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Введение. В настоящее время повышенный интерес вызывает гибридный беспилот-
ный летательный аппарат (БПЛА), который объединяет основные функции традиционных
схем. У летательных аппаратов подобной компоновки есть значительные перспективы, по-
скольку они не требовательны к условиям взлёта и посадки, способны зависать в заданном
районе, имеют преимущество в крейсерской скорости, грузоподъёмности, продолжитель-
ности полёта, прочности. Более подробно конфигурации таких ЛА рассмотрены в рабо-
те [1], в частности, конвертоплан с двумя силовыми установками: винтомоторные группы
(ВМГ) для вертикальных операций (взлёт, посадка, зависание) и толкающий двигатель
для горизонтального полёта. Такие летательные аппараты отличаются простотой кон-
струкции и повышенной надёжностью.

В научной литературе представлено несколько разработок подобных летательных ап-
паратов. Helicopter Adaptive Aircraft [2] взлетает и садится в режиме вертолёта; после
взлёта раскладываются крылья, которые находятся под фюзеляжем, и мощность с двига-
теля передаётся на основной толкающий винт для горизонтального полёта. Airbus Defence
and Space (Германия) [3] разрабатывает гибридный дистанционно пилотируемый лета-
тельный аппарат Quadcruiser со взлётной массой приблизительно 500 кг и размахом кры-
льев 9 метров. В [3] приведены результаты разработки и испытаний его динамически

подобной модели QC 11. Беспилотные аппараты Acturus [4], Hybrid Quadrocopter [5], SLT
VTOL [6] также оснащены четырьмя подъёмными винтами для вертикальных режимов и
одним толкающим винтом для горизонтального полёта. Отличием разработки компании
Rheinmetall Airborne Systems GmbH (Германия) является конфигурация с двумя подъём-
ными винтами большого диаметра, работающими совместно с толкающим винтом.

Исследуемый в данной работе прототип гибридного аппарата должен обеспечивать

вертикальный взлёт, зависание, переход в фазу крейсерского полёта, длительный крей-
серский полёт, обратный переход в фазу зависания и вертикальную посадку. Очевидно,
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что наличие двух силовых установок создаёт дополнительные сложности при управлении

полётом гибридного ЛА особенно в переходных режимах.
Вопросам управления полётом гибридного ЛА посвящён ряд работ [7–10]. В [7] пред-

ставлена бортовая электроника и сценарий управления малым гибридным ЛА вертикаль-
ного взлёта и посадки. Одним из основных аспектов работы является проект системы

управления, включающий сценарий полёта в переходных режимах. Приведены краткие

результаты лётных испытаний ЛА. В [8] представлены результаты моделирования квад-
рокоптерной составляющей гибридного ЛА и сосредоточено внимание на разделении си-
стемы управления и организации супервизорного контроллера. Полученные результаты
позволяют надеяться на успешное проведение лётных испытаний аппарата. В [3] изложены
принципы управления полётом, реализованные в динамически подобной модели дистанци-
онно пилотируемого гибридного ЛА Quadcruiser, разрабатываемого отделением компании
Airbus. Оригинальные решения применены в системе управления: переход от зависания
к горизонтальному полёту представлен как манёвр ускорения с включением толкающего

двигателя на полную мощность, а обратный переход — как манёвр замедления с выклю-
ченным толкающим двигателем. Приведены результаты моделирования и лётных испыта-
ний, отмечено влияние ветра на устойчивость ЛА. Итеративный процесс проектирования
гибридного ЛА с использованием моделирования в пакете вычислительной гидродинами-
ки (Computational Fluid Dynamics, CFD) и сопутствующего анализа аэродинамических
характеристик дан в [9]. В [10] представлен полный цикл разработки гибридного ЛА,
включая проектирование, математическое моделирование и лётные испытания.

В данной работе предложен вариант системы управления полётом ЛА, основанный на
организации вынужденного движения вдоль желаемой траектории в пространстве состоя-
ний системы. Указанный подход использован в системе управления угловым положением,
вертикальным взлётом и посадкой.

