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Введение. В начале 1980-х гг. в [1] был сформулирован подход к управлению скоро-
стью и высотой полёта летательного аппарата (ЛА) путём баланса между потенциаль-
ной и кинетической энергиями системы, названный управлением полной энергией (TEC,
Total Energy Control). Основные концепции TECS (Total Energy Control System) изложе-
ны в [1–3]. Система была успешно реализована и прошла лётные испытания в 1985 г. на
исследовательском самолёте NASA B737 [4, 5]. Контроллеры, построенные на основе кон-
цепции управления полной энергией, использованы и протестированы на различных ЛА.
Обзор приложений концепции TECS представлен в [6].

Аналогом TECS для работы в поперечно-путевом канале является система управления
полным курсом (THCS, Total Heading Control System), которая объединяет режимы управ-
ления боковым движением. Как и концепция управления продольным каналом (TECS),
концепция THCS использует обобщённые стратегии управления самолётом для функцио-
нальной интеграции автоматических режимов в поперечно-путевом канале с улучшенным
штурвальным режимом управления и достижения высоких лётно-технических характе-
ристик. Она разработана в конце 1980-х гг. по программе автономных высотных беспи-
лотных летательных аппаратов (БПЛА) Condor (HALE, High Altitude Long Endurance).
Основные положения THCS изложены в [7–10].

Вопросам исследования характеристик и использования концепции управления пол-
ным курсом (под которым понимается сумма углов скольжения и курса) посвящён ряд
работ. Так, в [9] применена концепция TECS к разработке автопилота управления боко-
вым движением. В работе [11] представлено применение стратегии THCS при разработке
автопилота бокового канала для 50-местного гражданского самолёта. Концепции TECS и
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THCS использованы в [12] при создании унифицированной автоматической системы мо-
делирования маршрута летательного аппарата, которая применялась в циклах оптимиза-
ции траектории полёта, конструкции самолёта либо двигателя. Реализации контроллеров
на базе TECS и THCS представлены в [13–16]. В [17] разработан алгоритм управления
поперечно-путевой динамикой самолёта для выполнения координированных разворотов.
В последние годы исследуется возможность использования принципа управления на осно-
ве полной энергии для БПЛА [18–22].

В данной публикации представлены результаты второго этапа работы, направленной
на исследование путей построения перспективных систем управления полётом. Резуль-
таты исследований первого этапа, опубликованные в [6, 23], относились к управлению
продольным движением ЛА.

Далее рассматривается создание системы управления боковым движением ЛА на ос-
нове принципа, подобного управлению полной энергией в продольном канале.

1. Постановка задачи. Целью работы является исследование возможности постро-
ения унифицированной системы управления движением летательных аппаратов различ-
ной компоновки в горизонтальной плоскости, включая защиту диапазона режимов полёта.
Для этого необходимо: 1) разработать алгоритмы и реализовать модели унифицированной
системы управления полётом с законами управления с применением подхода, подобного
TECS; 2) используя математические модели нескольких ЛА различной компоновки, про-
вести моделирование поведения данных ЛА под управлением унифицированной системы.
При этом все режимы управления в горизонтальной плоскости должны быть объединены

единой концепцией закона управления.
Для оценки лётно-технических характеристик в работе применялись показатели ка-

чества, использовавшиеся в проекте GARTEUR-FM(AG08) Research Civil Aircraft Model
(RCAM) [24, 25]. Качество управляемой системы определяется в терминах характеристик
отклика команды на нормализованные опорные сигналы. Характеристики отклика на ко-
манду обозначены в терминах времени нарастания tr и времени установления ts. Время
нарастания определяется здесь как время, в течение которого отклик на единичный скачок
y(t) проходит от y = 0,10 до y = 0,90, т. е. tr = t(y90) − t(y10). Время установления здесь
представлено как время, в течение которого y(t) достигает 99 % своего установившегося

значения. Требования к реакции на единичное ступенчатое воздействие по рысканию ψC
задаются нулевой ошибкой в установившемся состоянии

tr < 10 c, ts < 30 c. (1)

В основе управления боковым движением лежит баланс энергии между креном (энер-
гия вращения) и рысканием (энергия скольжения) при выполнении координированного
разворота [10].

