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Аннотация. Выполнены серии экспериментальных исследований по выявлению закономерностей 
характеристик системы самолет–летчик при использовании различных типов рычагов управления. 
Предложена модификация структурной модели характеристик управляющих действий летчика, которая 
учитывает влияние различных типов рычагов управления и их характеристик на характеристики систе-
мы самолет–летчик. Показано, что такая модель позволяет получить результаты, близкие к результатам 
экспериментальных исследований.
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Abstract. The present paper is devoted to the modifi cation of the structural model of pilot behavior, which allows 
to evaluate the infl uence of the characteristics and type of inceptor on the properties of the pilot-aircraft system. 
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To this purpose, a series of experiments was performed employing MAI’s ground-based simulator to determine the 
regularities of the pilot-aircraft system when using a center and side stick, diff erent types of control signals sent to the 
fl ight control system (proportional to the displacement and proportional to the forces applied), as well as diff erent 
characteristics of the inceptor (stiff ness and damping). Two confi gurations from the HAVE PIO database were 
selected as the controlled element dynamics, one corresponding to Level I fl ying qualities, the other corresponding 
to Level III. In the experiments, the operators performed a compensatory pitch angle tracking task.

   Studies have shown that in terms of piloting accuracy, the optimum value of center stick stiff ness for both types 
of control signals and controlled element dynamics corresponds to 10 N/cm. With a side stick, the optimum stiff ness 
takes the value 20 N/cm. In all cases considered, the best piloting accuracy is achieved with minimal damping.

   Studies have also shown that the piloting accuracy for a Level I fl ying qualities confi guration is 1.5 and 1.6 
times better when using a center and side stick, respectively, compared to displacement sensing control in a Level I 
confi guration. For a Level III confi guration, this transition is accompanied by an improvement in accuracy by 1.25 
and 1.3 times. In addition to piloting accuracy, force sensing control reduces the equivalent phase delay introduced 
by the pilot and improves other parameters of the pilot-aircraft system.

   Overall, the transition from a traditional DSC-type center stick to a FSC-type side stick results in a 2.3-fold 
improvement in piloting accuracy when controlling confi gurations which belong to the fi rst level of fl ying qualities 
and a 1.9-fold improvement when controlling confi gurations which belong to the third level.

   Based on the results obtained, a modifi cation of the structural model of pilot behavior was proposed. This 
model takes into account the models of visual cue perception and the neuromuscular system, inceptor dynamics, 
correction of information received from proprioceptive feedback which closes the “neuromuscular system + 
inceptor” system. When a command signal is proportional to the displacement, the inceptor model is in the direct 
loop of this system, and when the pilot’s force input is used as such a signal, the inceptor model moves into the 
feedback loop. Diff erent models and parameters of neuromuscular dynamics are used in the study of the eff ects of 
the center and side stick. In addition, the model takes into account noise in the perception of visual and kinesthetic 
information. The spectral density of the latter is proportional to the variance of inceptor displacement. Due to the 
results of experimental studies having shown that the noise components of signals are inversely proportional to the 
stiff ness and directly proportional to the damping, the parameters of inceptor stiff ness and damping are introduced 
into the model of this spectral density.

   The parameters determining the correction of visual and proprioceptive cues are chosen by minimizing a 
functional consisting of the sum of the error signal variance and a summand proportional to the variance of the 
forces applied to the inceptor and its stiff ness. This summand was added to match the optimal values of stiff ness 
obtained in experiments and in mathematical modeling.

   The use of the proposed model makes it possible to obtain results close to the results of experimental studies, 
as well as to assess the infl uence of inceptor characteristics, inceptor type, and the type of control signal on the 
characteristics of the pilot-aircraft system.
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Введение

При решении различных прикладных задач 
динамики и управления полетом (синтез алго-
ритмов регулятора, разработка критериев выбора 
пилотажных характеристик, формирование ди-
ректорных сигналов на экране дисплея) широкое 
распространение получили полунатурное модели-
рование на пилотажных стендах [1–5] и математи-
ческое моделирование системы самолет–летчик. 
Для этого, начиная со второй половины прошлого 
столетия, был разработан ряд подходов к созданию 
математической модели характеристик управ-
ляющих действий летчика. Основными из них 
являются:

классический подход, предложенный в рабо-
тах [6, 7] и базирующийся на использовании часто-
тных методов теории систем с обратной связью;

подход, основанный на теории оптимальных 
систем [8];

структурный подход [9, 10], учитывающий 
дополнительную проприоцептивную обратную 
связь.

