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Запропоновано модернізований алгоритм синтезу оптимальних структур комплексованої системи ста-
білізації літака в крейсерському польоті в транспортних ешелонах з урахуванням лише випадкових збу-
рюючих рух факторів. На практичному прикладі синтезу оптимальних структур системи стабілізації 
бічного руху літака в крейсерському польоті та за отриманими результатами показано, що тільки за 
рахунок потрібної оптимальної обробки потоків бортової навігаційної інформації можливо забезпечити 
конкурентоспроможність руху літаків в ешелоні. 

Вступ  

Сучасні норми для польотів у міжнародних тран-
спортних ешелонах ставлять найвищі вимоги до 
точності процесів навігації та стабілізації літаків 
у крейсерських режимах руху.  
Традиційні закони управління таким польотом 
літака, як правило, не забезпечують потрібної 
якості стабілізації його руху в ешелоні.  
Забезпечення потрібної якості польотів вітчизня-
них літаків у міжнародних транспортних ешело-
нах – велика науково-технічна й організаційна 
проблема [1].  
Основний спосіб прискореного вирішення пробле-
ми забезпечення потрібної якості польотів літа-
ків – синтез і подальша реалізація оптимальних 
структур систем стабілізації транспортних літа-
ків з урахуванням моделей динаміки об’єктів 
стабілізації і діючих на них збурень, які визна-
чаються на етапах ідентифікації структур зазна-
чених моделей у штатних режимах польотів. 

Постановка завдання 

У режимах стабілізації літального апарата на 
об’єкт стабілізації безупинно діє ряд малих сто-
хастичних збурюючих факторів. 
Механізми і сила впливу малих стохастичних 
збурюючих факторів на якість процесів навігації 
і стабілізації здебільшого мало відомі розробни-
кам систем управління польотом.  
Для проектування систем стабілізації літального 
апарата в крейсерських режимах польоту право-
мірні лінійні постановки завдань аналізу і синтезу.  
Виходячи з цього, у задачах синтезу оптималь-
них систем стабілізації крейсерського збуреного 
руху літального апарата об’єкт стабілізації вва-
жають [2; 3] лінійним, стаціонарним і багатови-
мірним, збурення і завади – стохастичними, а 
синтез оптимальної структури можна виконувати 
спектральними методами за допомогою відомих 
[3] алгоритмів синтезу. 

Крейсерський рух транспортного літака реалізу-
ється системою слідкування (рис. 1), на яку 
впливає ряд стохастичних факторів. 

-

̂



M1

W1 K

P1

1-u

u1

1x1



r0
K W2
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Рис. 1. Структурна схема системи стабілізації 
крейсерського руху літака: 

0r  – n-вимірний вектор програмних детермінованих  

сигналів; 1̂ і 2̂ , r̂  – n-вимірні вектори завад вимірів 

вихідних реакцій об’єкта, сигналів помилки управління 
і завдання програми; К1, К2 – відомі матриці передава-
льних функцій систем вимірювання вектора вихідних 
реакцій об’єкта х1 і вектора помилок управління роз-
мірності n n; W1, W2 – невідомі (синтезовані) матриці 
передавальних функцій частин обчислювача системи 
управління розмірності m n (W1 – частина обчис-
лювача в ланцюзі зворотного зв’язку до об’єкта; W2 – 
частина обчислювача у прямому ланцюзі до об’єкта); 

1û , 2û , û  – m-вимірні вектори сигналів управління; 

М1, Р1 – відомі поліноміальні матриці аргументу 
ωjs   розмірності відповідно mn   й n n узагальне-

ного об’єкта, що характеризують його динаміку; ψ̂ – 
n-вимірний вектор відомих збурень, що діють на уза-
гальнений об’єкт управління в процесі його штатного 

