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Аннотация. Содержание статьи основано на опыте создания и применения аналитико-имитационной 
модели динамики движения самолета для оценки эффективности ограничителей предельных режимов, 
в частности ограничителей угла атаки и нормальной перегрузки. Показана структура модели, подробно 
описаны составляющие ее блоки. Изложена методика применения аппарата нечеткой логики для фор-
мирования моделей управляющих действий летчика. Представлены результаты сравнительной оценки 
эффективности работы активного ограничителя угла атаки и нормальной перегрузки с механическим 
упором и ограничителя с адаптивной коррекцией усилия на ручке управления тангажом.
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Abstract
The article deals with creation and application of the combined analytical and simulation models of aircraft 

motion dynamics for the eff ectiveness assessing of the angle of attack limiters and normal overload.
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Actuality of such models creating and applying , which lies in the fact that the existing models do not allow 
comprehensive accounting for the atmospheric disturbances, operation of the limiter of limit modes and cabin 
indication, as well as the operator activity of the pilot and his model of functioning, was determined in the 
introduction to article.

The main part of the article presents the structure of the model and describes in detail its constituent blocks 
such as a fl ight dynamics model, a model of a limiter of limit modes, blocks for simulating the spiral steep banking 
execution, withdrawal from a dive and landing. A model of the maneuverable aircraft fl ight dynamics with a limit 
mode limiting system provides computing of the kinematic parameters of the aircraft controlled movement with 
the possibility of setting initial conditions. The limit mode limiter model provides an simulation of the active limit 
mode limiter operation.

For the semi-natural modeling conducting, the model is integrated into the structure of the pilot training 
simulator by the network exchange unit. Windscreen indicators models in various operating modes were developed 
for the fl ight information displaying to the pilots.

To carry out semi-natural modeling, the model is integrated as part of the fl ight stand using a network exchange 
unit. Models of windscreen displays in various operating modes have been developed to display fl ight information 
to pilots. A Pocket model is used to simulate a turbulent atmosphere. Karman’s model is employed to the turbulent 
atmosphere modeling.

To ensure simulation modeling, models of the pilot control actions, based on the fuzzy logic apparatus, were 
developed in each task executing block.

The article presents the results of a comparative assessment of the eff ectiveness of active limiter of the angle 
attack and normal overload, comprising a mechanical stop and a limiter with adaptive force correction at the pitch 
control stick. The probability of piloting mission execution without exceeding permissible values of the angle of 
attack and normal overload was selected as the limit modes limiter operating eff ectiveness criterion.

The conclusion contains the inference that the analytical and simulation model application has allowed enhancing 
the number of piloting tasks realization, which, in its turn, has increased the statistical reliability of the evaluating 
the limit modes limiters eff ectiveness.

Thus, a conclusion can be made that the developed analytical and simulation model of aircraft fl ight dynamics 
is applicable for eff ectiveness assessing of the of limit modes limiters.

Keywords: analytical and simulation model of dynamics, model of pilot’s control actions employing fuzzy logic 
apparatus, active limiter of angle of attack and normal overload, limiter with adaptive correction, eff ectiveness 
evaluation of of limit modes limiters
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Введение
Эффективность применения маневренных и 

ограниченно-маневренных самолетов определяет-
ся способностью реализовывать при выполнении 
различных этапов полета близкие к максимально 
допустимым по условиям безопасности значения 
угла атаки и нормальной перегрузки. Предотвра-
щение выхода за пределы эксплуатационных огра-
ничений по углу атаки и перегрузке возлагается 
на экипаж и системы ограничения предельных 
режимов [1].
Однако летные испытания и эксплуатация 

самолетов показали, что существующие системы 
ограничения угла атаки и перегрузки далеко не 
всегда способны предотвратить выход значений 
этих параметров за установленные пределы. Можно 
выделить несколько причин этого:

– потерю скорости при маневрировании;