Существуют также альтернативные модели дей-
ствий летчика, например на базе нечеткой логики 
[11], стохастического анализа [12], нейросетевого 
моделирования [13].

В работах Московского авиационного института 
[14, 15] получили развитие основные подходы, и 
в последнее время значительное внимание было 
уделено совершенствованию структурной модели 
действий летчика. Модифицированная версия 
этой модели, расширившая возможности для ис-
следования задачи выбора характеристик рычагов 
управления (жесткость, демпфирование), приве-
дена в работе [16]. Оценке влияния параметров 
рычага управления на характеристики системы 
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Рис. 1. Пилотажный стенд ТЛ-39 Рис. 2. Система моделирования усилий MOOG

самолет–летчик также посвящен ряд отечествен-
ных и зарубежных работ [17–22].

Разработке модели предшествовали эксперимен-
тальные исследования влияния жесткости, демпфи-
рования рычага управления, типа передаваемого 
им сигнала в тракт управления на характеристики 
системы самолет–летчик. В настоящей работе эти 
исследования дополнены рядом новых результатов. 
Их обобщение с результатами прошлых исследова-
ний позволило создать приведенную в настоящей 
работе версию структурной модели действий лет-
чика, позволяющую получить достоверные резуль-
таты для различных прикладных задач средствами 
математического моделирования. 

1. Анализ результатов экспериментальных 
исследований по оценке влияния характеристик 
и типа рычага управления

Разработке модифицированной модели харак-
теристик управляющих действий летчика пред-
шествовали экспериментальные исследования на 
пилотажном стенде МАИ (рис. 1), снабженном 
системой имитации усилий на рычагах управления 
(рис. 2). Исследования характеристик системы 
самолет–летчик проводились для двух типов 
рычагов управления — центрального и бокового 
(рис. 3 и 4) — при разных значениях жесткости и 
демпфирования. 

Кроме того, исследовались два типа выходных 
сигналов, поступающих от рычага в систему управ-
ления: сигналов, пропорциональных перемещению 
рычага (рычаг типа DSC — Displacement Sensing 
Control) и прикладываемым к рычагу усилиям 
(рычаг типа FSC — Force Sensing Control). Для 
каждого сочетания этих переменных проводились 
эксперименты для двух объектов управления из 
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Рис. 3. Центральный рычаг управления Рис. 4. Боковой рычаг управления

базы данных Have PIO [23]. Один из них — конфи-
гурация HP 2.1, соответствующая первому уровню 
пилотажных характеристик, а второй — HP 5.10, 
определенный в работе [23] как конфигурация 
третьего уровня пилотажных характеристик. Во 
всех экспериментах операторами (всего в работе 
участвовали три оператора) выполнялась задача 
компенсаторного слежения, в которой входной 
сигнал представлял собой сумму гармоник, амп-
литуды и частоты которых выбирались из условия 
соответствия случайному сигналу со спектраль-

ной плотностью S K
ii

i




2

2 2 2( ) 
 при дисперсии 

входного сигнала i
2 4  см2 и ширине спектра 

i = 0.5 с–1.
Результаты экспериментальных исследований 

влияния жесткости рычага показали, что при 
использовании центрального рычага типа DSC и 
FSC для обеих конфигураций оптимальное зна-
чение жесткости F X, обеспечивающее минимум 
дисперсии сигнала ошибки e

2 , находится в окрест-
ности 10 Н/см. В случае использования бокового 
рычага управления как DSC, так и FSC минимум 
дисперсии ошибки по жесткости достигается при 
F X = 20 Н/см для этих конфигураций.

