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АНОТАЦІЯ 
 

Дипломний проект складає 82 сторінки, в ньому міститься 68 рисунків, 10 

таблиць та 15 використаних джерел. 

Актуальність: Розширення сфер застосування та масовість використання 

безпілотних літальних апаратів (БПЛА) зумовлює актуальність розробки 

ефективних методів їх випробування та налаштування систем керування. 

Мета роботи: розробити спосіб визначення параметрів БПЛА за допомогою 

льотних випробувань ЛА та синтезувати САК одним з вибраним методом синтезу 

з отриманням кращих перехідних характеристик для вибраного типу ЛА. 

Завдання: 

1. Підготовка БПЛА до льотних випробувань. 

2. Видобування даних датчиків бортової авіоніки. 

3. Знаходження передатних функцій та параметрів БПЛА. 

4. Синтез САК запропонованим методом. 

5. Зняття перехідних характеристик синтезованої системи та порівняння з 

початковими параметрами САК. 

Практичне значення: Розроблений алгоритм знаходження передатних 

функцій та параметрів ЛА має велике практичне значення, адже на сьогоднішній 

день існує велика кількість БПЛА літакового типу, які треба вміти 

налаштовувати, щоб отримати якісний політ протягом будь-якої місії. 

Враховуючи те, що більшість даних ЛА невідомі або їх недостатня 

кількість, цей алгоритм може допомогти знайти параметри ЛА, які в подальшому 

будуть використовуватися в  налаштуванні САК та в отриманні кращих 

перехідних характеристик для забезпечення якісного польоту. 

 

 

 

 

 



ANNOTATION 

 

The diploma project consists of 83 pages, including 68 figures, 10 tables, and 15 

references. 

Relevance: The expansion of the application areas and the widespread use of 

unmanned aerial vehicles (UAVs) necessitate the development of effective methods for 

their testing and the tuning of control systems. 

Objective: To develop a method for determining the parameters of UAVs through 

flight tests and synthesizing a flight control system (FCS) using one of the selected 

synthesis methods to achieve better transient characteristics for the chosen type of 

UAV. 

Tasks: 

1. Preparation of UAV for flight tests. 

2. Data extraction from onboard avionics sensors. 

3. Determination of transfer functions and parameters of the UAV. 

4. Synthesis of FCS using the proposed method. 

5. Acquisition of transient characteristics of the synthesized system and 

comparison with the initial parameters of the FCS. 

Practical significance: The developed algorithm for determining transfer 

functions and parameters of UAVs has significant practical value because there is a 

large number of airplane-type UAVs that need to be properly tuned to ensure quality 

flights during any mission. 

Considering that most of the data regarding UAVs is either unknown or 

insufficient, this algorithm can help find the parameters of UAVs that will be used in 

the tuning of the FCS and obtaining better transient characteristics to ensure high-

quality flights. 

 

 

 

 

 



ПЕРЕЛІК УМОВНИХ ПОЗНАЧЕНЬ 
 

БПЛА – безпілотний літальний апарат 

ЛА – літальний апарат 

ЛК – літаюче крило 

КК – канал керування 

КП – контролер польоту 

ДП – дипломний проект 

САК – система автоматичного керування 

ПЗ – програмне забезпечення 

ТАК – теорія автоматичного керування 
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ВСТУП 

 

Безпілотний літальний апарат (БПЛА) – це літальний апарат (ЛА), який не 

потребує присутності пілота на борту, оскільки керується дистанційно або 

автономно. У порівнянні з традиційними ЛА, БПЛА має декілька переваг. Вони 

можуть бути менші та легші порівняно з сучасними літаками, гвинтокрилами та 

іншими повітряними суднами, що дозволяє їм літати на великій висоті з великим 

часом перебування у повітрі. 

З 2014 року в Україні тема БПЛА набула великої популярності, адже ця 

галузь багатогранна і може використовуватись для наступних задач: 

❖ Моніторинг території або розвідка 

❖ Фото- та відеоматеріали високої якості 

❖ Комплекси ударного типу для знешкодження техніки 

❖ Оприскування полів за допомогою агродронів 

Враховуючи сучасні бойові дії, які відбуваються на території України, 

приведемо приклади безпілотних авіаційний комплексів (БпАК) виробництва 

нашої країни для аналізу та вибору технічних рішень: 

➢ БпАК-МП-1 «Spectator» 

Безпілотний авіаційний комплекс, призначений для розвідки. Розроблений і 

вироблений ВАТ «Меридіан» імені С. П. Корольова. БпАК складається з наземної 

станції керування і трьох безпілотних літальних апаратів. Прийнятий на 

озброєння ЗСУ у 2019 році [1].  

