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Введение 

 

Спектр решаемых задач малогабаритными беспилотными лета-

тельными аппаратами (МЛА) интенсивно расширяется, что определяет 

желание разработчиков технически оснастить МЛА оборудованием, 
обеспечивающим его функциональные возможности, на уровне пилоти-

руемых летательных аппаратов. При этом отсутствие на борту МЛА пи-

лота и обеспечение выполнения ряда задач с максимальным уровнем 

автономности формирует дополнительные требования к бортовым си-

стемам и оборудованию. Требования к функциональным возможностям 

МЛА и его системам зачастую превосходят требования к пилотируемым 

летательным аппаратом, с одной стороны, а с другой – уровень борто-

вого оборудования и систем для МЛА намного порядков ниже по срав-

нению с пилотируемыми летательными аппаратами. Следовательно, 

необходим поиск подходов и методов к обеспечению требуемого уровня 
функциональных возможностей МЛА располагаемым оборудованием в 

условиях массогабаритных и энергетических ограничений [1]. 

Естественные ограничения не позволяют применять на борту МЛА 

высокоточные измерительные и исполнительные системы, что опреде-

ляет необходимость применения микромеханических систем (МЭМС), 

имеющих множество недостатков, и необходимость разработки про-

граммного обеспечения, способного анализировать показания измери-

телей, содержащие определенную степень зашумленности, и вычислять 

высокоточные параметры пространственного положения объекта. Ис-

пользование активных систем навигации и наведения на сегодняшний 

день проблематично в стратегических задачах из-за того, что сигналы 
подобного рода подвержены подавлению, а также информативному 

нарушению, что может привести к невыполнению функциональных за-

дач МЛА. Дестабилизирующими факторами во время работы МЛА яв-

ляются нештатные ситуации, к числу которых относятся отказы отдель-

ных элементов системы, а также целых контуров управления, внешние 

воздействия, приводящие к нарушению нормальной работы системы, к 

которым относятся климатические, геомагнитные и аномальные явле-

ния, а также внешние воздействия, направленные на частичное или кри-

тическое разрушение конструкции МЛА, что определяет необходимость 

разработки обеспечения функционально устойчивого управления движе-
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нием МЛА при появлении нештатных ситуаций [2]. 

Обеспечение функционально устойчивого управления, как показало 
его применение, позволяет сохранять на протяжении заданного времени 

выполнение функциональных задач МЛА в пределах, установленных тре-

бованиями, в условиях противодействия, а также влияния потоков нештат-

ных ситуация до наступления предельного состояния, при котором даль-

нейшая эксплуатация МЛА нецелесообразна. 

Одна из основных задач обеспечения функционально устойчивого 

управления МЛА – формирование управления МЛА с учетом нештатных 

ситуаций. Это возможно применением новой концепции, основанной на 

многоуровневом обеспечении функциональной устойчивости и разработки 

инструментальных средств для соответствующих уровней путем глубокого 
анализа влияния нештатных ситуаций на функциональные возможности как 

МЛА так и его систем [3]. 

 

Постановка задачи 

 

Функционально устойчивое управление современными МЛА явля-

ется их неотъемлемым качеством, которое в зависимости от уровня 

обеспечения бывает подсистемным, системным и надсистемным. 

Наиболее распространенный подход – обеспечение функционально 

устойчивого управления на подсистемном уровне, не позволяющий все-
сторонне использовать и усовершенствовать схему, структуру и кон-

струкцию аппарата и составляющих его элементов. Последнее обеспе-

чивается применением функционально устойчивого управления на си-

стемном и надсистемном уровнях. Такое управление позволит при 

определенных ограничениях и возможностях более эффективно выпол-

нить поставленные целевые задачи МЛА и обеспечить его свойством 

функционально устойчивого управления на всех иерархических уровнях. 

Было неоднократно показано [4], что в рамках решения задачи со-

здания или усовершенствования конструкции МЛА, в контексте решения 

поставленной задачи, необходимо выбирать МЛА, скомпонованный по 

нормальной аэродинамической схеме с двухбалочным фюзеляжем, тол-
кающим воздушным винтом, перевернутым V-образным хвостовым опе-

рением (рис. 1). 

