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АЛГОРИТМ УПРАВЛЕНИЯ ДВИЖЕНИЕМ ПЛАНИРУЮЩЕГО 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА НА КОНЕЧНОМ УЧАСТКЕ ПОЛЁТА

В статье представлен алгоритм управления планирующим летательным аппа-
ратом, совершающим на конечном участке полёта манёвр, заданный совокупностью 
точек в пространстве в качестве промежуточных точек наведения. Алгоритм по-
зволяет осуществлять манёвр заданной конфигурации при малых углах атаки и тем 
самым сокращать потери скорости и времени полёта.
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метод требуемых ускорений.

A.V. Tanygin, L.D. Gorchenko

ALGORITHM CONTROL OF AN AIRCRAFT’S 
PLANING MOTION AT THE FINAL PART OF FLIGHT

The control algorithm of the planning vehicle performing on the fi nal part of the fl ight 
maneuver given by a set of points in space as intermediate guidance points is considered in 
the article. The algorithm makes it possible to maneuver a given confi guration at a small 
angles of attack and thereby reduce the loss of sped and time.
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Скорость движения планирующего летательного аппарата (ПЛА) и, как следствие, 
время, затрачиваемое на осуществление манёвра, являются важными факторами, вли-
яющими на эффективность манёвра. Потери скорости определяются противодействи-
ем силы притяжения Земли (при кабрировании) и аэродинамической силы лобового 
сопротивления, направление которой противоположно вектору скорости.

При разработке алгоритма управления ПЛА на конечном участке траектории не-
обходимо учитывать особенность, заключающуюся в том, что опорные точки манёвра 
заданы на разных высотах и их прохождение требуется организовать при разных углах 
наклона вектора скорости к местному горизонту. С учётом указанной особенности, 
удобной оказывается целевая система координат iM xyz  с началом в очередной опор-
ной точке траектории, ориентация которой однозначно определяется ориентацией её 
первой оси iM x,  ориентированной в пространстве в направлении требуемого дви-
жения в точке iM , ось iM y лежит в вертикальной плоскости, содержащей ось iM x, 
ось iM z  дополняет систему координат до правой [1].

Для обеспечения плавного поворота траектории ориентация оси iM x системы ко-
ординат iM xyz  задаётся единичным вектором:
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где ie  и 1ie 
  – единичные векторы двух соседних звеньев ломаной линии 1 2... ...iM M M  

NM  с общей точкой 1 2... ...i NM M M M . 
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Связь целевой системы координат Mixyz с базовой системой координат, в которой 
осуществляется навигация ПЛА, задаётся в виде матрицы направляющих косинусов.

Отметим, что на участках траектории ПЛА между опорными точками требуется 
целенаправленно изменить направление движения от текущего до требуемого конеч-
ного в заданной точке пространства. Текущее направление определяется направле-
нием текущего вектора скорости ПЛА. Требуемое конечное направление совпадает 
с направлением первой оси целевой системы координат. Направление первой оси це-
левой системы координат задаётся единичным вектором (1) исходя из соображений 
плавного прохождения очередной опорной точки с удобным выходом на следующий 
участок манёвра. 

По краевым условиям сначала определяются требуемые ускорения поперечного 
движения в целевой системе координат:
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где gy – составляющая гравитационного ускорения по оси y;
Tk – текущий интервал времени до конца наведения на опорную точку 

1 2... ...i NM M M M , прогнозируемый в каждом цикле наведения с использованием ги-
потезы о прямолинейном равномерном движении ПЛА на оставшейся части пути;

τ – момент времени из интервала 0   Tk, в который рассчитываются требуемые 
управляющие параметры [2]. 

С использованием вычисленных значений ускорений ,y zW W  определяются 
требуемые значения ускорений в проекциях на оси полускоростной Sxnc  ync znc , а затем 
и на оси скоростной системы координат SxV  yV  zV , что позволяет вычислить значение 
αmp исходя из соотношения:
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где m – масса ПЛА;
( , )

VyC M h – коэффициент аэродинамической подъёмной силы, задаваемый таб-
лично [3].

Из выражений (2), (3) следует, что чем больше будут величины текущих парамет-
ров поперечного движения ПЛА ,  ,  ,  y zy z V V , тем больше будут требуемые значения 
управляющих ускорений ,y zW W , больше будет требуемое значение угла атаки αmp 
и, соответственно, больше будет сила лобового сопротивления Q, снижающая ско-
рость поступательного движения ПЛА.