– избыточную эффективность продольного 
управления;

– проявление «подхвата» (срывного или ско-
ростного) из-за смещения центра давления само-
лета в процессе торможения со сверхзвуковых до 
дозвуковых скоростей или срыва потока с концевых 
участков стреловидного крыла;

– вывод самолета из нисходящего маневра с ма-
лым радиусом искривления траектории на больших 
скоростях полета;

– попадание в зону атмосферной турбулентно-
сти при полете на больших высотах;

– инерционное, аэродинамическое и кинемати-
ческое взаимодействие продольной и боковой форм 
движения самолета при вращении с большими 
значениями скорости крена.
Следовательно, при проведении летных испы-

таний, направленных на оценку эффективности 



С.С. Ивашков, И.С. Моисеева, С.М. Баранцев S.S. Ivashkov, I.S. Moiseeva, S.M. Barantsev

Вестник Московского авиационного института. Т. 31. № 1 Aerospace MAI Journal, vol. 31, no. 1194

работы ограничительных систем, необходимо 
выполнять такие режимы, в которых реализуются 
условия для выхода за ограничения по углу атаки 
и нормальной перегрузке [2]. Однако выполнение 
таких режимов отнюдь не безопасно. Следователь-
но, необходимо математическое сопровождение 
летных испытаний, которое заключается в при-
менении достоверных математических моделей 
динамики движения самолета.
Анализ существующих моделей динамики поле-

та маневренных самолетов, созданных в различных 
организациях (ЦАГИ, ЦНТУ «Динамика», РСК 
«МиГ», ФАЛТ МФТИ, МАИ) [3–5], показал, что 
они не позволяют комплексно учитывать атмосфер-
ные возмущения, работу ограничителя предельных 
режимов и кабинной индикации, а также оператор-
скую деятельность летчика и функционирование 
его модели, позволяющей получать статистически 
достоверные результаты при моделировании.
Таким образом, актуальным является создание 

комбинированной аналитико-имитационной мо-
дели динамики полета маневренного самолета с 
системой ограничения предельных режимов при 
выполнении различных целевых задач пилоти-
рования с использованием модели управляющих 
действий летчика, основанной на применении 
нечеткой логики.
В данной статье описаны основные элементы 

такой модели, а также представлены результаты 
оценки эффективности работы ограничителя угла 
атаки и нормальной перегрузки.

Комбинированная аналитико-имитационная модель 
динамики полета самолета с системой ограничения 
предельных режимов
Комбинированная аналитико-имитационная 

модель динамики полета самолета с системой 
ограничения предельных режимов при выполнении 
вывода из пикирования, виража-спирали и посадки 
включает: модель динамики полета, модель огра-
ничителя предельных режимов, блоки имитации 
выполнения виража-спирали, вывода из пикиро-
вания и посадки, имеющие в своем составе модели 
управляющих действий летчика. Блок сетевого 
обмена обеспечивает взаимодействие элементов 
комбинированной модели с пилотажным стендом, 
имеющим систему электромеханической загрузки 
командного рычага управления тангажом и креном. 
Структура комбинированной аналитико-имита-
ционной модели динамики полета с пилотажным 
стендом представлена на рис. 1.
Модель динамики полета маневренного само-

лета с системой ограничения предельных режимов 
обеспечивает расчет кинематических параметров 
управляемого движения самолета с возможностью 
задания начальных условий. Взаимодействие с эле-
ментами пилотажного стенда осуществляется путем 
сетевого обмена информацией. Математическая 
модель динамики полета включает в себя:

– блок системы дифференциальных и алгебра-
ических уравнений;

– блок  расчета  аэродинамических  сил  и 
моментов;

Рис. 1. Структура комбинированной аналитико-имитационной модели динамики полета с пилотажным стендом
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– блок алгоритмов системы дистанционного 
управления;

