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Описан алгоритм бортовой системы адаптивной стабилизации крестокрылого атмос-
ферного летательного аппарата (ЛА). Показан подход к оцениванию неизмеряемых 
координат вектора состояния — углов атаки и скольжения, и уточнению аэродинами-
ческих характеристик ЛА для обновления в полете настроек контура стабилизации. Ал-
горитм реализован на моделирующем стенде, приведены расчетные примеры.
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The algorithm of the atmospheric aircraft on-board adaptive stabilization system is presented. 
An approach for the unmeasured coordinates estimation - the angles of attack and slip and 
the aerodynamic characteristics of the aircraft, during flight is specified. The algorithm is 
implemented on the simulation stand, calculation examples are described.
Keywords: aircraft, identification of characteristics, disturbed motion, adaptive stabilization, 
aerodynamic characteristics.

Введение

В настоящее время актуально использова-
ние адаптивных систем управления в системах 
управления беспилотными летательными аппа-
ратами (БПЛА) [1–3].

Бо́льшая часть систем управления движе-
нием ЛА строится как система управления про-
граммным движением — траектория разбивается 
на участки, для которых строятся отдельные ма-
тематические модели движения с выбираемыми 
на этапе определения компоновки ЛА настрой-
ками — значениями коэффициентов стабилиза-
ции контуров [2–4]. Значения коэффициентов 

стабилизации в вертикальной и горизонтальной 
плоскостях полета выбираются из требований 
обеспечения устойчивости и качества (точности 
и быстродействия) систем. На заключительном 
этапе значения коэффициентов подтверждаются 
по результатам статистического моделирования 
по полной модели движения ЛА.

Как показывает практика [6], с расширением 
применения БПЛА формы траекторий часто из-
меняются, что делает затруднительным примене-
ние подхода предполетного моделирования для 
удовлетворения требований обеспечения устой-
чивого полета. Поэтому в данной работе пред-
лагается алгоритм адаптивной стабилизации 
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в процессе возмущенного полета [2, 6], основан-
ный на пересчете в процессе полета коэффици-
ентов стабилизации в зависимости от изменяю-
щихся внешних условий.

Согласно предлагаемому авторами алгорит-
му бортовой системы адаптивной стабилизации 
крестокрылого атмосферного летательного ап-
парата на маршевом участке полета, выполнен-
ного по нормальной аэродинамической схеме, 
со схемой аэродинамических рулей «плюс», на 
первом этапе оцениваются неизмеряемые коор-
динаты вектора состояния ЛА — углы атаки и 
скольжения [5, 10], а также измеряемые коорди-
наты вектора состояния — угловые скорости ЛА 
и перегрузки. На втором этапе в процессе поле-
та уточняются аэродинамические характеристи-
ки ЛА, заложенные при предполетном модели-
ровании. На третьем этапе производится обнов-
ление настроек контура — коэффициентов ста-
билизации. 

Идентификация характеристик ЛА 
в процессе полета

В качестве измерителей в БПЛА приняты 
датчики угловых скоростей и акселерометры [8]. 
Далее вся необходимая информация (углы ори-
ентации, линейные скорости) получается путем 
интегрирования показаний этих датчиков.

Одной из существенных составляющих ка-
чества стабилизации является точность оценива-
ния в процессе полета неизмеряемых координат 
вектора состояния — углов атаки и скольжения 
ЛА [6], а точнее — коэффициентов производных 
аэродинамических подъемной и боковой сил и 
приведенных аэродинамических коэффициентов 
моментов a2, b5. 

Проведем идентификацию производной 
аэродинамической подъемной силы по углу ата-
ки yCα . Выберем некоторый участок движения, 
на котором значение угла атаки отлично от нуля. 
На этом участке выделим некоторое количество 
точек  l с равными интервалами между ними. 
В  каждой точке зафиксируем значения оценен-
ного угла атаки, измеренной нормальной пере-
грузки и угла отклонения руля высоты.