Что касается демпфирования рычага, то для всех 
исследуемых вариантов его оптимальное значение, 
минимизирующее дисперсию e

2 , соответствует 
минимальному демпфированию рычага F X� . Уве-
личение F X�  сопровождается ухудшением и других 
характеристик системы самолет–летчик: уменьше-
нием частоты среза c и полосы пропускания BW 
(см. табл. 1). 

Таблица 1
Влияние демпфирования рычага на характеристики 

системы самолет–летчик (конфигурация HP 2.1, 
боковой рычаг управления)

F X� , Нс/см e
2,  см2 c, с–1 BW, с–1

2.1 0.224 3.280 3.539
4.2 0.386 2.594 3.113
6.3 0.448 2.099 2.811

Более детальный анализ характеристик системы 
самолет–летчик, полученных при использовании 
центрального и бокового рычагов типа DSC и FSC, 
выполнен при оптимальных значениях F X и F X� . 
Эти результаты приведены в табл. 2. 

Здесь e
2  — дисперсия сигнала ошибки,  x

2  
и  �x

2  — дисперсия отклонения и скорости от-
клонения рычага управления соответственно; 
F

2  — дисперсия усилий, прикладываемых лет-
чиком к рычагу, отнесенная к жесткости рычага 
F X; c — частота среза; BW — полоса пропускания 
замкнутой системы;       

10 1c FSC DSC
 — па-

раметр, определяющий опережение фазовой 
характеристики летчика на частоте  = 10 c–1 при 
использовании рычага типа FSC по сравнению с 
рычагом типа DSC.

Из приведенных результатов видно, что для 
динамической конфигурации первого уровня пи-
лотажных характеристик HP 2.1 как при управле-
нии центральным рычагом, так и при управлении 
боковым рычагом более высокая точность пило-
тирования достигается при использовании рычага 
типа FSC по сравнению со случаем использования 
рычага типа DSC: в 1.5 раз при управлении цент-



А.В. Ефремов, Е.В. Ефремов A.V. Efremov, E.V. Efremov 

Вестник Московского авиационного института. Т. 30. № 1 171 Aerospace MAI Journal, vol. 30, no. 1

ральным рычагом и в 1.6 при управлении боковым. 
При этом разность фазовых характеристик летчика 
на частоте 10 c–1 (    10 1c

), полученных в экспе-
риментах с центральным рычагом типа DSC и FSC, 
составляет 36.7, что эквивалентно уменьшению 
фазового запаздывания сигнала, поступающего 
в тракт управления, на 0.06 с, а при управлении 
боковым рычагом — 149.3, что эквивалентно 
уменьшению фазового запаздывания на 0.26 с.

При управлении боковым рычагом уменьшается 
дисперсия скорости перемещения рычага  �x

2 : в 2 и 
в 1.6 раза в случае использования рычагов типа DSC 
и FSC соответственно.

При переходе от центрального рычага типа 
DSC к боковому рычагу типа DSC частота среза и 
полоса пропускания увеличиваются в 1.1 раза. Так-
же в 2 раза уменьшается дисперсия перемещения 
рычага  x

2  и в 2.1 раза  F F
XF2 2 .

При переходе от центрального рычага типа FSC 
к боковому рычагу типа FSC частота среза увеличи-
вается в 1.2 раза. Дисперсия перемещения рычага 
 x

2  при этом уменьшается в 2.5 раза, относительная 
дисперсия усилий F

2 , прикладываемых летчиком 
к рычагу, — в 2.8 раз.

Аналогично для конфигурации третьего уровня 
пилотажных характеристик HP 5.10 управление 
рычагом типа FSC позволяет добиться более вы-
сокой точности пилотирования по сравнению с 
управлением рычагом типа DSC в 1.3, как при 
использовании центрального рычага, так и при 
управлении боковым рычагом. При этом при ис-
пользовании центрального рычага уменьшается 
фазовое запаздывание на 26.1, что эквивалентно 
уменьшению запаздывания на 0.05 с.