– блок шасси;
– блок геометрии, массы, центровки;
– блок силовой установки;
– блок расчета обратных связей по усилиям.
Модель ограничителя предельных режимов 

создана на основе схемы аналогового контура 
ограничителя угла атаки и нормальной перегрузки 
с цифровой системой предупреждения критических 
режимов (СПКР) и дополнена блоком адаптивной 
коррекции усилия на рычаге управления, в котором 
вычисляются значения αсраб и ny сраб, при достиже-
нии которых срабатывают электрогидравлический 
рулевой привод (ЭГРП) ограничителя и генератор 
тряски командного рычага (рис. 2).
Выражения для определения величины хода 

штока ЭГРП XBЭГРП который перемещает дополни-
тельный пружинный загружатель и тем самым из-
меняет расстояние ∆ между командным рычагом и 
загружателем, выглядят следующим образом:
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На рис. 2 обозначены: ωz – скорость тангажа;
φ – угол отклонения стабилизатора; M – число 
Маха; φмакс – максимальный угол отклонения 
стабилизатора на кабрирование; q – скоростной 
напор; kXB, kny, kα, kωz, kφ, kq – коэффициенты 
усиления; фильтры в контурах скорости тангажа, 
перегрузки и угла атаки:

Рис. 2. Модель ограничителя предельных режимов маневренного самолета с цифровой системой
              предупреждения критических режимов и блоком адаптивной коррекции усилия на рычаге
              управления тангажом

W p W p W p
p p p
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Допустимые значения угла атаки и перегрузки, 

с которыми сравниваются соответствующие теку-
щие значения, формируются в цифровом контуре 
штатной системы предупреждения критических 
режимов в зависимости от числа М, конфигурации 
самолета, центровки и наличия вооружения на 
внешних подвесках.
Полунатурное моделирование атаки наземной 

цели осуществляет имитационная модель индика-
ции в режимах «Атака» и «Увод».
Для определения дальности до цели, выхода на 

нее и своевременного вывода самолета по усло-
вию непопадания в зону разлета осколков в блоке 
имитации атаки наземной цели применена модель 
индикации на фоне лобового стекла в режимах 
«Атака» и «Увод» (рис. 3).
Модель индикации в режиме «Атака» форми-

рует сигнал на перемещение директорного кольца 
(рис. 3, поз. 1) и символа положения цели (рис. 3, 
поз. 3). Закон перемещения директорного кольца 
выглядит следующим образом:

Рис. 3. Имитационная модель индикации в режимах
              «Атака» и «Увод»
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где Хдир, Yдир – величины перемещения директорно-
го кольца по горизонтали и вертикали индикатора,  
kφц, ö

k , kΘц, ö
k  – коэффициенты пропорциональ-

ности, ΘЛА – угол наклона траектории самолета,
Θц – угол визирования цели в вертикальной плоско-
сти, φц – угол визирования цели в горизонтальной 
плоскости.
Угол Θц определяется высотой НЛА полета и про-

екцией L расстояния до цели на горизонтальную 
плоскость:

                         ËÀ
ö

H
L

 
   

 
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Проекция L определяется координатами само-
лета и цели в земной системе координат XЛА, ZЛА, 
Xц, Zц следующим образом:
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Модель индикации в режиме «Увод» формирует 
сигнал на сближение уголковых символов «Опас-
ная зона» (рис. 3, поз. 2) и информирует летчика о 
подходе к зоне разлета осколков. При совмещении 
левого и правого символов образуется крест. Рас-
стояние между уголковыми символами ХОЗ умень-
шается пропорционально сокращению расстояния 
до начала маневра Lманевр:

                              ìàíåâðÎÇ ìàíåâð= LX k L .  (8)

Значчение коэффициента пропорционально-
сти kLманевр определяется размером индикатора на 
лобовом стекле в системе визуализации пилотаж-
ного стенда. Расстояние Lманевр до начала вывода 
из пикирования определяется алгоритмом «Увод».

