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В процессе решения задач синтеза и анализа системы управления самолетом необходимо ис-
пользовать соответствующие математические модели всех функциональных элементов, в том 
числе и самого объекта управления. В работе рассматриваются математические модели само-
лета Ан-140 для продольного и бокового с учетом крена видов движения, характеризующиеся 
простотой и достаточной точностью. Модели отражают особенности объекта управления, 
удобны для решения задач синтеза и анализа системы управления и могут рассматриваться 
как базовые при получении феноменологических моделей иного вида. 

* * * 
У процесі вирішення задач синтезу і аналізу системи керування літаком необхідно викори-
стовувати відповідні математичні моделі всіх її ланок, у тому числі і самого об’єкта керуван-
ня. В роботі розглядаються математичні моделі літака АН-140 для повздовжнього та бокового 
з урахуванням крену видів руху, які характеризуються простотою та достатньою точністю. 
Моделі відображають особливості об’єкта керування, є зручними для вирішення задач синте-
зу та аналізу систем керування і можуть бути використані як базові для одержання 
феноменологічних моделей іншого виду. 

* * * 
It is necessary to use the suitable mathematical models of the all control system elements including 
the mathematical models of control object as well in the process of the synthesis and the analysis of 
control system the problems to solve. The mathematical models of the aeroplane AN-140 for the 
longitudinal and lateral with rolling taking into account motion kinds are elaborated in the article. 
This models are characterized by the simplicity and the sufficiently accuracy. The models repulse 
the control object peculiarities and special features, they are convenient for the synthesis and the 
analysis of control system the problems to solve. This models are considered as the base models in 
the acquisition of the phenomenological models of the another kinds. 

 
Постановка проблемы. Современный самолет 

включает в свой  состав ряд важных и сложных 

функциональных систем. Одна из важнейших – сис-

тема управления движением самолета в пространст-

ве и функционированием всех его агрегатов и под-

систем. Основные задачи управления движением 

самолета, решаемые системой управления, – стаби-

лизация, навигация, наведение. Выделяют три ре-

жима (способа) управления движением самолета: 

ручной (штурвальное управление), полуавтоматиче-

ский, автоматический. Реализация любого из этих 

способов предполагает использование в той или 

иной степени системы управления. На современных 

самолетах она превратилась из средства, только об-

легчающего пилоту процесс управления самолетом, 

в средство, обеспечивающее эффективную эксплуа-

тацию самолета: управление движением в любых 

условиях, управление двигательной силовой уста-

новкой и другими агрегатами и системами самолета, 

контроль и диагностирования технического состоя-

ния агрегатов и систем, предполетный контроль, 

жизнеобеспечение и поддержание комфортных ус-

ловий на борту, автоматическую реализацию экс-

тремальных режимов полета (заход на посадку, по-

садка, взлет, заход на второй круг и др.), реконфи-

гурацию структур функциональных систем в случае 

появления неисправности и т.д. 

Подобные интегрированные системы управления 

являются цифровыми и строятся на основе исполь-

зования бортовых цифровых вычислительных ком-

плексов (БЦВК). С их помощью реализуют алго-

ритмы решения перечисленных выше задач управ-

ления. Разработка и отладка алгоритмов функцио-

нирования БЦВК является одной из основных задач 

проектирования системы управления самолетом. 
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Эскизное и техническое проектирование цифро-

вых систем управления самолетом связаны с реше-

нием сложных научно-технических задач, к кото-

рым в первую очередь можно отнести: 

- выбор и систематизацию общих принципов и 

концепций формирования цифровых систем управ-

ления; 

- разработку моделей самолета как глобального 

объекта управления и его функциональных агрега-

тов; 

- исследование динамических свойств самолета 

как объекта автоматического управления (ОАУ); 

- выбор стратегий управления; 

- разработку структуры контуров управления; 

- исследование новых принципов построения 

бортовых пилотажно-навигационных комплексов и 

систем индикации информации; 

- исследование влияния квантования по времени 

и уровню на динамику объекта и синтез законов 

управления, реализуемых с помощью БЦВК; 

- исследование характеристик системы управле-

ния для широкого диапазона режимов полета само-

лета. 