Использование бокового рычага типа FSC вмес-
то бокового рычага типа DSC позволяет добиться 
увеличения дисперсии скорости перемещения 
рычага  �x

2  в 1.3 раза. Параметр запаздывания 
   10 1c

 уменьшается на 71, что эквивалентно 
уменьшению времени запаздывания на 0.12 с.

Переход от центрального рычага типа DSC к 
боковому рычагу типа DSC позволяет добиться 
уменьшения дисперсии ошибки e

2  в 1.4 раза. 
Дисперсия скорости перемещения рычага умень-
шается  �x

2  в 3.4 раза, частота среза c — в 1.6 раза, 
полоса пропускания BW практически не изменя-
ется. При этом дисперсия перемещения рычага  x

2  
уменьшается в 3.7 раза, относительная дисперсия 
усилий F

2 , прикладываемых летчиком, — в 
3.5 раза.

Аналогичный переход для рычагов типа FSC 
сопровождается дальнейшим улучшением всех 
показателей.

Таким образом, в случае управления самоле-
том с пилотажными характеристиками третьего 
уровня, как и в случае управления самолетом с 
пилотажными характеристиками первого уровня, 
использование как центрального, так и бокового 
рычага типа FSC позволяет добиться улучшения 
всех показателей системы самолет–летчик по срав-
нению с рычагами типа DSC.

Переход же от традиционного способа управле-
ния центральным рычагом типа DSC к боковому 
рычагу типа FSC приводит к улучшению точности 
пилотирования в 2.3 раза при управлении самоле-
том с конфигурацией пилотажных характеристик 
первого уровня и в 1.9 при управлении самолетом 
с конфигурацией третьего уровня.

2. Модификация структурной модели 
характеристик управляющих действий 
летчика

Исходя из результатов экспериментальных ис-
следований, приведенных в разделе 1 настоящей 
работы, были сформулированы условия, которым 
должна удовлетворять математическая модель 
управляющих действий летчика. Модель должна 
обеспечивать возможность:

1) моделирования системы самолет–летчик как 
с рычагом типа DSC, так и с рычагом типа FSC;

Таблица 2
Результаты экспериментальных исследований

Объект HP 2.1 HP 5.10
Тип рычага Центральный Боковой Центральный Боковой
Тип сигнала DSC FSC DSC FSC DSC FSC DSC FSC

e
2,  см2 0.32 0.21 0.22 0.14 0.99 0.79 0.69 0.51

 x
2 ,  см2 5.50 5.37 2.81 2.52 14.93 13.96 4.04 4.42

F
2 ,  см2 5.96 5.91 2.38 2.13 13.97 13.09 3.98 4.27

 �x
2 ,  см2/с2 92.47 95.81 45.26 61.67 192.3 173.91 40.69 51.29

c, c–1 2.94 3.14 3.28 3.74 0.91 1.03 1.46 1.51
BW, c–1 3.18 3.60 3.54 4.00 2.17 2.36 1.98 2.05
   10 1c

,  36.7 149.3 26.1 71
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2) моделирования системы самолет–летчик 
как с центральным рычагом управления, так и с 
боковым;

3) оценивания влияния основных характеристик 
рычага управления на характеристики системы 
самолет–летчик.

При этом результаты моделирования должны 
быть достаточно близки к тем, которые получены 
в экспериментальных исследованиях.

Выбранная структурная схема такой модели, 
приведенная на рис. 5, является модифицирован-
ной моделью, разработанной в МАИ [16].

На рис. 5 используются следующие обозначения:

W K
T p
T p

eL
vis

L
L

I

p 


1
1

  — модель коррекции ви-

зуальной информации;
ne — шум восприятия визуальной информации, 

спектральная плотность которого [24]

 S K
T

T
n n n

e L e

L
e e e

 


 


2 2 2

2 21
� ; (1)

W
T T p T p

eL
NM

NM NM NM NM

pNM



 

1

1

1

2 12 2* 
  — 

модель нервно-мышечной системы;
WC — модель объекта управления;

W
K p

T p T p
L
kin n

n n n


 