Расчетная схема алгоритма «Увод» приведена на 
рис. 4. На схеме обозначены: Rosk – радиус разлета 
осколков, м; Ru – радиус маневра «Увод», м; Θ – 
угол наклона траектории, градусы; V – скорость 
полета, м/с; Ln – расстояние до цели, м.
Координаты точки начала маневра (Lu, Yu)

в вертикальной плоскости определяются из усло-
вия касания двух окружностей: первая окружность 
представляет собой вертикальное сечение сферы 
разлета осколков Rosk, вторая – криволинейная 
траектория полета с радиусом Ru.
Координаты центра разворота Or(Lr,Yr) опреде-

ляются из совместного решения двух уравнений, 
описывающих:
а) прямую, проходящую через заданную точку  

y – Yn = l    tgΘ, где Yn  =  Hn  +  Rn cosΘ;
б) окружность с известным центром

(l – Ln)2 + y2 = (Ru + Rosk)2,
по соответствующим выражениям:
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 (9)

Координаты точки начала маневра определяют-
ся из соотношений:

                          
 

ìàíåâð

ìàíåâð

=

=

r u

r u

L R
L

Y Y R

 


 

sin
;

cos
cos .

 (10)

Для решения задачи посадки применена модель 
индикации в режиме «Посадка» (рис. 5), в которой 
формируются сигналы на перемещение планок от-

Рис. 4. Расчетная схема алгоритма «УВОД»
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Рис. 5. Имитационная модель индикации в режиме
              «Посадка»

клонения от заданной траектории в вертикальной 
δгл и горизонтальной δк плоскостях

         
 

 
ãë

ê
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z

H V y

Z V z
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    

sin ;

,
 (11)

где Θгл = 3 – угол наклона глиссады, kδгл, kδк, kH, kZ, 
kVy, kVz, kψ – коэффициенты пропорциональности, 
НЛА – текущая высота полета; Vy, Vz – вертикаль-
ная и боковая составляющие скорости, ψ – угол 
рыскания.
Модель атмосферных возмущений позволяет 

определить вектор скорости воздуха W


 как сумму 
вектора, характеризующего неустановившуюся 
(порывы) компоненту gW


, и вектора скорости 

установившегося перемещения воздушных масс sW


:

                                    g sW W W 
  

.  (12)

Установившееся перемещение воздушных масс 
описывается в виде бокового (перпендикулярного 
направлению взлетно-посадочной полосы (ВПП)) 
ветра, скорость которого варьируется в пределах от 
–15 до 15 м/с.
Для описания атмосферных порывов использу-

ется модель атмосферной турбулентности Кармана 
[6]. Характеристиками модели турбулентности 
атмосферы являются:

– интенсивность трех составляющих скорости 
воздушных порывов σv, σw, σu;

– спектральные плотности энергии тех же со-
ставляющих Φv, Φw, Φu;

– функции плотности распределения средних 
квадратических значений составляющих скорости 
воздушных порывов f(σu), f(σv), f(σw);

– линейные размеры зон турбулентности – про-
тяженность L и толщина В.
Принято, что составляющие u, v, w скорости 

воздушных порывов являются проекциями скоро-

сти порыва на оси Ox, Oz, Oy связанной системы 
координат.
Спектральные плотности энергии составляю-

щих скоростей воздушных порывов описываются 
выражениями:
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где Ω – пространственная частота, м–1;  Lv, Lw, 
Lu – интегральные масштабы турбулентности в 
продольном, поперечном и вертикальном на-
правлениях, м.
Значения Lv, Lw, Lu для разных диапазонов вы-

сот H:
– при 10 < H ≤ 200 м Lu, Lv = 200 м, Lw = H;
– при 200 < H ≤ 760 м Lu = Lv = Lw = H;
– при H > 760 м Lu = Lv = Lw = 760 м.
Интенсивность составляющих скорости воздуш-