Ключевые уравнения концепции управления полным курсом предложены в [7, 8, 10].
Здесь они приведены для пояснения структуры системы управления и представлены в

виде, согласно [26]. В представленной работе под полным курсом понимается сумма углов
скольжения и курса, т. е. рыскания с обратным знаком и скольжения (β + (−ψ)).

Рассматривается движение ЛА над плоской Землёй, что позволяет использовать, на-
пример, уравнения движения центра масс летательного аппарата в траекторной системе
координат [27]:

m
(dVk

dt
+ ω ·Vk

)
= R + G, (2)

где Vk — земная скорость летательного аппарата; ω — вектор угловой скорости системы

координат; R — вектор результирующей силы, равный сумме аэродинамической силы RA

планера и тяги P; G — вектор гравитационной силы.
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Далее в работе будут рассматриваться уравнения движения в связанных осях. Про-
екции уравнения (2) движения центра масс на оси связанной системы координат [27] вы-
глядят как

m
(dVx
dt

+ ωyVz − ωzVy

)
= Rx +Gx

m
(dVy
dt

+ ωzVx − ωxVz

)
= Ry +Gy

m
(dVz
dt

+ ωxVy − ωyVx) = Rz +Gz


, (3)

где Vx, Vy, Vz — проекции воздушной скоростиV = Vk−W; ωx, ωy, ωz — проекции угловой

скорости ω; Rx, Ry, Rz — проекции результирующей силы R; Gx, Gy, Gz — проекции

гравитационной силы на оси связанной системы координат (здесь W — скорость ветра).
Проекции гравитационной силы и скорости на оси связанной системы координат с

использованием направляющих косинусов имеют вид

Gx = −G sinϑ
Gy = −G cosϑ · cos γ
Gz = G cosϑ · sin γ

 ,
Vx = V cosα · cos β
Vy = −V sinα · cos β
Vz = V sin β

 , (4)

где γ, ϑ — углы крена и тангажа; α и β — углы атаки и скольжения соответственно.
Требуется обеспечить показатели качества (1) для рассматриваемых в работе моделей

ЛА с унифицированной системой управления.
2. Метод управления. Для представления алгоритма координированного управле-

ния креном и рысканием используем уравнение поперечной силы (третье уравнение систе-
мы (3)):

m
(dVz
dt

+ ωxVy − ωyVx

)
= Rz +Gz, (5)

имея в виду, что

Rz = Z + Pz,

где Z — составляющая аэродинамической силы планера RA; Pz — составляющая тяги по

оси OZ связанной системы координат соответственно.
Преобразуем уравнение поперечной силы (5) к виду

dVz
dt

+ ωxVy − ωyVx = az +
Gz
m
,

или с учётом (4)

d (V sin β)

dt
− ωxV sinα · cos β − ωyV cosα · cos β = az +

G cosϑ · sin γ

m
. (6)

Для дальнейшего анализа выполним линеаризацию уравнения движения относитель-
но невозмущённого прямолинейного горизонтального полёта без крена с постоянной ско-
ростью V0.

Рассматриваемый равновесный режим полёта характеризуется существенными пара-
метрами V0, H0, α0 — т. е. скоростью, высотой и углом атаки невозмущённого движения;
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параметры Θ0 = γ0 = ωx0 = ωy0 = ωz0 = β0 = 0. Поскольку угол наклона траектории
Θ0 = 0, то угол тангажа ϑ0 = Θ0 + α0 = α0. Условие малости отклонений позволяет при-
нять равенство синусов приращения для всех углов самому углу, а косинусов — единице.

Разложим в ряд Тейлора по основным кинематическим параметрам движения функ-
ции в правой части уравнения (6) и сохраним только члены, содержащие величины первого
порядка малости по величинам отклонений, тогда уравнение (6) примет вид

V0(∆β̇ − ∆ωy) = az + g∆γ. (7)

Отсюда

∆γ = V0(∆β̇ − ∆ωy)/g − az/g, (8)

и

∆ωy = (−∆γg − az)/V0 + ∆β̇. (9)

Из уравнений (8) и (9) видно, что угол крена ∆γ, создаваемый элеронами, можно
использовать как для управления скоростью рыскания ∆ωy, при условии, что скорость

скольжения ∆β̇ поддерживается равной нулю (координированный разворот), так и для

управления скоростью скольжения ∆β̇, если скорость рыскания ∆ωy поддерживается на
нуле.