2

2 2 2 1
 — модель коррекции 

информации, получаемой от проприоцептивной 
обратной связи. В этой модели учитывается прибли-
женная динамика мышечного веретена Wм.в., кото-
рая, исходя из требований соответствия результатов 
моделирования и экспериментальных исследований 
в области низких и средних частот, выбрана в виде 
дифференцирующего звена Wм.в. = p. Выражение 

K p

T p T p
n

n n n
2 2 2 1 

 описывает блок адаптации лет-

чика к проприоцептивной информации;
nx — шум восприятия кинестатической инфор-

мации, спектральная плотность которого

 S Kn n n xx x x
 2 ; (2)

WL
FS  — модель рычага управления, которая 

в общем случае является сложной нелинейной 

системой [25]. В настоящей работе используется 
упрощенная модель рычага, описываемая колеба-
тельным звеном [16], параметры которого зависят 
от характеристик рычага следующим образом:

 FS

XF
m

 ; 2 FS FS

XF
m


�

. (3)

Характеристики рычага FS и FS соответствуют 
характеристикам, при которых были выполнены 
экспериментальные исследования, они приведены 
в табл. 3.

Таблица 3
Характеристики рычагов управления

F X, Н/см
Центральный рычаг Боковой рычаг
FS, c–1 FS FS, c–1 FS

5 11.7 0.4 4.8 1
10 16.5 0.3 6.8 0.7
20 23.3 0.2 9.6 0.5
30 28.6 0.17 11.8 0.4

Выбор параметров модели осуществляется пу-
тем минимизации следующего функционала:

 J e F  min  2 2 . (4)

Составляющими функционала (4) являются 
дисперсия сигнала ошибки e

2 , которую летчик 
стремится уменьшить в задаче компенсаторного 
слежения, и F

2  — дисперсия усилий, прикла-
дываемых летчиком к рычагу. Эта составляющая 
введена в функционал для возможности оценки 
влияния жесткости рычага F X на характеристики 
системы самолет–летчик. Так как согласно выра-
жению (3) увеличение F X приводит к увеличению 
собственной частоты рычага управления FS, то 
при больших значениях F X фазовое запаздывание 
объекта управления уменьшается, что должно 
приводить к уменьшению опережения, вводимого 
летчиком, а следовательно, к уменьшению дис-
персии ошибки e

2 . Однако этого не наблюдается 
в экспериментальных исследованиях, результаты 
которых приведены в работе [16]. Для устранения 
этого несоответствия в настоящей работе предло-

Рис. 5. Структурная схема системы самолет–летчик с модифицированной моделью летчика
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жено ввести весовой коэффициент  как функцию 
жесткости:

    3 10 7 4( )F X . (5)

Исследования показали, что приведенное вы-
ражение позволяет добиться соответствия между 
оптимальными значениями этого параметра, по-
лучаемыми в экспериментах и при математическом 
моделировании.

В процессе оптимизации выбирались парамет-
ры блоков WL

vis  и WL
kin , а именно KL, TL, Kn, Tn, n. 

Остальные параметры остаются постоянными, 
значения их отличны для каждого варианта рыча-
га. Анализ их влияния на характеристики системы 
самолет–летчик показал, что при моделировании 
характеристик центрального рычага управления 
эти параметры соответствуют следующим значе-
ниям: время чистого запаздывания  составляет 
0.2 с, TI = 0.01 c, параметры нервно-мышечной 
системы TNM

*  = 0.1 c, TNM = 0.125 c, NM = 0.7, 
NM = 0.05 c. Согласно результатам, приведен-
ным в разделе 1, использование бокового рычага 
управления позволяет добиться улучшения точ-
ности пилотирования по сравнению со случаем 
использования центрального рычага. При этом 
собственные частоты бокового рычага, использу-
емого в экспериментальных исследованиях, мень-
ше, чем у центрального, что должно приводить к 
обратному эффекту. Для уменьшения дисперсии 
ошибки при задании характеристик бокового 
рычага управления постоянная времени модели 
нервно-мышечной системы TNM

*  принималась 
равной нулю, время запаздывания  = 0.15 с, а 
время запаздывания нервно-мышечной системы 
NM уменьшалось до 0.001 с.