 

Рис. 1.1.  БпАК-МП-1 «Spectator» 

https://uk.wikipedia.org/wiki/%D0%9F%D0%BE%D0%B2%D1%96%D1%82%D1%80%D1%8F%D0%BD%D0%B0_%D1%80%D0%BE%D0%B7%D0%B2%D1%96%D0%B4%D0%BA%D0%B0
https://uk.wikipedia.org/w/index.php?title=%D0%9C%D0%B5%D1%80%D0%B8%D0%B4%D1%96%D0%B0%D0%BD_(%D0%92%D0%90%D0%A2)&action=edit&redlink=1
https://uk.wikipedia.org/wiki/%D0%91%D0%B5%D0%B7%D0%BF%D1%96%D0%BB%D0%BE%D1%82%D0%BD%D0%B8%D0%B9_%D0%BB%D1%96%D1%82%D0%B0%D0%BB%D1%8C%D0%BD%D0%B8%D0%B9_%D0%B0%D0%BF%D0%B0%D1%80%D0%B0%D1%82
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➢ БпАК А1-СМ «Фурія» 

Безпілотний авіаційний комплекс розвідки та корегування вогню артилерії. 

Розроблений у 2014 році київським підприємством «Атлон Авіа».  

Станом на 2021 рік було вироблено понад 100 комплексів у різних 

модифікаціях для потреб Збройних Сил України, Національної гвардії України, 

Служби безпеки України [2].  

 

Рис. 1.2. БпАК А1-СМ «Фурія» 

➢ БпАК UKRSPECSYSTEMS PD-2 

Український багатоцільовий БПЛА. Призначений для здійснення повітряної 

розвідки та бойового застосування як носій бомбового навантаження з бойовою 

частиною вагою до 3 кг. Може злітати зі злітної смуги («по-літаковому»), також 

може оснащуватися модулями системи вертикального зльоту та посадки [3]. 

 

Рис. 1.3. БпАК UKRSPECSYSTEMS PD-2 

 

 

 

https://uk.wikipedia.org/wiki/%D0%91%D0%B5%D0%B7%D0%BF%D1%96%D0%BB%D0%BE%D1%82%D0%BD%D0%B8%D0%B9_%D0%BB%D1%96%D1%82%D0%B0%D0%BB%D1%8C%D0%BD%D0%B8%D0%B9_%D0%B0%D0%BF%D0%B0%D1%80%D0%B0%D1%82
https://uk.wikipedia.org/wiki/%D0%A1%D0%BB%D1%83%D0%B6%D0%B1%D0%B0_%D0%B1%D0%B5%D0%B7%D0%BF%D0%B5%D0%BA%D0%B8_%D0%A3%D0%BA%D1%80%D0%B0%D1%97%D0%BD%D0%B8
https://uk.wikipedia.org/wiki/%D0%91%D0%B5%D0%B7%D0%BF%D1%96%D0%BB%D0%BE%D1%82%D0%BD%D0%B8%D0%B9_%D0%BB%D1%96%D1%82%D0%B0%D0%BB%D1%8C%D0%BD%D0%B8%D0%B9_%D0%B0%D0%BF%D0%B0%D1%80%D0%B0%D1%82
https://uk.wikipedia.org/wiki/%D0%9F%D0%BE%D0%B2%D1%96%D1%82%D1%80%D1%8F%D0%BD%D0%B0_%D1%80%D0%BE%D0%B7%D0%B2%D1%96%D0%B4%D0%BA%D0%B0
https://uk.wikipedia.org/wiki/%D0%9F%D0%BE%D0%B2%D1%96%D1%82%D1%80%D1%8F%D0%BD%D0%B0_%D1%80%D0%BE%D0%B7%D0%B2%D1%96%D0%B4%D0%BA%D0%B0
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1 ОГЛЯД СПЕЦІАЛІЗОВАНОЇ ЛІТЕРАТУРИ 

 

Перед оглядом та аналізом літератури наведено тему дипломного проекту та 

його основного завдання. Темою дипломного проекту(ДП) є «Планування 

льотних випробувань безпілотного літального апарату для ідентифікації його 

параметрів ». А основним завданням ДП – визначення параметрів ЛА по каналу 

керування крену та тангажу для синтезу системи автоматичного керування. В 

якості БПЛА було вибрано літак схеми « літаюче крило » (ЛК), відповідно до 

цього ЛА, проведемо огляд спеціалізованої літератури: 

[4] Даний підручник є основним джерелом інформації для навчання 

інжеренів за авіційним напрямом, а саме для розробників систем автоматичного 

керування ЛА, яке затверджене мінестрством освіти України. В даній книзі 

описуються базові знання з теорії автоматичного керування, теоретичної механіки 

та аеродинаміки. За допомогою цієї інформації ми зможемо відбудувати 

математичну та динамічну модель апарату і в подальшому провести синтез 

апарату за кутовим рухом ЛА. 

[5] В даному підручнику досліджуються різні системи автоматичного 

керування в літаках і на борту ракет. Включає додатковий матеріал про: 

ефективність бета-бета зворотного зв'язку як методу отримання координації під 

час поворотів з використанням F-15 як моделі літака; аналіз кореневого місця 

розташування загального прискорювального автопілота, який використовується в 

багатьох керованих ракетах класу «повітря-повітря» та «земля-повітря»; системи 

наведення AIM-9L Sidewinder, а також поворотні ракети; різні типи наведення, 

включаючи пропорційну навігацію та командне наведення за прямою видимістю 

та кутом упередження; сполучення виходу системи керування вогнем директора з 

автопілотом; аналіз багато параметричних систем керування; і методи 

моделювання людини-пілота, а також інтеграція людини-пілота в систему 

управління польотом літака.  