Точно так же скорость рыскания ∆ωy, обусловленная отклонением руля направления,

вызывает скорость скольжения ∆β̇, если угол крена ∆γ остаётся постоянным, и коорди-
нированный разворот (az = 0, ∆ωy = −g∆γ/V0), когда скорость скольжения ∆β̇ поддер-
живается равной нулю.

Для управления элеронами задаётся команда изменения угла крена, пропорциональ-
ная сумме (ψerr + βerr); для управления рулём направления задаётся команда изменения
скорости рыскания, пропорциональная разности (ψerr − βerr). Здесь ψerr = ψcmd − ψ и

βerr = βcmd − β — ошибки углов рыскания и скольжения соответственно.
Для достижения развязанных координированных откликов управления на команду

угла рыскания или угла скольжения требуется, чтобы динамика тракта (ψerr+βerr) была
идентична динамике тракта (ψerr − βerr).

Величина (ψerr+βerr) — это полный угол поворота, необходимого для обнуления обеих
ошибок. Исходя из этого, концепция управления и названа управлением полным курсом.

Обобщённая архитектура управления движением в боковом канале построена по образ-
цу концепции TECS для продольного канала [6]. Как и для продольных режимов, внешние
контуры управления боковой траекторией реализованы независимо от конкретных харак-
теристик самолёта за счёт нормализации сигналов обратной связи аналогично способу,
используемому в управлении продольным каналом.

Как и в случае с базовым алгоритмом TECS, для THCS применяется структура

пропорционально-интегральных регуляторов. Во внешних контурах отклонение угла рыс-
кания преобразуется в команду скорости рыскания (ψ̇cmdOL

), а отклонение угла скольже-

ния — в команду скорости скольжения (β̇cmd), и эти сигналы используются в качестве

команд контроллера ядра THCS. Во внутренних контурах вычисляются ошибки скорости
рыскания (ψ̇err = ψ̇cmd − ψ̇) и скорости скольжения (β̇err = β̇cmd − β̇).

В качестве входных данных для интегратора команды крена используется сумма

(ψ̇err+β̇err), а в качестве входных данных для интегратора команды скорости рыскания—

разность (ψ̇err−β̇err) сигналов ошибок. Для поддержания надлежащей координации между
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командой угла крена и командой скорости рыскания общий коэффициент усиления обрат-
ной связи интегратора команды крена отличается на коэффициент VT /g от коэффициента
обратной связи интегратора команды рыскания. Это следует из того, что для устойчивого
координированного разворота требуется скорость рыскания, пропорциональная углу кре-
на и обратно пропорциональная воздушной скорости. Эта связь выражается уравнением

ψ̇cmd = gγ̇cmd/VT ,

где ψ̇cmd — команда скорости рыскания во внутреннем контуре управления, а γ̇cmd —
команда угла крена во внутреннем контуре управления.

Координация управления THCS завершается формированием команд скорости рыс-
кания и скорости скольжения. Для этой цели отклонения углов рыскания и скольжения
нормируются с использованием коэффициентов усиления Kψ и Kβ соответственно, т. е.

ψ̇cmd = ψerrKψ и β̇cmd = βerrKβ.
Таким образом, законы управления углом крена и скоростью рыскания представля-

ются в виде

ϕcmd = KRI
VT
g

∫
(ψ̇err + β̇err) dt = KRI

VT
g

(ψerr + βerr),

ψ̇cmd = KY I

∫
(ψ̇err − β̇err) dt = KY I(ψerr − βerr),

где ψ̇err = ψ̇cmd − ψ̇; βerr = βcmd − β.
Коэффициенты усиления KRI и KY I обратной связи выбираются равными для обеспе-

чения выработки скоординированных команд угла крена и скорости рыскания на выходе

интеграторов в ответ на ввод команды скорости рыскания или скорости скольжения.
Константа KRI определяет постоянную времени команды скорости рыскания или кре-

на τϕcmd
= τψ̇ = 1/KRI для ступенчатого изменения команды скорости рыскания внешнего

контура ψ̇cmdOL
.