функціонування; 1P   – визначник гурвіців 

Вектори ̂ , 1̂ , 2̂ , 3̂  – випадкові багатови-
мірні процеси з відомими матрицями спектраль-
них і взаємних спектральних щільностей. 
Оскільки об’єкт стійкий, то модель його динамі-
ки можна описати системою звичайних дифе-
ренціальних рівнянь, перетворених за Фур’є: 

1111  uMxP .    (1) 
Програма крейсерського руху тут носить детер-
мінований характер, випадкові ж збурення вико-
нують головну дестабілізуючу рух функцію. 
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Процедуру комплексування регулятора можна 
виконати перетворенням системи слідкування 
(рис. 1) до узагальненої двоконтурної системи 
стабілізації (рис. 2) і домагатися досягнення ви-
щої якості стабілізації з урахуванням лише ви-
падкових збурень. 
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Рис. 2. Узагальнена структурна схема системи 
стабілізації 

Детерміновані ж впливи можна оцінювати на 
етапах аналізу систем.  
Таким чином, задача синтезу оптимальної струк-
тури системи стабілізації крейсерського руху 
транспортного літака буде полягати в тому, щоб 
одночасним вибором оптимальних структур час-
тин регулятора в стабілізуючому і навігаційному 
контурах з урахуванням експлуатаційних впли-
вів, завад вимірів стохастичної природи і дина-
міки заданої частини системи забезпечити досяг-
нення найвищих значень точності стабілізації 
руху ЛА й одночасно стійкості (фізичної реалі-
зованості) синтезованої замкненої системи стабі-
лізації ЛА в крейсерському польоті. 

Розв’язання практичної задачі 

Нехай рівняння динаміки тільки бічного руху 
транспортного літака описується [4] системою 
звичайних диференціальних рівнянь, аналогіч-
ною системі рівнянь (1) вигляду 
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де ],,[2 gzx  – тривимірний вектор вихідних 

реакцій бічного руху літака; ψ  – кут курсу; γ  – кут 

крену; 
gz  – бічне відхилення центра ваги літака 

по осі z  зв’язаної системи координат; 

]δ,δ[ ен2 u  – вектор управляючих впливів; 

ен δ,δ  – кути відхилення рулів напрямку й елеро-

нів відповідно; 
2P  і 

2М  – поліноміальні матриці 
об’єкта розмірностей 33  і 23  відповідно; 

],Ψ,[ γψ2 gzΨ  – вектор збурень, він же три-

вимірний центрований випадковий процес з ві-
домою матрицею спектральних щільностей S ;  

,,, βγβ kk  ,,, eψγ  
 

нψγβ ,,, nnn n  – аеродинамічні 

коефіцієнти: 
z  – поперечна складова швидкості 

вітру. 
Вимір вихідних реакцій літака виконується сис-
темою вимірювання з діагональною матрицею 
передавальних функцій 
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з вектором завад ],,[ 321 о . 
Числові значення аеродинамічних коефіцієнтів 
для бічного збуреного руху транспортного літака 
наведено в книзі [4]. 
Модель динаміки (2) використовується надалі як 
об’єкт дослідження. Ця модель не є результатом 
структурної ідентифікації в реальних польотних 
умовах, але близька до збуреної моделі динаміки 
досліджуваного об’єкта.  
Як підтвердження цього наводяться спектральні 
щільності сигналів ψ  (рис. 3, а) і γ  (рис. 3, б) 
модельованої [4] системи і такі самі експеримен-
тальні характеристики літака Ан-26.  
Незначні відмінності наведених моделей динамі-
ки демонструють високу близькість динаміки 
літака, що моделюється у праці [4], до реальної. 