Отметим, что результаты моделирования поведения гибридного летательного аппара-
та ЛЛ-100 с разработанной системой управления в переходных режимах приведены в [11].

Постановка задачи. В рассматриваемой конфигурации гибридного ЛА предусмот-
рены две силовые установки: квадрокоптерная, предназначенная в основном для обеспече-
ния движения по вертикали (взлёт и посадка), и маршевая, используемая в горизонтальном
полёте, а совместно с квадрокоптерной — для движения в переходных режимах.

Внешний вид типичного летательного аппарата двойной системы показан на рис. 1.
Исследуемый прототип гибридного аппарата должен обеспечивать вертикальный

взлёт, зависание, переход в горизонтальный полёт, длительный крейсерский полёт, об-
ратный переход к зависанию, а также вертикальную посадку.

Целью данного исследования является разработка системы управления, обеспечиваю-
щей заданные параметры движения гибридного летательного аппарата.

Математическая модель. Надёжная модель, достаточно точно представляющая ди-
намику полёта в интересующей области эксплуатационных условий, важна для разработки
систем управления автономным полётом. Для гибридных БПЛА характерны три режима:
вертикальный полёт, переходный и горизонтальный полёт, вследствие чего сложность мо-
дели динамики полёта гибридных БПЛА выше в сравнении с моделями динамики аппарата

традиционной компоновки.
Конфигурация исследуемого летательного аппарата представлена на рис. 2.
Уравнения движения. Движение аппарата рассматривается относительно четырёх

систем координат: нормальной земной O0XgYgZg, нормальной OXgYgZg, скоростной
OXaYaZa и связанной OXY Z [12]. В уравнениях сделан ряд допущений: не учитывают-
ся кривизна земли, гироскопические моменты двигателей, масса самолёта предполагается
постоянной.
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Рис. 1
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Рис. 2

В рассматриваемой конфигурации гибридного ЛА предусмотрены две силовые уста-
новки: квадрокоптерная, предназначенная в основном для обеспечения движения по верти-
кали (взлёт и посадка), и маршевая, используемая в переходных режимах и крейсерском
полёте. Обозначим силы и моменты, относящиеся к квадрокоптерной и маршевой силовым
подсистемам, индексами Q и E соответственно. Например, PQ — вектор тяги квадрокоп-
терной установки, PE — вектор тяги маршевого двигателя.

В общем случае

F̄ = F̄E + F̄Q. (1)

Особенность конфигурации ЛА состоит в необходимости сложения вращающих момен-
тов от двух силовых подсистем летательного аппарата — маршевой и квадрокоптерной:

M̄ = M̄E + M̄Q. (2)

Движение аппарата как абсолютно твёрдого тела с шестью степенями свободы опи-
сывается двенадцатью дифференциальными уравнениями первого порядка. Для случая
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полёта в спокойной атмосфере эти уравнения в связанной системе координат хорошо из-
вестны [13]. С учётом отмеченных особенностей компоновки (1) и (2) система уравнений
движения для гибридного аппарата имеет следующий вид:

m
(dVx
dt

+ ωyVz − ωzVy

)
= PEx + PQx −X −mg sin θ;

m
(dVy
dt

+ ωzVx − ωxVz

)
= PEy + PQy + Y −mg cos θ · cos γ;

m
(dVz
dt

+ ωxVy − ωyVx

)
= PEz + PQz + Z +mg cos iθ · sin γ;

Ix
dωx
dt

− Ixy

(dωy
dt

− ωxωz

)
+ (Iz − Iy)ωzωy = MQ

x +ME
x ;

Iy
dωy
dt

− Ixy

(dωx
dt

+ ωyωz

)
+ (Ix − Iz)ωxωz = MQ

y +ME
y ;

Iz
dωz
dt

+ Ixy(ω
2
y − ω2

x) + (Iy − Ix)ωyωx = MQ
z +ME

z ; (3)

dγ

dt
= ωx − (ωy cos γ − ωz sin γ) tg θ;

dθ

dt
= ωz cos γ + ωy sin γ,

dψ

dt
=

1

cos θ
(ωy cos γ − ωz sin γ);

dXg

dt
= Vx cos θ ·cosψ−Vy(cos γ · sin θ ·cosψ− sin γ · sinψ)+Vz(cos γ · sinψ+sin γ · sin θ ·cosψ);

dH

dt
= Vx sin θ + Vy cos γ · cos θ − Vz sin γ · cos θ;

dZg
dt

= −Vx cos θ ·cosψ+Vy(cos γ ·sin θ ·sinψ−sin γ ·cosψ)+Vz(cos γ ·cosψ−sin γ ·sin θ ·sinψ).