3. Структура управления боковым движением. На рис. 1 представлена схема
ядра контроллера, реализующая приведённые законы управления. В блоке нормализации
обратной связи для траекторных режимов отклонение траектории от заданной преобра-
зуется в командные сигналы углов скольжения и рыскания. Входными данными для ядра
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Рис. 1. Схема ядра контроллера управления
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Рис. 2. Структурная схема бокового канала системы управления

контроллера являются рассогласование командных углов скольжения и рыскания и теку-
щих значений углов. Параметры Kψ и Kβ представляют собой коэффициенты усиления в

пропорциональных трактах каналов управления. Выходы ядра контроллера — команды

для внутренних контуров управления отклонениями элеронов и руля направления.
Как и для продольных режимов, функции внешнего контура управления боковой тра-

екторией могут быть построены независимо от конкретных характеристик самолёта. Это
достигается за счёт нормализации обратной связи по модам (см. рис. 1) аналогично про-
цессу, используемому в продольном канале.

На рис. 2 представлена обобщённая структура системы управления боковым движе-
нием, разделённая на зависящую и не зависящую от конкретного летательного аппарата
части.

Основным блоком независимой от летательного аппарата части структуры является

ядро контроллера бокового канала, реализующее базовые функции законов управления и,
кроме того, обеспечивающее ограничение угла крена. Также в состав независимой от ЛА
части входят следующие блоки режимов:

— управления курсом,
— управления углом пути,
— навигации в горизонтальной плоскости.
Внешний контур управляет горизонтальной траекторией ЛА, определяемой либо яв-

но пунктами поворота маршрута, либо неявно системой наведения (например, курсового
радиомаяка). Ошибка бокового отклонения умножается на коэффициент нормализации Ky

и преобразуется в команду приращения угла пути делением её на путевую скорость и

объединением с заданным углом пути траектории для формирования команды угла пути.
Команда угла пути преобразуется в команду курса с использованием информации о вели-
чине и направлении ветра и затем вводится в контур управления курсом. Ошибка курса
формируется из команды угла курса и сигнала обратной связи по углу курса.

Зависимая от ЛА часть — это внутренние контуры управления отклонением элеронов

и руля направления.
Контур управления углом крена. На рис. 3 представлен вариант реализации внут-

реннего контура управления углом крена. Структура контура управления углом крена
фактически представляет собой инверсную статическую модель аэродинамики [28–31] и
схему улучшения устойчивости и управляемости контура угла крена.

Для создания требуемого момента M ref
x необходимо отклонить элероны на угол

δrefa = inv
(∂M̃x(β, ωx, ωy, δa, δr)

∂δa

)
(Mx0(β) −Mx(ωx, ωy) −Mx(δr)),

где δa — угол отклонения элеронов; δr — угол отклонения руля направления; β — угол
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Рис. 3. Фрагмент модели внутреннего контура управления углом крена

Таб л иц а 1

Основные параметры исследуемых в работе моделей ЛА

Параметр
Значение

ЛРС ТРС БПЛЛ

Масса, кг 9 295,44 2,89 · 105 27,5

Моменты инерции, кг ·м2

Ix 12 875 0,247 · 108 4,6
Iy 75 674 0,449 · 108 9,9
Iz 85 552 0,673 · 108 9,0
Ixz 1 331 −0,212 · 108 –

Размах крыла, м 9,144 59,64 3,1
Площадь крыла, м2 27,87 511 1,112

Средняя аэродинамическая хорда, м 3,45 8,324 0,37

Таб л иц а 2

Условия тестирования системы управления

ЛРС ТРС БПЛЛ

VA, м/с Центровка, % САХ VA, м/с Центровка, % САХ VA, м/с Центровка, % САХ

150

25
30
35
40
45

200 25 25 25
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Рис. 4. Отклик (сплошная линия) на единичное ступенчатое воздействие (пунк-
тирная линия) по курсу: a — ТРС, b — ЛРС, c — БПЛЛ

скольжения; Mx0(β) — момент вращения, создаваемый воздушным потоком при нулевом
отклонении элеронов; Mx(ωx, ωy) — демпфирующий момент; Mx(δr) — момент вращения,
создаваемый рулём направления.