 
а 

б 
Рис. 3. Порівняння спектральних щільностей  
вихідних сигналів:  
а – курс (); б – крен ():  
1 – за традиційного закону управління; 2 – за реального 
польоту 
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Особливістю стабілізації досліджуваного об’єкта 
з традиційним законом управління є те, що автопі-
лот зі зворотним перехресним зв’язком вигляду 
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де 
γγψγψψ ,,,,, iiifff 
 – передаточні числа автопілоту 

[4]; 
з  – задане значення кута курсу, здійснює  

регулювання лише по двох вихідних координатах 
( і  ) і не використовує сигнал бічного відхилення 

gz . Ця обставина приводить до необхідності прове-

дення відомої [3] процедури поділу досліджуваного 
об’єкта стабілізації на регульовану і нерегульовану 
частини згідно зі структурою закону управління і до 
використання надалі в задачі стабілізації тільки ре-
гульовану частину об’єкта. Модель динаміки 
об’єкта (2) набуває вигляду 
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Модель (4) використовують у процедурах аналі-
зу традиційної і синтезованої систем стабілізації 
для оцінювання і зіставлення станів нерегульова-
ної координати zg обох досліджуваних систем. 
Вирази (3), (4) та моделі динаміки вимірників, 
збурень і завад виміру, узяті  з джерел [3; 4]: 
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де 21,   – співвідношення завади вимірів – віт-
рове збурення відповідно: 

1

zw
ψ ; 

2

zw
γ  

μ – коефіцієнт кореляції; γψ ,, 
zw  – середньо-

квадратичні значення поперечної складової шви-
дкості вітру, курсової та кренової завад відповід-
но,  
є апріорною інформацією для розв’язання задачі 
аналізу якості системи стабілізації бічного крей-
серського руху як за традиційного, так і за опти-
мального законів управління. 
Моделі (3), (5) є вихідними даними для синтезу 
оптимальної структури комплексувального регуля-
тора, що доставляє мінімум функціонала вигляду  
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матриці спектральних щільностей векторів сиг-
налів помилок стабілізації х1 і управління u; R, C – 
позитивно визначені симетричні вагові матриці; 
” ' “ – знак транспонування.  
За допомогою відомого алгоритму синтезу, що 
наведено у джерелі [3, формули (8.58)–(8.67), 
(8.32)–(8.40)], виконано синтез оптимальної 
структури комплексувального регулятора. 

Отримані результати 

Результати синтезу суть матриці передавальних 
функцій від узагальненого збурення 0Ψ  до ком-
плексованого виходу х1 і сигналу управління u 
(рис. 2), тобто шукана оптимальна структура 
комплексованого регулятора  

),( 210 WWW  ,  
має вигляд 












 γ

1δ
ψ

1δ

γ
1δ

ψ
1δ

1

ee

нн

WW

WW
W ;  












 γ

2δ
ψ

2δ

γ
2δ

ψ
2δ

2

ee

нн

WW

WW
W ; 

,
ψ
1δ

ψ
1δψ

1δ

н

н

н b

a
W   

s); 9  s 10  s 187  s 196  s 60  s 7,6(1,6 23456ψ
1δн

a  

 23456ψ
1δ s 142  s 448  s 299  s 68  s 7,6

н
b  

1;  s 17   



ISSN 1813–1166. Вісник НАУ. 2005. №3 41

 
14,111048,006,0

16,232,36,007,06,1
2345

2345

1 



sssss

sssss
W γ

δн
; 

,
ψ
1δ

ψ
1δψ

1δ

e

e

e b

a
W   

   s   s   s,,a 345ψ
1δ 4,4546,1103313(0050

e
 

+ , s  s )5,9898,910 2   

;15,57,27,008,0006,0 2345ψ
1δэ

  s    s   s   s   sb   

1   11,3   4,9   0,54

1) 3,1127,60,15(
23

23
γ

1δe 



sss

 s   s   s
W ; 

0ψ
2δ

ψ
2δ eн

WW ; 