Здесь использованы стандартные [12] обозначения параметров движения, инерционно-
массовых характеристик, сил и моментов самолёта.

Поскольку аэродинамические силы и моменты зависят от скорости полёта, углов ата-
ки и скольжения, к системе уравнений добавлены соотношения

V =
√
V 2
x + V 2

y + V 2
z , β = arcsin (Vz/V ), α = arctg (−Vy/Vx).

Аэродинамические силы RA и моменты M, действующие на ЛА, определены в тер-
минах безразмерных аэродинамических коэффициентов [14, 15]:

Xa = q̄Scxa , Ya = q̄Scya , Z = q̄Scz, M =

 Mx

My

Mza

 =

 q̄Slmx

q̄Slmy

q̄SbAmza

 ,
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где q̄ = 0,5ρV 2
α — динамическое давление воздушного пространства (скоростной напор);

ρ — плотность воздуха; Vα — воздушная скорость ЛА; S — площадь крыла; l — размах

крыла; bA — средняя аэродинамическая хорда крыла; cxa , cya и mza — безразмерные ко-
эффициенты в скоростной системе координат, mx, my и cz — безразмерные коэффициенты

в связанной системе.
Аэродинамические силы X, Y , Z и моменты Mx, My, Mz в связанной системе мо-

гут быть выражены через силы Xa, Ya, Za и моменты Mxa , Mya , Mza соответственно с

использованием матрицы направляющих косинусов DCMw→b в виде X
Y
Z

 = DCMw→b

 Xa

Ya
Za

 ,
 Mx

My

Mz

 = DCMw→b

 Mxa

Mya

Mza

 ,
где

DCMw→b =

 cosα · cos β − sinα · cos β sin β
sinα cosα 0

− cosα · sin β sinα · sin β cos β

> .
Важно отметить, что величины безразмерных аэродинамических коэффициентов сил и

моментов данного гибридного ЛА определены для значений углов атаки −180◦ 6 α 6 180◦

и скольжения −180◦ 6 β 6 180◦.
Моменты, действующие на ЛА во время полёта, в связанной системе координат пред-

ставляются как

MR =

 MRx

MRy

MRz

 = MP + M =

 MPx

MPy

MPz

+

 Mx

My

Mz

 , (4)

гдеMR — результирующий момент; MRx , MRy , MRz — моменты крена, рыскания и тан-
гажа соответственно; MP — момент тяги; MPx , MPy , MPz — составляющие момента тяги

по осям связанной системы координат; Mx, My, Mz — аэродинамические моменты крена,
рыскания и тангажа соответственно.

Аэродинамический момент M в (4) складывается из моментов, определяемых без-
размерными аэродинамическими коэффициентами, и моментов, обусловленных разницей
положений центра масс и центра давления:

M =

 Mx

My

Mz

 =

 q̄Slmx

q̄Slmy

q̄SbAmz

+

 (zcg − zcp)Y − (ycg − ycp)Z
−(zcg − zcp)X + (xcg − xcp)Z
(ycg − ycp)X − (xcg − xcp)Y

 , (5)

где xcg, ycg, zcg — координаты положения центра масс ЛА; xcp, ycp, zcp — координаты

положения центра давления в связанной системе.
Для симметричного относительно плоскости XOY летательного аппарата

zcg − zcp = 0. При этом выражение (5) принимает вид

M =

 Mx

My

Mz

 =

 q̄Slmx

q̄Slmy

DCMw→bq̄SbAmza

+

 −(ycg − ycp)Z
(xcg − xcp)Z

(ycg − ycp)X − (xcg − xcp)Y

 .
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Модель силовой установки. Тяга маршевого двигателя PEx определяется выражением
[16, 17]

PEx = αρn2ED
4
E ,

где PEx — тяга винта; nE — число оборотов маршевого двигателя в секунду; DE — диа-
метр винта маршевого двигателя; α — коэффициент тяги винта; ρ — плотность воздуха.