Структурную схему, приведенную на рис. 5, 
можно привести к упрощенной схеме (рис. 6).

Рис. 6. Структурная схема системы самолет–летчик 

На этой схеме W W
W W

W W W
L L

vis L
FS

L
NM

L
FS

L
NM

L
kin


1

 в 

случае, когда сигнал C соответствует перемещению 

рычага X, и W W
W

W W W
L L

vis L
NM

L
FS

L
NM

L
kin


1

, то есть 

когда этот сигнал является усилием F, прикладыва-

емым к рычагF. Выражение для шумового сигнала 

имеет вид �n n n
W

W
e e x

L
kin

L
vis

  .

При условии, что сигналы i и �ne  не коррелиро-
ваны, дисперсия сигнала ошибки e

2  будет соот-
ветствовать следующему выражению:

   e e ei n

2 2 2  � , (6)

где шумовая составляющая сигнала ошибки en�
2  

вычисляются следующим образом:

 


e n n
L !

L !
n e e

S
W W
W W

d� � �
2

0

2
1

1






 . (7)

Выражение для спектральной плотности Sn ne e� �  с 
учетом выражений (1) и (2) примет вид

 S K
T

T

W

W
Kn n n

e L e

L

L
kin

L
vis n xe e e x� �

� 


 



2 2 2

2 2
2

1
. (8)

С учетом этого выражения можно получить 
следующую систему уравнений, позволяющую 
вычислить как дисперсию сигнала ошибки, так и 
дисперсию перемещения рычага управления:

 
A B C

A B C

A B

e e x e

e e x e

e

i

i

1
2

1
2

1
2 2

2
2

2
2

2
2 2

3
2

3

   

   

 

  

  



�

� �

,

,

��e x xC
i

2
3

2 2 







   ,

 (9)

где A B C jj j j, , , , 1 2 3 ,   e e xi i i

2 2 2, ,�  определяются 
несобственными интегралами. В качестве примера 
ниже приведены выражения для несобственных 
интегралов A1,B1,C1, а также дисперсии ei

2 :

 A
K W W

W W
d

T

n L C

L C L

e
1

2

0
2 2

1
1 1

 
 







; (10)
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K

T
W W
W W

d

T

n
L

L C

L C L

e
1

2
2

0
2 21 1

 
 







; (11)

 C
K W W

W W
W

W
d

n L C

L C

L
kin

L
vis

x
1

2

0
1

 





 ; (12)

 


e ii
L C

i
S

W W
d2

0

2
1 1

1






 , (13)

где W W
W W

W W W
L L

vis L
FS

L
NM

L
FS

L
NM

L
kin

* 
1

 как для рычага 

типа FSC, так и для рычага типа DSC.
Дисперсия усилий F

2  вычисляется аналогично 
выражению (6):

   F F Fi n

2 2 2  ; (14)
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 
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; (15)
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где W W
W

W W W
L L

vis L
NM

L
FS

L
NM

L
kin

** 
1

 как для рычага 

типа DSC, так и для рычага типа FSC.
Математическое моделирования системы само-

лет–летчик согласно критерию (5) при постоянном 
значении Knx

, определяющем спектральную плот-
ность Sn nx x

 (см. выражение (2)), показало, что для 
рычага типа FSC его характеристики практически 
не влияют на характеристики системы самолет–
летчик. Эту особенность можно объяснить тем, 
что в этом случае блок WL

FS  находится в обратной 
связи упрощенной структурной схемы системы 
«нервно-мышечная система + рычаг управления» 
(т.е. используется рычаг типа FSC) (рис. 7). В слу-
чае, когда используется рычаг типа DSC, этот блок 
находится в прямой связи. Из частотных характе-
ристик, приведенных на рис. 8, видно, что в случае, 
когда управляющий сигнал пропорционален пере-
мещению рычага, это приводит к их изменению, а 
во втором случае, когда сигнал пропорционален 
прикладываемому усилию, — нет.