Под ОАУ будем понимать подсистему сформи-

рованную таким образом, что выполняется три ус-

ловия: 

1) на ОАУ можно воздействовать с помощью 

сигналов управления; 

2) сигнал управления позволяет переводить 

ОАУ из одного состояния в другое за конечное вре-

мя; 

3) переход ОАУ из одного состояния в другое 

можно оценивать с помощью измерений. 

Решение практически всех перечисленных задач 

анализа и синтеза систем управления основано на 

широком использовании математических моделей 

самолета как объекта управления, его агрегатов 

(двигателей силовой установки, проводки управле-

ния и т.д.), а также элементов системы (приводов, 

измерительных устройств и т.д.). Разработка моде-

лей самолета как ОАУ и исследование его динами-

ческих свойств являются важными этапами процес-

са проектирования системы управления. 

В общетеоретической постановке разработка мо-

делей объекта управления как физической динами-

ческой системы – одна из классических задач анали-

тической механики и управления [1-5]. В подобных 

задачах в качестве объекта рассматривается твердое 

тело в трехмерном пространстве, а математическое 

описание его состояния не удовлетворяет требова-

ниям, предъявляемым к моделям летательных аппа-

ратов в прикладных задачах синтеза и анализа сис-

тем. Однако приемы и методы классических задач 

механики весьма полезны, а иногда – необходимы в 

приложениях. 

В задачах анализа и синтеза систем управления 

летательными аппаратами формирование моделей 

последних должно выполняться с учетом всех их 

признаков, особенностей, первичных характеристик, 

типов режимов полета, видов движения и свойств 

исполнительных и измерительных устройств. Кроме 

того, на различных этапах проектирования целесо-

образно использовать различные модели объекта, 

отличающиеся сложностью, степенью детализации 

и адекватности, размерностью и т.д. Поэтому фор-

мирование системы математических моделей само-

лета как ОАУ является самостоятельной и неодно-

значной задачей. 

Анализ исследований и публикаций. В работах 

[6-10] приведены различных видов модели лета-

тельных аппаратов, характеризующиеся следующи-

ми недостатками: 

- низкая степень детализации описываемых ди-

намических процессов; 

- случайный выбор параметров состояния объек-

та управления; 

- обобщенное представление аэродинамических 

сил и моментов без учета особенностей аэродина-

мической схемы самолета; 
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- отсутствие учета свойств исполнительных и 

измерительных устройств; 

- использование обозначений параметров со-

стояния объекта управления, не предусмотренных 

соответствующими стандартами; 

- несоответствие количества уравнений размер-

ности вектора состояния объекта управления; 

- отсутствие четкой методики получения исход-

ных уравнений состояния ОАУ. 

Цели и задачи. Указанные недостатки полно-

стью исключают возможность использования из-

вестных исходных моделей летательных аппаратов в 

задаче синтеза и анализа системы управления само-

лета Ан-140. Задача, поставленная в настоящей ста-

тье, формулируется следующим образом: на основе 

вербальной модели, системы первичных характери-

стик самолета Ан-140, требований к системе управ-

ления его движениям и принципам формализации 

динамических процессов разработать математиче-

ские модели синтеза указанного объекта. 

Рассматривая самолет как твердое тело и исполь-

зуя в качестве проекционных воздушную и связан-

ную системы координат, опишем пространственное 

движение объекта с помощью следующей системы 

уравнений, сформированных на основе второго за-

кона Ньютона и закона изменения момента количе-

ства движения: 
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где D


– вектор дальности центра масс самолета в 

стартовой системе координат О0XCYCZC; V


– вектор 

воздушной скорости центра масс самолета; m – мас-

са самолета, сосредоточенная в центре масс; a, 


– 

векторы абсолютной угловой скорости связанной и 

воздушной систем координат соответственно; 
i

iF – 

сумма всех сил, приложенных к самолету; 
j

jM – 

сумма всех моментов, приложенных к самолету; L


– 

кинетический момент самолета; J – тензор инерции 

самолета; MC1 – матрица направляющих косинусов, 

описывающая взаимное положение стартовой и свя-

занной систем координат; Mса – матрица направ-

ляющих косинусов, описывающая взаимное поло-

жение стартовой и воздушной систем координат; 