Реактивный момент задаётся в виде

ME
x = βρn2ED

5
E/(2π).

Здесь β — коэффициент мощности винта.

Нормальная сила FQy и вращающие моменты MQ
x , MQ

y , MQ
z подъёмной установки

определяются через создаваемые винтами квадрокоптера силы F1, F2, F3, F4 [17]. Тяга
винта зависит от числа оборотов и скорости ЛА. Сила тяги, создаваемая одной ВМГ,
направлена вдоль оси OY (в системе отсчёта винта) и равна сумме двух составляющих:
первой, зависящей от числа оборотов (при заданных диаметре винта, плотности воздуха
и коэффициенте тяги),

PQy (0) = αρn2QD
4
Q

и второй, поправки, зависящей от скорости ЛА,

∆PQy = 0,1PQy (0)
[[L⊗ ω] −V]y

nQDQ
,

т. е.

PQy = PQy (0)
(

1 + 0,1
[[L⊗ ω] −V]y

nQDQ

)
,

где PQy — сила тяги, создаваемая одной ВМГ; nQ — число оборотов винта в секунду; ω
и V — угловая и линейная скорости ЛА соответственно; L — вектор расстояний от вин-
томоторных групп до осей вращения OX и OZ; DQ — диаметр винта подъёмной силовой

установки; PQy (0) — сила тяги неподвижной ВМГ; ∆PQy — поправка к тяге, зависящая от
скорости пространственного движения ВМГ [16, 17].

Суммарный момент сил, действующих на ЛА в результате работы ВМГ, складыва-
ется из гироскопического Mgyro

Q и реактивного M r
Q моментов подъёмных винтов, а также

момента от силы тяги MP
Q :

MQ =
4∑
i=1

Mgyro
Q (i) +M r

Q(i) +MP
Q (i),

где M r
Q(i) = [0, N(i)/(2πnQ(i)), 0]; N = βρn3QD

5
Q — мощность, потребляемая вин-

том; Mgyro
Q (i) = 2πnQ(i)J(i)[ωz, 0, ωx]>; J — вектор моментов инерции ВМГ; MP

Q (i) =

= βρn2Q(i)D4
Q/(2π).

Структурная схема модели ЛА в системе MATLAB/Simulink приведена на рис. 3.
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Рис. 3

Система управления. В данном ислледовании разработана система управления,
обеспечивающая вертикальный взлёт, переход в режим крейсерского полёта и посадку
ЛА.

В [18–20] рассмотрен ряд задач, связанных с управлением движением летательных
аппаратов, в том числе управлением угловым положением аппарата, параметрами полёта
квадрокоптера при движении по заданной траектории и др. Здесь мы воспользуемся неко-
торыми результатами для решения поставленной задачи.
Управление угловым положением (ориентацией) ЛА. Под управлением ориентаци-

ей ЛА будем понимать целесообразное изменение значений углов ψ, θ и γ. Управление
ориентацией даёт возможность изменять угловое положение ЛА относительно воздушных

потоков, обтекающих аппарат. Это, в свою очередь, изменяет значения аэродинамических
сил и моментов, воздействующих на ЛА, что позволяет управлять скоростью и направле-
нием его движения.

Будем считать, что известны желаемые значения углов ψ = ψref , θ = θref и γ = γref ,
обеспечивающие требуемый режим полёта. Наша задача — путём использования органов

управления ЛА перевести значения эйлеровых углов из произвольного начального состоя-
ния в заданные значения ψref , θref , γref по траекториям, удовлетворяющим требованиям
к качеству переходных процессов [18].

