одной расчетной 

точки (с минимальным скоростным напором) из 

области возможного применения БЛА. Время на 

настройку постоянных коэффициентов контура 

коррекции для обеспечения работы СС во всем 

диапазоне режимов применения БЛА (до точки 
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максимальным скоростным напором) по сравне-

нию с синтезом основного контура незначительно.  

Предложенный в статье подход к синтезу реко-

мендован к применению при разработке цифровых 

адаптивных систем стабилизации беспилотных 

летательных аппаратов в канале тангажа для слу-

чаев, когда необходимо повысить качество стаби-

лизации в рассматриваемом диапазоне режимов 

работы БЛА при сокращении затрат на процедуру 

синтеза.   
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Abstract. This paper presents a mathematical model of an efficient adaptive stabilizing system 

in the pitch channel of an unmanned aerial vehicle. The model is described by a functional 

block diagram and is based on a correction method proposed for onboard computers. Some 

structural modifications are suggested for the correction loop to improve the performance of the 

stabilizing system of the nonlinear dynamic item under control mode switching. The operation 

of the stabilizing system is simulated with the tuned parameters of the correction loop under 

fixed gains of the main loop. The new structure of the correction loop in the stabilizing system 

demonstrates high efficiency in the operation modes of the vehicle. Due to the proposed design 

procedure, the stabilizing system with the new structure of the correction loop is constructed 

several times faster compared with the classical method of fixed factors.   
 

Keywords: unmanned aerial vehicle, pitch channel, stabilizing system, mathematical modeling, design, 

the efficiency of a stabilizing system. 
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