,
γ
2δ

γ
2δγ

2δ

н

н

н b

a
W   

   7,6   6,9   0,14   1,26(0,013 3456γ
2δн

ssssa  

1),  s 0,027   s 10 2   

   67   54,5   21,6   4,3   0,33 23456γ
2δн

 sssssb  

1;  16,4  s  

,
γ
2δ

γ
2δγ

2δ

e

e

e b

a
W   

   25,2   43,7   18,8   1,70,116( 3456γ
2δe

ssssa  

1),   1,8   1,6 2  ss  

  66   40,3   10,2   1,3   0,07 23456γ
2δe

sssssb  

1.   16,7  s  

 

Реалізація отриманої оптимальної структури 
комплексувального регулятора засобами сучас-
ної обчислювальної техніки не викликає прин-
ципових труднощів. 
Як результати порівняльного аналізу досліджу-
ваної системи стабілізації в порівнянних варіан-
тах управління зображено графічні залежності 
відносних дисперсій помилки стабілізації (рис. 4, а) 
і витрат потужності управління (рис. 4, б), нор-

мовані за 2
zw , від змін експлуатаційних варійо-

ваних параметрів 2
2

2
1 ,  , а також реакції обох 

варіантів системи на імпульсний вплив (рис. 5).  
 

а 

 
б 

Рис. 4. Порівняння відносних дисперсій помилки 
стабілізації (а) і витрат потужності управління (б) 
за традиційним (1) і оптимальним (2) законами 
управління  

а 

б 
Рис.5. Порівняння нормованих реакцій системи  
на детермінований вплив: 
а – за виходом ψ; б – за виходом γ за традиційним (1)  
і оптимальним (2) законами управління 
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Висновок 

Оптимальна структура регулятора руху літака в 
транспортному ешелоні, обрана за запропонова-
ною процедурою оптимального синтезу, дозво-
ляє зменшити порівняно з традиційною відносні 
дисперсії помилки стабілізації на два–чотири 
порядки, а витрат потужності управління на ста-
білізацію на один–два порядки. 
Згідно з традиційним законом управління літа-
ком у крейсерському польоті навіть за суттєвого 
зменшення експлуатаційних співвідношень 
шум–сигнал система стабілізації не адаптується 
до змінювання зазначених параметрів (рис. 4, 
криві 1), зворотне чітко виражено для оптималь-
ної системи (рис. 4, криві 2). 
Хоча оптимальна система синтезована з ураху-
ванням тільки випадкових збурюючих факторів, 
аналіз її при детермінованих сигналах показує її 
поліпшення порівняно з традиційною, на поря-
док якості перехідних процесів (рис. 5, крива 2). 

Наочно показано, що тільки за рахунок належної 
оптимальної обробки потоків бортової навіга-
ційної інформації можна забезпечити конкурен-
тоспроможність рухів літаків в ешелоні. 
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Л.Н. Блохин, Н.В. Билак 
Модернизованный алгоритм и результаты синтеза системы стабилизации крейсерского движения самолета 

Предложен модернизованный алгоритм синтеза оптимальных структур комплексированной системы стабили-
зации самолета в крейсерском полете в транспортных эшелонах с учетом лишь случайных возмущающих дви-
жение факторов. На практическом примере синтеза оптимальных структур систем стабилизации бокового дви-
жения самолета в крейсерском полете и по полученным результатам показано, что только за счет необходимой 
оптимальной обработки потоков бортовой навигационной информации возможно обеспечить конкурентоспо-
собность движения самолетов в эшелоне. 

L.N. Blohin, N.V. Bilak 
Modernized algorithm and results of the syntheses of the systems to stabilization's of the cruising moving the plane 
It Is offered modernised algorithm of the syntheses of the optimum structures of the complex system to stabilisation of 
the plane in cruising flight in transport echelon at account only casual outraging motion factor. On practical example of 
the syntheses of the optimum structures of the system to stabilisation of the lateral moving the plane in cruising flight 
and got result is shown that only to account of the necessary optimum processing flow to on-board navigational infor-
mation, possible provide competitiveness of the motion plane in echelon. 