В режиме вертикального взлёта и посадки управление угловым положением ЛА обес-
печивается только моментами вращения, создаваемыми разностями тяг винтомоторных
групп подъёмной силовой установки. В самолётном режиме особенности конструкции ЛА и
эффективность его рулей не всегда позволяют реализовать потребные моменты вращения.
В этом случае говорят о располагаемых значениях моментов вращения и допустимых уг-
лах отклонения рулевых поверхностей. Определение необходимых углов отклонения рулей
существенно зависит от конструкции ЛА.

В общем случае значение располагаемого момента Mav можно представить в виде

Mav(α, β, δ̄) = M0(α, β) + M(ω) +
∂M(α, β, δ)

∂δ̄
δ, (6)
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где δ = (δa, δr, δe)
> — вектор углов отклонений элеронов, рулей направления и высоты

соответственно; M0(α, β) — момент вращения, создаваемый воздушным потоком при ну-
левых отклонениях рулей; M(ω) — демпфирующий момент. Для создания момента Mref

необходимо отклонить рули на углы

δref = inv
(∂M(α, β, δ)

∂δ̄

)
(Mref −M0(α, β) −M(ω)). (7)

Последнее соотношение справедливо при зависимости Mav(α, β, δ) от δ, близкой к линей-
ной при ограниченных углах δ.
Управление взлëтом, зависанием и посадкой. Для указанного режима полёта выпол-

няются соотношения X = 0, Z = 0, PA = 0, γ ≡ ψ ≡ θ ≡ 0. С учётом этих ограничений
система уравнений (3) существенно упрощается:

mÿ = PQy + Y −mg cos γ · cos θ (8)

или

ÿ =
PQy + Y

m
− g cos γ · cos θ. (9)

Управление объектом, который описывается уравнением (8), встречает существен-
ные трудности, так как объект нелинеен и не имеет устойчивых точек равновесия, кроме
положения покоя на поверхности Земли.

Ставится задача определения управляющего параметра PQy , обеспечивающего устой-
чивое движение ЛА по желаемой траектории, включающей вертикальный взлёт, зависание
и посадку.

В [21, 22] предложена и успешно использована система управления, основанная на ре-
ализации вынужденного движения управляемого объекта по заданной траектории в про-
странстве состояний объекта.

В нормальной земной системе координат O0XgYgZg уравнение (9) преобразуется к
виду

mÿg = (PQy + Y ) cos γ · cos θ −mg

или

ÿ =
PQy + Y

m
cos γ · cos θ − g. (10)

Определим управляющий параметр PQy , обеспечивающий взлёт на высоту yg ref над по-
верхностью Земли.

В соответствии с методикой, предложенной в [21, 22], определим уравнение желаемой
траектории

Sy = ẏg + ky(yg − yg ref ) = 0. (11)

Выполнение условия (11) обеспечивает взлёт ЛА и экспоненциальный выход на задан-
ную высоту yg ref . Однако эти условия не выполняются, по крайней мере, в начальной и
конечной точках полёта или в любой точке траектории при наличии возмущений.
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Необходимым условием устранения отклонений от режима, определяемого уравнением
(11), является соотношение

d

dt
S2
y 6 0, (12)

при этом знаки равенства допустимы лишь при Sy = 0. Заменим условие (12) эквивалент-
ным:

Ṡy = −aySy. (13)

Дифференцируя соотношение (13) и подставляя результат в (11), получим уравнение для
вычисления второй производной ÿg, гарантирующей выход ЛА на заданную высоту и за-
висание на ней:

ÿg = −ayky(yg − yg ref ) − (ay + ky)ẏg. (14)

Тогда из уравнений (10) и (14) управляющий параметр PQy задаётся как

PQy = m
−ayky(yg − yg ref ) − (ay + ky)ẏg + g

cos γ · cos θ
− Y.

Управление в переходных режимах. Представленные в предыдущих разделах методы
управления угловым положением, а также вертикальным взлётом, зависанием и посадкой
составляют основу алгоритма управления ЛА в переходных режимах.