ных порывов определяется с помощью их средних 
квадратических значений по формуле

                       
1
2

, , , , ,u v w u v w d




 
     

  
  (15)

где σu,v,w – интенсивность составляющих скорости 
воздушных порывов; Φu,v,w(Ω) – спектральные 
плотности энергий продольной u, поперечной v, 
вертикальной w составляющих скорости воздушных 
порывов.
Функция плотности распределения средних 

квадратических значений составляющих скорости 
воздушных порывов при полете в турбулентной 
атмосфере определяется по формуле
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b b

p
b b
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 (16)

где р1, р2 – вероятность полета в зоне умеренной и 
интенсивной турбулентности; b1, b2 – коэффици-
енты, характеризующие умеренную и интенсивную 
турбулентности.
Относительная повторяемость составляющих 

u, v, w скорости порывов воздуха определяется по 
формуле
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 (17)

где N(u,v,w) – число превышений в единицу време-
ни кривыми u, v, w заданного уровня uзад, vзад, wзад; 
N0(u,v,w) – число превышений в единицу времени 
кривыми u, v, w уровня u = v = w = 0.
Протяженность L и толщина В турбулентных зон 

достигают значений L ≤ 400 км и В ≤ 2,5 км.
Для анализа воздействия турбулентных по-

рывов ветра на самолет использовалась модель 
стационарной замороженной турбулентности [7]. В 
модели считается, что случайный вектор скоростей 
ветра зависит только от координат, но не зависит 
от времени (гипотеза Тейлора). Такая гипотеза 
практически приемлема при условии, что скорость 
летательного аппарата значительно больше скоро-
сти ветра.
Исходными данными для задания случайных 

скоростей порывов являются форма спектральной 
плотности, масштаб и дисперсия. В случае изо-
тропной турбулентности энергетическая функция 
спектральной плотности имеет вид [8]

                      2 2

4
, , .

4

y
j x y z

E
S

  
   


 (18)

Функции спектральной плотности от меньшего 
числа переменных определяются путем интегри-
рования:

                 , , , ,j x z j x y z yS S d




        (19)

                       , , .j x j x z zS S d




      (20)

В приземном слое атмосферы (H < 300 м) пара-
метры спектральных плотностей различных ком-
понентов скорости ветра различны и изменяются 
с изменением высоты [9]. Использованная в работе 
модель взята из [10]:
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 (21)

Принято, что ортогональные компоненты по-
рывов не коррелированы. В таком случае известные 
спектральные плотности для различных компо-
нентов позволяют задавать случайные реализации 
скоростей порывов. В данной работе учитывается 

распределение скоростей порывов по длине x само-
лета и размаху крыла z. Распределение скоростей 
порывов по высоте самолета не учитывается, по-
скольку считается, что высота самолета значительно 
меньше его длины и размаха крыла
Наиболее общим способом задания реализаций 

является представление скоростей ветра в виде 
рядов Фурье. В случае двумерной турбулентности 
компоненты скорости порыва задаются в виде [7]
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M N
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j i

ik xi zj
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, cos
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 (22)

где Aik и Bik – независимые случайные гауссовские 
величины с дисперсиями 

 ik ik j xi zj x zD A D B S k             , , 1,2,3.

Для получения необходимого объема статисти-
ческих данных при имитационном моделировании 
была создана модель управляющих действий лет-
чика с применением нечеткой логики. В отличие 
от известных методов формирования модели 
управляющих действий летчика [11–15], нечеткая 
логика имеет ряд преимуществ. Во-первых, не-
четкая логика формируется на основе логических 
предпосылок, лежащих в основе операторской 
деятельности человека. Во-вторых, нечеткая ло-
гическая модель более проста для понимания, чем 
математическая модель аналогичного назначения 
на основе дифференциальных или разностных 
уравнений. В-третьих, нечеткие модели оказыва-
ются более простыми для аппаратной реализации 
по сравнению с классическими алгоритмами управ-
ления техническими системами. В-четвертых, не-
четкие модели позволяют решать многоконтурные 
многоканальные задачи управления [16].
При решении задач вывода из пикирования, 

