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ИССЛЕДОВАНИЕ ТОЧНОСТИ УПРАВЛЕНИЯ ПОСАДКОЙ 

САМОЛЁТА НА ОСНОВЕ МЕТОДА НЕЛИНЕЙНОЙ  

ДИНАМИЧЕСКОЙ ИНВЕРСИИ 

 

Введение 

Данная работа посвящена исследованию взаимного влияния 

между траекторным и угловым движениями при посадке самолёта 

на авианосец путём разработки точного метода управления с ис-

пользованием нелинейной динамической инверсии. Была разрабо-

тана структура декорреляционного управления с нелинейной дина-

мической инверсией, включающая прямое управление подъёмной 

силой в контуре траектории для улучшения динамических характе-
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ристик системы управления. Кроме того, была разработана система 

автоматической компенсации дросселя для стабилизации скорости 

захода на посадку с использованием обратной связи по ошибке ско-

рости.  

Модель посадки воздушных судов 

Во время процесса посадки самолёта по глиссаде для точного 

отслеживания глиссады и поддержания идеального посадочного 

положения требуется точное определение текущего положения. 

Кроме того, для проектирования системы управления необходимо 

описать силы и моменты, действующие на самолёт. Поэтому выбор 

системы координат для описания движения самолёта имеет реша-

ющее значение. Нелинейные кинематические уравнения движения 

самолёта представлены следующим образом [1]: 

{
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где , ,x y z  - компоненты положения самолёта в Земной системе 

координат, , ,u v w  - компоненты скорости, , ,    - углы крена, 

тангажа и рыскания, , ,p q r  - соответствующие угловые скорости 

крена, тангажа и рыскания, , ,V    - воздушная скорость самолёта, 

угол атаки и угол скольжения, , ,x y zI I I  - моменты инерции отно-

сительно трёх осей, , ,L M N  - крутящие моменты, T  - тяга, 

1 9c c  - коэффициенты модели вращательного движения. 

Алгоритма посадки воздушного судна методом нелинейной 

динамической инверсии 

В сущности, нелинейное динамическое инверсирование пред-

полагает размещение инверсной системы перед оригинальной си-

стемой для нейтрализации её нелинейностей, что позволяет достичь 

разомкнутого управления. Нелинейная система описывается следу-

ющим образом [2] 
 

                                       

( ) ( )

( )

x f x g x u

y h x

 



,                                  (5)

 
где 

nx  - переменная состояния системы, 
pu  - вектор вход-

ных данных, 
my  - вектор выходных данных, ( )f x  - динамиче-

ская матрица, связанная с состоянием системы, ( )g x  - матрица 

управления, ( )h x  - m-мерная функция выходных данных. Для лю-

бого x предполагается, что функция ( )g x  обратима, так что управ-

ляющее воздействие системы можно определить:  

                                       
 1( ) ( )u g x x f x                                  (6) 
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Спецификация управляющей структуры показана на рис. 1. 

Линейный 

контроллер

Нелинейна

я система
1( )G x

( )F x

( )h x
u x ycmdy

desy

DI

Рис. 1. Структура управления с нелинейной динамической инверсией 

Для традиционных аэродинамических конфигураций самолётов 

траектория полёта изменяется путём изменения угла атаки самолёта 

для создания аэродинамических сил, изменяющих его высоту. Из-

менение угла атаки достигается за счёт моментов, создаваемых от-

клонением управляющих поверхностей, что можно представить как 

последовательность: 
1 1 1s s s

h     . Очевидно, что та-

кой способ работы приводит к сильной связи между траекторией 

полёта и углом атаки, и может вводить фазовую задержку [3]. 

Интегрированное прямое управление подъёмом отличается от 

традиционных методов управления тем, что использует согласован-

ное многоповерхностное управление для непосредственного воз-

действия на силы, действующие на самолёт без создания моментов, 

что представлено как: 
1 1s s

DLC h   . На рис. 2 показано 

сравнение между традиционным управлением и прямым управле-

нием подъёмом. 
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Рис. 2. Сравнение традиционного управления и интегрированного прямого 

управления подъёмом 

Моделирование 

Моделированию посадки самолёта на палубе проводилось с 

использованием метода управления обратной моделью. Результаты 

моделирования представлены на рис. 3. На рис. 3 (a-e) показан от-

клик состояния самолёта во время посадки, где синяя сплошная ли-

ния указывает на заданное управляющее воздействие, а красная ли-

ния представляет кривую отклика состояния при использовании 

метода управления обратной моделью. Рис. 3(f) отображает измене-

ния на управляющих поверхностях. 

Анализируя эти результаты, можно оценить эффективность и 

точность метода управления обратной моделью в достижении жела-

емой посадочной производительности. Постоянное соответствие 

между заданными входами и откликами состояния демонстрирует 

способность метода управления обратной моделью справляться с 

динамическим поведением самолёта во время критической фазы 

посадки. 
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(a) Кривая отклика тангажа  (b) Кривая отклика угла крена 

 (c) Кривая ошибки наклона трассы  (d) Кривая отклика крена

  (e) Кривая ошибки скорости  (f) Кривая отклика руля высоты 

Рис. 3. Кривая отклика состояния самолёта при посадке на палубу 

Заключение 

Исследованы серьёзные проблемы связи между коррекцией 

траектории и поддержанием угла атаки в традиционном управлении 

посадкой на палубу методом управления обратной динамикой. Раз-

работан точный закон управления посадкой на основе структуры 

управления обратной динамикой. Петля поддержания угла атаки и 

петля управления траекторией прямого подъёма разработаны в со-

ответствии с принципом разделения временных масштабов. Это 

обеспечивает стабильное положение самолёта, в то время как пря-
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мые управляющие поверхности подъёма корректируют траекторию 

полёта, тем самым достигается разделение управления траекторией 

и движениями угла атаки.  
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АНАЛИЗ ДВИЖЕНИЯ УЧЕБНОЙ  

ПНЕВМОГИДРАВЛИЧЕСКОЙ РАКЕТЫ 

 

Введение 

Построение настоящей ракеты требует огромных  знаний, уме-

ний и затрат. Первоначальное же знакомство с основами ракетного 

движения можно получить, разрабатывая и запуская модели ракет. 

Модель – это упрощённое представление реального объекта. Упро-

щения производятся практически во всех элементах конструкции, 

однако модели могут быть очень реалистичными и демонстриро-

вать некоторые элементы ракетного движения с значительной сте-

пенью детализации. 