Рассмотрим четыре состояния системы:
1) исходное, когда ЛА находится на поверхности Земли и неподвижен;
2) зависание, в котором ЛА неподвижен и находится на заданной высоте;
3) горизонтальный полёт: завершающее состояние для вертикального взлёта или на-

чальное для процесса посадки либо состояние перехода в крейсерский режим полёта и

возвращения из него;
4) крейсерский полёт, аналогичный полёту ЛА традиционной компоновки.
В фазе перехода от исходного состояния к зависанию квадрокоптерные ВМГ создают

подъёмную силу, обеспечивающую подъём ЛА на заданную высоту и зависание на ней.
В фазе перехода от зависания к горизонтальному полёту при запуске маршевой силовой

установки доля подъёмной силы, создаваемой квадрокоптером, уменьшается на величину
подъёмной силы, создаваемой крылом и оперением летательного аппарата. При достиже-
нии величины аэродинамической подъёмной силы, уравновешивающей вес аппарата, доля
подъёмной силы, создаваемой квадрокоптером, уменьшается до нуля. Обратный переход
из состояния горизонтального полёта к зависанию обеспечивается уменьшением тяги мар-
шевой установки, что ведёт к снижению скорости полёта и уменьшению подъёмной аэро-
динамической силы. При этом для сохранения заданной высоты полёта соответственно

увеличивается доля подъёмной силы от квадрокоптерных ВМГ. При выключении марше-
вой установки ЛА переходит в состояние зависания. В фазе перехода из режима зависания
в исходное состояние квадрокоптер формирует подъёмную силу, обеспечивающую задан-
ное время снижения и посадку.

В предложенном алгоритме управления используются значения аэродинамических сил

и моментов. Как правило, для их вычисления определяются значения безразмерных коэф-
фициентов аэродинамических сил и моментов, которые не могут быть измерены непосред-
ственно в полёте и должны находиться на основе измеряемых и заранее известных величин

с применением известных уравнений [23]. Этот способ неудобен в случае гибридного ЛА,
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Рис. 4

способного зависать в некотором положении, ввиду необходимости нормировки на (q̄S)−1

((q̄Sl)−1), поскольку при зависании воздушная скорость Vα и, следовательно, скоростной
напор q̄ равны либо близки к нулю. Для ЛА гибридной схемы с учётом влияния двух

силовых установок уравнения аэродинамических сил и моментов имеют следующий вид:

FAx = max − (PEx + PQx ), FAy = may − (PEy + PQy ), FAz = maz − (PEz + PQz ),

MA
x = Ixω̇x − Ixy(ω̇y − ωxωz) + (Iz − Iy)ωyωz − (ME

x +MQ
x ),

MA
y = Iyω̇y + Ixy(ω̇x + ωyωz) + (Ix − Iz)ωxωz − (ME

y +MQ
y ),

MA
z = Izω̇z + Ixy(ω

2
x − ω2

y) + (Ix − Iy)ωxωy − (ME
z +MQ

z ).

Полученные величины используются в алгоритме управления движением ЛА в пере-
ходных режимах.

Общая система управления полётом ЛА представлена на рис. 4. В состав системы

входят: блоки вычисления потребных вращательных моментов и потребной нормальной
силы, контроллеры квадрокоптерной подсистемы, рулевых поверхностей, маршевой сило-
вой установки, подъёмной (квадрокоптерной) силовой установки.

Заключение. Использование метода организации вынужденного движения вдоль же-
лаемой траектории в пространстве состояний системы позволило эффективно решить ряд

задач, связанных с управлением гибридным летательным аппаратом, таких как управле-
ние угловым положением ЛА и управление вертикальным взлётом и посадкой.

При решении задачи плавного перехода между квадрокоптерным и самолётным режи-
мами успешно применён способ замещения подъёмной силы квадрокоптера аэродинами-
ческой подъёмной силой крыла и оперения ЛА, основанный на оценивании безразмерных
аэродинамических коэффициентов гибридного ЛА в реальном времени.
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Направления дальнейших исследований связаны с оценкой влияния внешних возму-
щающих факторов на устойчивость и управляемость ЛА путём имитационного моделиро-
вания и лётных испытаний.
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