виража-спирали и посадки летчик задействует 
продольный и поперечный каналы управления. 
Анализ выполнения летчиками исследуемых задач 
показал, что они осуществляют управление по двум 
параметрам в каждом из каналов управления. Так, 
например, при заходе на посадку летчики контро-
лируют положение планок отклонения от заданной 
траектории δгл и δк по индикации на лобовом сте-
кле, а также скорость их перемещения.
В связи с этим целесообразно формировать 

модель летчика как систему, состоящую из двух 
нечетких регуляторов F1 и F2, первый из которых 
позволяет определить величину перемещения ры-
чага управления в канале тангажа Хв мод, а второй – в 
канале крена Хэ мод
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где pвл, pэл – текущие кинематические параметры 
движения самолета (перегрузка, угол крена, вер-
тикальная скорость и т. д.), анализируя значение 
и скорость изменения которых летчик формирует 
управление в продольном и поперечном каналах; 

ë ë ë

çàä
â â âp p p    и 

ë ë ë

çàä
ý ý ýp p p    – рассогласо-

вания между заданными и текущими значениями 
кинематических параметров движения; Т – время 
завершения моделирования. Перемещение рычага 
ограничивается минимальным и максимальным зна-
чениями (Xв min ≤ Xв мод ≤ Xв max, Xэ min ≤ Xэ мод ≤ Xэ max).
Ключевым фактором в создании моделей управ-

ляющих действий летчика является настройка 
параметров нечетких регуляторов. Для этой цели 
разработана методика создания модели [17].
В первую очередь формируется банк данных, 

содержащий информацию об управляющих дей-
ствиях летчика (группы летчиков) и значениях 
кинематических параметров движения самолета 
на этапе выполнения конкретной задачи пилоти-
рования. Такой банк может быть создан на основе 
обработки материалов летных или полунатурных 
на пилотажном стенде экспериментов.
В результате анализа банка данных определяется 

информация (входные параметры модели), ис-
пользуя которую летчик формирует управляющие 
воздействия командным рычагом. При выполне-
нии «виража-спирали» входными параметрами 
приняты рассогласования по углу атаки ∆α или 
нормальной перегрузке ∆ny и углу крена ∆γ, при вы-
полнении посадки – сигналы перемещения планок 
отклонения от заданной траектории δгл, δк. При 
атаке наземной цели – положение директорного 
кольца Xдир, Yдир(на этапе наведения на цель) и рас-
согласования по нормальной перегрузке ∆ny и углу 
крена ∆γ (при выводе из пикирования). В качестве 
выходных параметров модели приняты скорости 
перемещения командного рычага по крену ý ìîäX  
и â ìîäX  .
На основе полученной информации создается 

модель управляющих действий летчика 1-го при-
ближения. При этом настраиваемыми параметрами 
являются: количество термов входных и выходных 
параметров, тип функций принадлежности и их ха-
рактеристики, нечеткая база знаний. В общем виде 
во всех исследуемых задачах нечеткий регулятор 
для управления в продольном канале настраивается 
согласно следующей логике:

        

   
   

ë ë ë ë

ë ë

â â â â

â â âìîäi j k

F p p X p p

p a p a Y X d

i l j m k n

   

      

  

 



1

1, 2,

, ,

,

1, , 1, , 1, ,

 (24)

где  
ë ëâ âX p p ,  – вектор входных параметров мо-

дели; a1,i и a2,j – i-й и j-й лингвистические термы 
входных параметров; 