Mа1 – матрица направляющих косинусов, описы-

вающая взаимное положение воздушной и связан-

ной систем координат;  – угол крена;  – угол 

рыскания;  – угол тангажа; aaa ,,  – скорост-

ные углы крена, рыскания и тангажа соответствен-

но;  – угол атаки;  – угол скольжения; t  – текущее 

время. 

На основе нелинейной модели (1)-(5) с использо-

ванием методов линеаризации, декомпозиции и ре-

дукции получены линейные упрощенные модели 

самолета. 

Модель продольного движения: 

;DUCXY

;MVBUAX
dt
dX




 (6) 

 T654321 XXXXXXX  ;   00 XtX  ; 

 KH0 t,tt ; X1=XC; X2=YC; X3=V; X4=; 

X5=; X6=  ; символ «» обозначает вариа-

цию соответствующего параметра состояния са-

молета. 

Матрицы модели (6) и коэффициенты: 

А – матрица коэффициентов; 

B – матрица входа отражающая свойства испол-

нительных устройств органов управления; 
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М – матрица входа по возмущению; 

C – матрица измерений отражающая свойства 

измерительных устройств; 

D – матрица обхода; 
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где р – управляющее воздействие по тяге двига-

теля; РВ – угол отклонения руля высоты; FXВ, FYВ – 

возмущающие силы относительно осей OX и OY 

соответственно; MZВ – возмущающий момент отно-
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сительно оси OZ; P – суммарная сила тяги двига-

тельной силовой установки; g – величина вектора 

ускорения гравитационного поля; MZ – суммарный 

аэродинамический момент относительно оси OZ; IZZ 

– момент инерции самолета относительно оси OZ; а 

– скорость звука; s, l – характерная площадь и длина 

самолета; (YС) – плотность воздушной среды; ba –  

длина средней аэродинамической хорды крыла; 

aa YX C,C – коэффициенты аэродинамических сил; 

mZ – коэффициент аэродинамического момента от-

носительно оси OZ; индекс «Т» обозначает принад-

лежность переменной к системе требуемого (опор-

ного) движения. 

Модель бокового движения: 

;DUCXY

;MVCUBX
dt
dX




  (11) 

 T654321 XXXXXXX  ; 

  00 XtX  ;  KH0 t,tt ; 1X ; 2X ; 

 3X ; 4X ;  5X ; c6 ZX  . 

Матрицы модели (11) и коэффициенты: 
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где э – угол отклонения элеронов; РН – угол от-

клонения руля направления; FZВ – возмущающая 

сила относительно оси OZ; MXВ, MYВ – возмущаю-

щие моменты относительно осей OX и OY; Za – аэ-

родинамическая сила относительно оси OZ; MX, MY 

– аэродинамические моменты относительно осей 

OX и OY соответственно; IXX, IYY – моменты инер-

ции самолета относительно осей OX и OY соответ-

ственно; CZa – коэффициент боковой аэродинамиче-

ской силы; mX, mY – коэффициенты аэродинамиче-

ских моментов относительно осей OX и OY соот-

ветственно. 

 

Заключение 

 
 Полученные математические модели описыва-

ют продольное и боковое с учетом крена движения 

самолета. Модели могут использоваться в задачах 

синтеза и анализа системы управления движением, а 

также – для исследования динамических свойств 

самолета как объекта управления. Форма моделей 

удобна для получения передаточных функций, пе-

редаточных матриц и частотных характеристик са-

молета по различным входным воздействиям 

(управления и возмущения) и выходным парамет-

рам. В качестве примера можно привести частотные 

характеристики для каналов продольного и боково-

го с учетом крена движения самолета (рис.1 - 6). 

Модели удобны для получения феноменологических 

моделей различного вида с использованием методов 

декомпозиции и редукции. 
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