С учетом того, что нормальная перегрузка, 
обусловленная отклонением руля высоты, мало 
влияет на величину полной нормальной пере-
грузки, можно пренебречь влиянием допусков на 

yCδ  и q. В связи с этим из измеряемой нормаль-
ной перегрузки nyи можно выделить составляю-
щую, зависящую от угла атаки:

	 в
и и в .y y y

qSn n C
mg

δ
α = − δ 	

Значения В
yCδ  известны с удовлетворитель-

ной точностью из модели рулевого привода, зна-
чения скоростного напора q вычисляются в зави-
симости от текущей скорости полета и принятых 
параметров атмосферы.

Далее, в каждой рассматриваемой точке вы-
числим значения yiCα  по формуле:
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где иy in α
 — измеряемое в полете значение пере-

грузки; ˆ
iα  — оцениваемое (восстанавливаемое) 

на основе фильтра Калмана — Бьюси (ФКБ) зна-
чение неизмеряемого в полете угла атаки.

Значение идентифицируемого коэффициен-
та иyCα  на выбранном участке движения вычис-
ляется как среднее значение величины yiCα  на 
этом участке:
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Также проведем оценку значений скорост-
ного напора, который в дальнейшем будет  
использоваться при расчете коэффициентов  
a3 и b3:
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Задача идентификации производной аэро-
динамического момента тангажа по углу атаки 

zmα  сводится к задаче идентификации коэффи-
циента a2.

Из уравнений математической модели дви-
жения можно записать выражение для определе-
ния реализованного коэффициента 2â , который 
в дальнейшем будет необходим для пересчета 
значений коэффициентов стабилизации:

	 ( )2 3 в

1 ˆˆ
ˆ za a= ω − δ
α
 . 	
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Здесь ˆ
zω
  — производная от оцененной угло-

вой скорости тангажа; α̂  — оцениваемый угол 
атаки; δв  —  измеренный угол отклонения руля 
высоты.

Проведем идентификацию производной ко-
эффициента поперечной аэродинамической 
силы zCβ .

Из измеряемой поперечной перегрузки иzn  
можно выделить составляющую, зависящую от 
угла скольжения:

	 н
и и н .z z z

qSn n C
mg

δ
β = − δ  	

Далее, в каждой рассматриваемой точке вы-
числяются значения ziCβ  по формуле:
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Значение идентифицируемого коэффици-
ента иzCβ  на выбранном участке движения вы-
числяется как среднее значение величины ziCβ  
на этом участке:
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Значение скоростного напора будет вычис-
ляться по формуле:
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Задача идентификации производной аэро-
динамического момента по углу скольжения 

ymβ  сводится к задаче идентификации коэффи-
циента b5.

Аналогично проводится вывод для опреде-
ления приведенного аэродинамического коэф-
фициента 5̂b , который в дальнейшем будет не-
обходим для пересчета значений коэффициен-
тов стабилизации:

	 ( )5 6 Н

1ˆ ˆˆ yb b= ω − δ
β
 .	

Здесь ˆ
zω
  — производная от оцениваемой 

угловой скорости тангажа; β̂  — оцениваемый 
угол атаки; δн — измеренный угол отклонения 
руля направления.

Оценка координат вектора состояния, иден-
тификация характеристик и корректировка ко-
эффициентов стабилизации проводятся в про-
цессе полета с тактовой частотой бортовой 
цифровой вычислитеьной машины (БЦВМ) 
конкретного ЛА. 

При этом до старта беспилотного ЛА на 
борту имеется массив данных об аэродинами-
ческих характеристиках и начальных значе-
ниях коэффициентов стабилизации на «типо-
вых» траекториях. При полете, в зависимости 
от изменяющихся внешних условий, аэродина-
мические характеристики идентифицируются 
(уточняются) и коэффициенты стабилизации 
пересчитываются. Таким образом, реализована 
параметрическая адаптация к априорно неиз-
вестным условиям полета.

Результаты

Оценивание координат вектора состоя-
ния ЛА продемонстрируем моделированием  
на стенде возмущенного полета, с разделени-
ем движения на продольное и боковое (в  вер
тикальной и горизонтальной плоскостях) [7–9].