ë ëâ âq i jp a p a    , 2,  – правила 
нечеткой базы знаний, dk – k-й лингвистический 
терм выходного параметра  âìîäY X ; l, m, n – ко-
личество лингвистических термов входных и вы-
ходной переменных.
Каждый лингвистический терм (a1,i; a2,j; ak;

i l1, ; j m1, ; k n1, ) формализуется гауссовой 
функцией принадлежности
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где b1,i, b2,j, bk – математическое ожидание случай-
ной величины; c1,i, c2,j, ck – среднее квадратическое 
отклонение случайной величины, x1, x2, y – значе-
ния входных и выходного параметров.
Выбор такого типа функции принадлежности 

обусловлен ее достаточной гибкостью и простотой 
– она задается лишь двумя параметрами [17]. Это 
позволяет сократить размерность задачи при по-
следующем обучении модели.
Аналогично настраивается нечеткий регулятор 

для управления в канале крена

      

   
   

ë ë ë ë

ë ë

ý ý ý ý

ý ý ýìîäi j k

F p p X p p

p a p a Y X d

i l j m k n

   

      

  

 



2

1, 2,

, ,

;

1, , 1, , 1, .

 (26)

Модель 1-го приближения подлежит «обуче-
нию» путем оптимизации нечетких регуляторов 
F1 и F2 с использованием эталонной выборки из 
банка данных. Оптимизация проводится мето-
дом Бройдена–Флетчера–Голфарбда–Шэнно 
[18]. Целевой функцией оптимизации является 
минимизация значения средней квадратической 
ошибки между выходными значениями эталон-
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ной выборки и сформированного нечеткого 
регулятора [19]:

           
M

r r
r

f I O Y F X I O
M 

    
2

1

1, , , min,  (27)

где F(Xr, I, O) – значение выхода нечеткого регулятора 
при соответствующем векторе входных параметров 
эталонной выборки  

ë ë

îáó÷ îáó÷
â âr r rX p p  , ; матрицы оп-

тимизируемых параметров функций принадлежности

   

    n nl l m m

b c b c b c
I O

b cb c b c

                 

   
1,1 1,1 2,1 2,1 1 1

1, 1, 2, 2,

, ;

 îáó÷

rr BY X   – вектор выходных параметров эта-
лонной выборки;

M – объем выборки.
На рис. 6 представлена структура модели 

управляющих действий летчика при выполнении 
виража-спирали, созданная согласно разработан-
ной методике. В продольном канале определяется 
величина Xв и скорость перемещения рычага управ-
ления тангажом âX . . На вход в модель поступают 

Рис. 6. Структура модели управляющих действий летчика при выполнении виража-спирали

сигналы рассогласования угла атаки ∆α и скорости 
его изменения  . Определяется степень принадлеж-
ности значений этих сигналов к тому или иному 
лингвистическому терму (фаззификация).
Для каждого из входных и выходного параметров 

установлено семь термов (NL – «отрицательное 
большое», NM – «отрицательное среднее», NS – 
«отрицательное малое», N – «нейтральное», PS 
– «положительное малое», PM – «положительное 
среднее», PL – «положительное большое»). Логи-
ческие правила связывают термы входных сигналов 
с термами выходных сигналов модели (нечеткий 
логический вывод). На картине функций принад-
лежности выходного сигнала формируется область, 
центр тяжести площади которой соответствует 
значению скорости отклонения рычага управления 
тангажом (дефаззификация). Аналогично осущест-
вляется управление в поперечном канале. Здесь 
входными сигналами служат рассогласование по 
крену и скорость крена ωx, а выходным сигналом – 
характер движения рычага по крену Xэ и ýX .
Модели управляющих действий летчика при 

выполнении вывода из пикирования и посадки 
имеют описанную выше структуру, за исключе-
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нием входных сигналов, о которых упомянуто 
выше.