Рис. 7. Упрощенная структурная схема системы «нерв-
но-мышечная система–рычаг управления»

В то же время результаты эксперименталь-
ных исследований показывают, что шумовая 
составляющая сигналов обратно пропорцио-
нальна жесткости F X и прямо пропорционально 
демпфированию F X� . Для обеспечения соответ-
ствия результатов математического моделирова-
ния и экспериментальных исследований было 
предложено уровень шума nx представить в виде 
выражения. 

 K
F

F
n

X

Xx
 50

2

4

( )

( )

�

. (17)

Полученная модель позволяет достигнуть со-
ответствия и решить задачу выбора оптимальных 
значений жесткости и демпфирования путем 

математического моделирования. Так же как и в 
результатах экспериментальных исследований, 
наименьшее среднеквадратическое отклонение 
(СКО) сигнала ошибки достигается при F X = 
= 10 Н/см в случае моделирования характеристик 
центрального рычага управления и при F X = 20 Н/см 
в случае моделирования характеристик бокового 
рычага. Аналогично тем же результатам экспери-
ментальных исследований наилучшая точность 
пилотирования достигается при наименьшем де-
мпфировании рычага. Значения e в окрестностях 
оптимальных значений F X и F X� , полученные путем 
математического моделирования, близки к значе-
ниям, полученным в сериях экспериментальных 
исследований.

В качестве примеров, подтверждающих эти вы-
воды, на рис. 9 и 10 приведены результаты влияния 
параметров F X и F X�  на среднеквадратическое от-
клонение сигнала ошибки e для объекта HP 2.1.

Результаты математического моделирования, 
приведенные в табл. 4, также показывают, что при 
оптимальных значениях F X и F X� , в случае, когда 
используется центральный рычаг типа FSC по 
сравнению с центральным рычагом типа DSC при 
моделировании конфигурации HP 2.1 дисперсия 
ошибки меньше в 1.3 раза, при моделировании 
конфигурации HP 5.10 — в 1.1 раза. При переходе от 
бокового рычага типа DSC к боковому рычагу типа 
FSC e

2  уменьшается в 1.4 раз при моделировании 
конфигурации HP 2.1 и в 1.5 при моделировании 
конфигурации HP 5.10.

Кроме того, так же как и в результатах экспе-
риментальных исследований (см. табл. 2), исполь-
зование боковой ручки приводит к уменьшению 
дисперсии ошибки по сравнению со случаем ис-
пользования центрального рычага. 

Таким образом, при переходе от традиционно-
го управления центральным рычагом типа DSC к 
управлению боковым рычагом типа FSC точность 
пилотирования повышается в 1.7 раз как для кон-
фигурации первого уровня пилотажных характе-
ристик, так и для конфигурации третьего уровня 
пилотажных характеристик.

Сравнение частотных характеристик, получен-
ных экспериментально и путем математического 
моделирования при оптимальных значениях 
жесткости и демпфирования показывает, что ре-
зультаты математического моделирования близки 
к результатам экспериментальных исследований 
(см. рис. 11).
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 a) б)

Рис. 10. Зависимость СКО сигнала ошибки от демпфирования рычага, конфигурация HP 2.1

Таблица 4

Дисперсия сигнала ошибки e
2 , полученная в ходе математического моделирования

Тип рычага Центральный Боковой 
Тип управляющего сигнала DSC FSC DSC FSC
HP 2.1 0.274 0.212 0.230 0.160
HP 5.10 0.861 0.764 0.759 0.517

 a) б)

Рис. 9. Зависимость СКО сигнала ошибки от жесткости рычага, конфигурация HP 2.1
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Рис. 11. Сравнение результатов эксперимента (---) и математического моделирования (---) (конф. HP 2.1, 
центральный рычаг DSC)

Выводы

Полученная модифицированная структурная 
модель управляющих действий летчика позволяет 
путем математического моделирования выбирать 
характеристики как центрального, так и бокового 
рычага при формировании управляющего сигнала 
как пропорционального их перемещению, так и 
пропорционального прикладываемым к ним уси-
лиям. Полученные результаты достаточно хорошо 
совпадают с результатами экспериментальных ис-
следований. Оптимальные же значения жесткости 
и демпфирования соответствуют тем, которые 
получены в эксперименте.
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