Для демонстрации процесса оценивания 
углов атаки и угловой скорости тангажа постро-
им переходные процессы отработки ветрового 
возмущения при стабилизации программного 
угла тангажа ϑпр = 1°. Рассмотрим упрощенную 
схему контура стабилизации ЛА по углу тангажа 
(рис. 1).

Здесь ЛА — летательный аппарат, АС — 
автомат стабилизации, РП — рулевой привод.

Передаточная функция замкнутой системы 
имеет вид 

	 ас рп кр
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В частности, передаточная функция АС в 
вертикальной плоскости имеет вид:

	  
2
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Для горизонтальной плоскости полета [6] 
имеем вид:
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приведенные аэродинамические коэффициенты 
ЛА;
	 20 30 50 60, , ,a a b b  — начальные значения коэф-
фициентов a2, a3, b5, b6, вычисляемые из извест-
ных априорно (результаты продувок, результаты 
компьютерного моделирования) аэродинами
ческих характеристик ЛА;
	 D — добротность рулевого привода;
	 ,z zm mα δ , ymβ ,  ymδ  —  производные коэффици-
ентов аэродинамических моментов ЛА по углам 
α, β и δ;
	 S, L — характерные площадь и длина ЛА со-
ответственно; 
	 q — скоростной напор; 
	 Iz, Iy — моменты инерции ЛА относительно 
осей OZ и OY связанной системы координат.

Для идентификации значений скоростного 
напора при моделировании принят участок мар-
шевого полета на высоте 10 м, при продольном 
движении выбраны 8 точек на участке [0; 4]  c  
интервалом между точками 0,5 с. В этих точках 
проведены вычисления по формуле (1). 

Рис. 1. Схема стабилизации ЛА по углу тангажа

Таблица 1
Значения идентифицируемого скоростного напора варианта продольного возмущенного движения

i ti, с nyi α̂i
, grad qиi, Па

1 0,5 –0,0978 –0,0796 272026,7

2 1,0 0,6152 0,5375 283107,1

3 1,5 0,8555 0,7455 293307,4

4 2,0 0,8712 0,7616 279745,2

5 2,5 0,8832 0,7736 291835,7

6 3,0 0,9153 0,7994 277967,8

7 3,5 0,9438 0,8255 291673,6

8 4,0 0,9617 0,8388 265934,6
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Таблица 2
Значения a2 для варианта продольного возмущенного движения

i ti, с 2
ˆ

ia

1 0,5 41,548

2 1,0 40,353

3 1,5 40,265

4 2,0 39,423

5 2,5 40,283

6 3,0 39,747

7 3,5 40,215

8 4,0 39,776

Рис. 2. Зависимости угла атаки для различных режимов варианта продольного возмущенного движения

Результаты приведены в табл. 1. Значения иден-
тифицируемых коэффициентов 2â  приведены в 
табл. 2. Для данного варианта продольного воз-
мущенного движения: 2ˆ 41,395a = , a2ном = 40,171, 

36,336 10zmα −= ⋅ , ошибка идентификации соста-
вила 3,046  %.

На рис. 2, 3 приведены результаты примене-
ния алгоритма при стабилизации ЛА в продоль-
ном возмущенном движении.

Как видно на графиках, разработанный 
алгоритм позволяет осуществлять стабилиза-
цию ЛА с повышенными показателями качества 

системы управления, точность оценки находит-
ся в пределах допустимой (перерегулирование 
по углу атаки не более 5  %), что говорит о преи-
муществе использования алгоритма адаптивной 
стабилизации возмущенного полета перед алго-
ритмами стабилизации программного движения.

Заключение

Таким образом, разработан алгоритм адаптив-
ного изменения настроек контура системы угловой 
стабилизации ЛА с заданной структурой на основе 
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подхода оперативной идентификации характери-
стик ЛА в процессе полета, в реальном масштабе 
времени. Использование разработки позволяет по-
высить эффективность применения комплексов с 
беспилотными ЛА самолетного типа.
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