Не рассматривался вопрос возможности парирования ряда не-

штатных ситуаций использованием конструктивных особенностей, свя-

занных с точкой приложения тяги и изменения ее величины с опреде-

ленной комбинацией аэродинамических поверхностей управления. Так-

же необходимо синтезировать законы управления тягой и соответству-

ющими аэродинамическими поверхностями в номинальном и аварийном 

режимах работы с учетом парирования диагностированной нештатной 

ситуации [5]. 
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Рисунок 1  Исследуемый малогабаритный беспилотный летательный 
аппарат 

 
 

Влияние угловых параметров движения на скорость МЛА 
 

Известно, что в общем виде, в первом приближении тягу, которая со-
здается винтом, определяют по такой зависимости: 

 

xT . SV C  20 5 ,                                           (1) 
 

где T  – тяга винта; 
  – плотность среды, в которой совершается полет; 

S  – площадь поверхности; 

V  – воздушная скорость; 

xC – коэффициент аэродинамического сопротивления. 

При этом также известно, что при прямолинейном горизонтальном 
полете, действие силы тяготения уравновешивает подъемная сила, со-
здаваемая несущими аэродинамическими поверхностями: 

 

y yR mg . SV C   20 5 ,                                (2) 
 

где zR  – аэродинамическая подъемная сила; 

g  – величина ускорения свободного падения (g = 9,81 m/c2); 

yC – аэродинамический коэффициент. 

На рис. 2 показано типовое распределение сил (1) – (2) при наборе 
высоты МЛА. 
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Рисунок 2  Распределение сил, 
приложенных к МЛА при наборе высоты  

 
Изменение баланса сил (2) может происходить как целенаправленно,  

так и случайно. Целенаправленное (управляемое) изменение подъемной 
силы возможно путем формирования соответствующего управления на 
аэродинамические поверхности в целях изменения угловой простран-
ственной ориентации МЛА, изменения тяги силовой установки. Такое из-
менение не требует рассмотрения, так как это управляемое движение, 
синтезируемое еще на этапах создания МЛА. Случайное изменение подъ-
емной силы может быть  вызвано внешними факторами, такими, как изме-
нение параметров окружающей среды, и нештатными ситуациями с аэро-
динамическими поверхностями [6]. При этом независимо от причины воз-
никновения ситуации неуправляемого изменения подъемной силы необ-
ходимо в простейшем случае обеспечить баланс сил (2) путем формиро-
вания соответствующего управления, например тягой силовой установки. 

Рассмотрим влияние управляемого изменения угла тангажа на изме-
нение подъемной силы. 

Не сложно показать, что зависимость между скоростью движения 
МЛА и углом тангажа имеет следующий вид: 

 

y x yx
SC C CSC

V
mg mg

  
   

 2 2
,                        (3) 

 

где 
S

mg


 

2
 – коэффициент; 
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xC – аэродинамический коэффициент. 

Зависимость (3) показывает, что воздушная скорость и угловые па-
раметры движения МЛА имеют перекрестное влияние как в штатных ре-
жимах полета, так и при возникновении нештатных ситуаций, влияющих 
на аэродинамические коэффициенты. Это соотношение применимо для 
компенсации потери скорости при возникновении углов, и обратно. Од-
нако точное определение воздушной скорости на МЛА непростая зада-
ча, поэтому рассмотрим другой подход к определению этой взаимосвя-
зи. 

Необходимо разработать метод, позволяющий распознавать влия-
ние на скорость движения МЛА угловых параметров движения и измене-
ния аэродинамических характеристик, вызванных как потерей конструк-
ции, так и заклиниванием аэродинамических управляемых поверхностей 
[7]. 

В соответствии с рис. 2 и учетом уравнения баланса сил значения 
проекций ускорения равны: 

 

x
x

T mg sin R
a ;

m

 
                                    (4) 

 

y
y

mg cos R
a ,

m


                                         (5) 

 

где x ya , a  – проекции ускорения; 

xR  – горизонтальная составляющая подъемной силы. 