Уменьшение потерь скорости ПЛА при осуществлении манёвра, заданного сово-
купностью опорных точек, возможно только за счёт уменьшения силы лобового со-
противления, а это достигается только за счёт уменьшения требуемых значений угла 
атаки.

Внесение в бортовой алгоритм наведения ПЛА изменений, которые позволят в ре-
альном полёте осуществлять манёвр заданной конфигурации при малых углах атаки, 
позволят сократить потери скорости и времени движения ПЛА.

Задается переменная ориентация целевой системы координат в краевой задаче 
наведения, в результате чего исходная задача наведения разбивается на множество 
промежуточных краевых задач, при решении которых требуемые значения углов ата-
ки оказываются малыми во всё время наведения. В результате, противодействие дви-
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жению ПЛА силы лобового сопротивления уменьшается, потери скорости движения 
ПЛА и времени на осуществление манёвра ПЛА сокращаются [5].

При задании в краевой задаче наведения ориентации целевой системы координат, 
изменяемой в процессе наведения так, чтобы определяемые по результатам решения 
краевой задачи управляющие параметры и, прежде всего, угол атаки были малыми, 
уменьшает силу лобового сопротивления, и, соответственно, потери скорости и вре-
мени на осуществление манёвра. 

Алгоритм управления включает следующие операции.
1. В базовой системе координат в очередной опорной точке траектории ПЛА за-

дают требуемое конечное положение орта первой оси целевой системы координат:
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За исходное направление орта первой оси целевой системы координат принимают 
единичный вектор, коллинеарный вектору скорости, определяемому по навигацион-
ным измерениям на начальный момент наведения на данную опорную точку:
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2. В плоскости угла между исходным и требуемым конечным направлениями орта 
первой оси задают следующее, отличающееся от исходного на малый угол, положе-
ние этого орта на момент начала наведения на данную опорную точку и рассчитыва-
ют матрицу направляющих косинусов, связывающую целевую систему координат с 
базовой [6]. В каждом следующем цикле наведения орт первой оси целевой системы 
координат поворачивается на малый угол в соответствии с правилом, задаваемым вы-
ражением:
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В качестве момента τ удобно принять величину одного или нескольких циклов 
наведения: k  Tцн, а в качестве интервала времени, остающегося до конца наведе-
ния на точку Mi, удобно принять величину, рассчитываемую с использованием гипо-
тезы о равномерном движении ПЛА на оставшемся участке траектории:
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где ( )ir t  – текущая величина линии визирования точки iM ;
( )

ir
V t  – проекция текущего вектора скорости на линию визирования [4].
В качестве базовой системы координат, в которой определяются текущие навига-

ционные параметры, удобно принять относительную геоцентрическую прямоуголь-
ную систему координат S , ось S  которой направлена вдоль оси вращения Земли 
на север, ось S – в плоскости экватора через Гринвичский меридиан, ось S  допол-
няет систему координат до правой [7]. Матрицу направляющих косинусов, связываю-
щую систему координат S  с целевой системой координат iM xyz  на момент начала 
наведения на точку iM , представим в виде: 
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где 11 / ;V V  12 / ;V V  13 /V V   – проекции орта 0 ( )
0( )i

ix t ;

31 32 33, ,    определяются исходя из условия: 
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вектор радиус-вектора опорной точки iM ;
21 22 23, ,    определяются исходя из соотношения 0 0 0y z x 

  .
Изменение ориентации орта ( )ix t  объясняется изменяемостью направления сум-

мы векторов 0 ( )
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 в выражении (7), в которой 

первый вектор непрерывно уменьшается по модулю от единицы до нуля, а второй 
синхронно увеличивается от нуля до единицы. 

Малость требуемых значений углов атаки объясняется тем, что в каждом цикле 
наведения за счёт требуемого значения угла атаки устраняется только небольшое рас-
согласование между текущим направлением движения ПЛА и промежуточным ко-
нечным направлением. Выход в требуемое конечное направление осуществляется в 
результате многократных малых изменений направлений вектора скорости ПЛА. 

Таким образом, применение разработанного алгоритма наведения ПЛА позволит 
осуществлять манёвр заданной конфигурации при малых углах атаки и тем самым со-
кращать потери скорости и времени движения.
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