Результаты оценки эффективности работы ограни-
чителей угла атаки и нормальной перегрузки
С применением созданной аналитико-имита-

ционной модели проведена оценка эффективно-
сти работы активного ограничителя угла атаки и 
нормальной перегрузки с механическим упором и 
ограничителя с адаптивной коррекцией усилия на 
ручке управления тангажом [20].
Оценка эффективности работы ограничителей 

заключается в выполнении летчиками на пилотаж-
ном стенде ряда задач пилотирования: вывода из 
пикирования, виража-спирали, посадки в сложных 
метеоусловиях. Для обеспечения стохастичности 
эксперимента все задачи пилотирования выполня-
ются при различных начальных условиях.
Критерием эффективности работы ограничите-

ля предельных режимов является вероятность вы-
полнения задачи пилотирования без превышения 
допустимых значений угла атаки и нормальной 
перегрузки:

                                         i
i

i

m
P

n
 ,  (28)

где mi – количество реализаций задачи пилотиро-
вания без превышения ограничений, ni – общее 
количество реализаций, i – индекс задачи пило-
тирования.
На первом этапе оценки эффективности прово-

дится полунатурное моделирование на пилотажном 
стенде с участием летчиков. Всего в экспериментах 
приняли участие пять летчиков, каждый из которых 
выполнил по 30 реализаций соответствующей за-
дачи пилотирования.
Для обеспечения статистической достоверности 

на втором этапе проводится имитационное моде-
лирование задач пилотирования с применением 
моделей управляющих действий летчика. Эти мо-
дели формируются с использованием результатов 
полунатурного моделирования с участием летчиков.
На третьем этапе вычисляется критерий эффек-

тивности по каждой задаче пилотирования.
Полученные таким образом результаты сравни-

тельной оценки эффективности работы ограничи-
телей представлены на рис. 7–9.
Анализ полученных диаграмм позволяет утверж-

дать, что ограничитель с адаптивной коррекцией 
эффективнее, чем активный. Также можно сделать 
вывод, что результаты, полученные в полунатурном 
моделировании на пилотажном стенде с участием 
летчиков, схожи с результатами, полученными при 
имитационном моделировании с применением 

Рис. 7. Вероятность Pв–с выполнения виража-спирали
              без превышения ограничений:
              1 – активный ограничитель;
              2 – ограничитель с адаптивной коррекцией

Рис. 8. Вероятность вывода из пикирования Pпик 
              без превышения ограничений:
              1 – активный ограничитель;
              2 – ограничитель с адаптивной коррекцией

Рис. 9. Вероятность посадки ïîñP  в сложных
              метеоусловиях без превышения ограничений:
              1 – активный ограничитель;
              2 – ограничитель с адаптивной коррекцией

модели управляющих действий летчика, создан-
ной с использованием нечеткой логики. Об этом 
свидетельствует коэффициент парной корреляции 
Пирсона [21] (rxy = 0,996).
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Выводы
Разработанная комплексная аналитико-имита-

ционная модель динамики полета самолета с систе-
мой ограничения предельных режимов позволяет 
проводить как полунатурное моделирование с уча-
стием летчиков, так и имитационное моделирование 
с применением моделей управляющих действий лет-
чика, созданных с использованием нечеткой логики.
Данная модель отличается от известных тем, 

что позволяет комплексно учитывать атмосферные 
возмущения, работу ограничителя предельных 
режимов и кабинной индикации и операторскую 
деятельность летчика. Также ее отличительной осо-
бенностью является наличие моделей управляющих 
действий летчика, основанных на нечеткой логике. 
Применение таких моделей позволило увеличить 
количество реализаций задач пилотирования, 
что, в свою очередь, повысило статистическую 
достоверность оценки эффективности работы 
ограничителей предельных режимов. При этом 
результаты, полученные с применением моделей 
управляющих действий летчика, хорошо коррели-
руются с результатами, полученными летчиками на 
пилотажном стенде.
Таким образом, можно сделать вывод о приме-

нимости разработанной аналитико-имитационной 
модели динамики полета самолета для оценки эф-
фективности работы ограничителей предельных 
режимов.
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