Известно, что информация о составляющих скорости движения на 
борту МЛА формируется интегрированием показаний акселерометров: 

 

x x xV (k ) a (k )T V (k );   01 1                             (6) 

y y yV (k ) a (k )T V (k ),   01 1                             (7) 
 

где x ya (k ),a (k ) 1 1  – проекции ускорения в  k 1 й момент вре-

мени;  

x y x yV (k ),V (k ),V (k ),V (k ) 1 1  – значения составляющих ско-

рости в  k 1 й и k й моменты времени; 

T0  – шаг квантования по времени. 

На основании соотношений (6) – (7), используя (4) – (5), предста-
вим выражения для определения углов в виде следующего тождества: 

 

x x z

x

V (k ) V (k ) V (k )
(k ) arcsin arccos arctan ,

V(k ) V(k ) V (k )

    
        

     
    (7) 
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где x y zV(k ) V (k ) V (k ) V (k )  2 2 2
. 

На основании оцененного значения угла (7) и действительного, из-
меренного применением соответствующей системы определения угло-
вых параметров движения, появляется  возможность косвенного опре-
деления значений параметров продольного движения МЛА, а также 
оценка значений аэродинамических составляющих сил [8]. Например, 
применяя уравнения проекций балансов сил, можно определить оценоч-
ное значение тяги винта, скорости движения и подъемной силы, которые 
в последующем применимы для оценки функционального состояния 
конструкции МЛА и формирования вариантов парирования возникшей 
нештатной ситуации. 

 
Экспериментальная отработка 

 
Для проведения эксперимента был разработан лабораторный 

научно-экспериментальный стенд для проведения тестирования законов 
управления МЛА «RQ-7M», схематическая модель которого изображена 
на рис. 3. 

 
 

Рисунок 3  Схематическая модель «RQ-7M»  
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В блок управления, изображенный на рис. 4, входит микропроцес-

сор ATmega 2560 и минимальная компоновка датчиков, необходимая 

для измерения параметров полета аппарата (акселерометры, датчики 

угловых скоростей, магнитометр и барометрический высотомер).  

 

 
 

Рисунок 4  Блок управления МЛА «RQ-7M» 

 

Для подтверждения корректности полученных математических моде-

лей была выполнена серия экспериментов: отработка режимов компенса-

ции провала высоты при выполнении виража с изменением угла крена в 

горизонтальной плоскости, а также парирование заклинивания рулей вы-

соты. 

При возникновении крена для компенсации провала по высоте ме-

няется тяга двигателя в соответствии с полученной аналитикой (1) и вы-

сота полета сохраняется. 

Возникновение заклинивания рулей высоты вызывает изменение 

угла тангажа и скорости летательного аппарата, а следовательно, изме-

нение высоты полета [910]. Для подавления данного отказа достаточ-

ным условием является импульсная смена силы тяги, реализующая 

снижение высоты по функции затухающей гармоники [11]. 
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Рисунок 5  Изображение процесса компенсации высоты 
при изменении угла крена 

 
 

  
  

 
 

 

Рисунок 6  Изображение процесса компенсации высоты при 
заклинивании управляющей поверхности 

 
Выводы 

 

В результате проведенного исследования получен один из возмож-

ных вариантов решения научно-прикладной задачи обеспечения функци-
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ональной устойчивости одного канала системы стабилизации МЛА. 

Предложен метод определения дополнительного управления при возник-

новении нештатных ситуаций, связанных с аномальной работой рулевых 

поверхностей в канале тангажа, применение которого дало возможность 

формировать аналитические зависимости определения дополнительного 

отклонения соответствующих поверхностей.  

Следует указать, что по результатам исследования разработан аппа-

ратно-программный комплекс, позволяющий проводить полунатурное 

моделирование работы систем МЛА, при этом имеется возможность 

корректировки некоторых параметров, а также быстрого изменения ал-

горитмов и программ управления и стабилизации при проведении испы-

таний. Этот комплекс дает возможность отражать реальные процессы, 

протекающие в контурах управления изделия, визуально и программно 

контролировать состояние систем, случайным образом вводить нештат-

ные ситуации и отслеживать их парирование. 
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