Внутренний контур управления углом рыскания аналогичен.

4. Моделирование бокового движения. В данном разделе представлены резуль-
таты, полученные при моделировании полётов трёх летательных аппаратов, оснащённых
системой бокового управления, структура которой описана в разд. 2 и 3.

Для исследований использованы три модели: лёгкий реактивный самолёт (ЛРС),
беспилотная летающая лаборатория (БПЛЛ), представленные в [6], а также модель
тяжёлого реактивного самолёта (ТРС) в виде четырёхмоторного транспортного са-
молёта B747-100 [32–35] в крейсерском режиме полёта. Аэродинамические коэффициенты
B747-100 приведены в работе [35]. Силовая установка летательного аппарата представле-
на четырьмя турбореактивными двигателями Pratt & Whitney JT9D с тягой 46500 фунтов
(∼20 кН).



64 АВТОМЕТРИЯ. 2025. Т. 61, № 3

Таб л иц а 3

Отклик на единичное ступенчатое воздействие по углу рыскания

Параметр ЛРС ТРС БПЛЛ Ограничения

tr, c 5,04 9,06 7,62 <10 c
ts, c 17,14 14,11 17,37 <30 c

180 200 220 240 260 280 300 320 340 t, ñ

180 200 220 240 260 280 300 320 340 t, ñ
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Рис. 5. Результаты моделирования бокового движения ТРС
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Массовые и геометрические характеристики, применённые при моделировании, пере-
числены в табл. 1.

Моделирование проведено в среде MATLAB/Simulink на стенде полунатурного моде-
лирования Института автоматики и электрометрии СО РАН [36].

Как и в работе [6], первой задачей моделирования являлась проверка соответствия
полученных лётно-технических характеристик требованиям, сформулированным в [24, 25].
В табл. 2 для трёх моделей летательных аппаратов определены условия, при которых
тестировалось поведение системы управления.
Оценивание откликов на единичные ступенчатые воздействия. На рис. 4 представле-

ны временны́е диаграммы переходных процессов (откликов) на единичное ступенчатое воз-
действие по углу рыскания ψc = 1◦. В табл. 3 приведены измеренные величины показате-
лей качества системы (параметров откликов на единичные ступенчатые воздействия ψc).
Пример бокового движения. На рис. 5 представлены временны́е диаграммы поведения

параметров тяжёлого реактивного самолёта в режиме удержания курса в прямолинейном

горизонтальном полёте без крена на высоте 5000 м со скоростью 720 км/ч. Курс равен 0◦.
В момент времени t = 200 c подаётся команда «Курс 210◦». Из-за изменения кривизны

траектории возникает скольжение с углом не более 0,4◦, сходящееся к нулю примерно за
12 с. При выходе в окрестность заданного курса вновь возникает скольжение с углом
порядка 0,2◦, сходящееся к нулю также примерно за 12 с.

Заключение. В работе приведены разработанные в соответствии с энергетическим
подходом структура и алгоритмы ядра контроллера системы управления боковым движе-
нием летательного аппарата. Представлены результаты имитационного моделирования

поведения трёх летательных аппаратов различной аэродинамической схемы с системой

управления поперечно-путевым каналом, демонстрирующие соответствие откликов систе-
мы требуемым величинам.

Полученные результаты позволили продемонстрировать: соблюдение ограничений
лётно-технических характеристик, касающихся таких параметров откликов на команд-
ные действия, как времена нарастания и установления; согласование демпфирования рыс-
кания/разворота (координированный разворот); применение модели аэродинамики для по-
вторного использования структуры контроллера на разных самолётах; переносимость си-
стемы управления с сохранением не зависящей от летательного аппарата части структу-
ры.

Планируемое направление дальнейших исследований — проведение лётных испыта-
ний предложенной унифицированной системы управления.

Финансирование. Работа выполнена при поддержке Министерства науки и высшего
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