[6] В даному підручнику описана робота контролера на базі ПЗ Mission 

Planner, також приведена, як приклад, математична модель руху літака схеми 

«літаюче крило», описаний алгоритм дослідження та симуляції ЛА в симуляторі 
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Xplane-10. Даний підручник є основним вектором дослідження саме такої схеми 

ЛА та рекомендацій до налаштування. 

[7] Дана книга є основним джерелом інформації для будування спортивних 

літаків. Викладені основні геометричні залежності та їх інтервали. Показані 

основні аеродинамічні характеристики для дослідження геометрії планера і 

розрахунки. 

Вище перечислену літературу в основному буде використано для 

досліження математичної моделі ЛА схеми ЛК, а для синтезу системи наведемо 

основні джерела, які будуть використані для синтезу САК ЛА схеми ЛК: 

[8] В курсі лекції ТАК було розглянуто основи класичної теорії 

автоматичного керування. Також були приведені критерії визначення стійкості 

системи такі як: критерій Гурвіца, годограф Михайлова або визначення стійкості 

за частотними характеристиками. Було також розглянуто популярний регулятор 

САК – ПІД-регулятор, на основі якого побудована система САК ПЗ Mission 

Planner, для прикладу. Не можна оминути основні перехідні характеристики, які 

були розглянуті в цьому курсі та будуть досліджуватись в ДП: час перехідного 

процесу, значення статичної похибки системи, перерегулювання. 

Враховуючи те, що ПІД-регулятор як система придумана дуже давно і 

відповідно методів налаштувань є також багато. Основні методи були виявлені 

емпіричним шляхом, тобто на практичній основі досліджень.  

❖ Ziegler-Nichols closed-loop tuning method 

Цей метод полягає в тому, що ми спеціально вводимо систему в коливання, 

збільшуючи коефіцієнт пропорційної ланки і вже на основі перехідного процесу 

визначаються коефіцієнти ПІД-регулятора.  

Цей метод не завжди добре працює – моментами вводить систему в 

нестабільний стан або неможна добитися менших перехідних характеристик [9]. 

❖ Cohen-Coon Method 

Метод використовується для швидкого налаштування лінійних систем, 

тобто не вище першого порядку. Суть в полягає в наступному: 
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1. Визначається час перехідного процесу, необхідний для досягнення 

63.2% від кінцевого положення 

2. Визначається параметр запізнення системи, який може бути знайдений з 

імпульсної відповіді системи. 

За допомогою цих даних і визначаються параметри ПІД-регулятора [10]. 

❖ ITAE (Integral of Time multiplied by Absolute Error) 

ITAE критерій вимірює інтеграл добутку абсолютної помилки та часу, що 

дозволяє врахувати якість регулювання не тільки за значенням похибки, а й за 

часом протягом якого похибка була виявлена. Чим менше значення критерію, тим 

краще регулювання. Для цього методу можна використовувати будь-який метод 

визначення параметрів ПІД-регулятора, які забезпечують мінімізацію значення 

ITAE критерію. Значення цього критерію має бути меншим за 5-10 для стабільної 

роботи системи [11].  

Висновок до першого розділу: проведено аналіз літератури для формування 

плану виконання дипломного проекту: розробка плану польоту, визначення 

передатних функцій за допомогою даних бортової авіоніки, проведення синтезу 

САК літального апарату.  

Визначення параметрів ЛА та САК проводиться при недостатній інформації 

аеродинамічних, геометричних та частотних характеристик ЛА.  
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2 ВИБІР ТА ОБҐРУНТУВАННЯ ТЕХНІЧНИХ РІШЕНЬ З 

ПЛАНУВАННЯ ПОЛЬОТНИХ ВИПРОБУВАНЬ 

 

Даний пункт обумовлює вибір типу БПЛА та бортової авіоніки. 

В якості досліджуваного БПЛА було вибрано літак типу «літаюче крило» 

(ЛК). Даний тип ЛА має декілька переваг, порівняно з літаками класичного типу: 

за рахунок малого аеродинамічного опору, ми отримаємо велику дальність 

польоту та економію палива або заряду батареї; має високу стабільність при 

прямолінійним траєкторіям польоту. 

2.1.  Основні геометричні та аеродинамічні характеристики 

досліджуваного літального апарату  

 

Рис. 2.1.  ЛК SonicModell AR Wing Pro 

Таблиця 2.1. Основні геометричні характеристики ЛК 

Геометричні характеристики 

Найменування Значення 

Розмах крила, мм 1000 

Довжина, мм 455 

Вага планера, г 580 

Профіль крила HACA 

0014 

Площа крила, дм2 19,8 

Відношення розмаху до 

хорди 

2,6:1 
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Таблиця 2.2. Основні аеродинамічні характеристики ЛК 

Аеродинамічні характеристики 

Найменування Значенн

я 

Максимальна швидкість, км/год 100 

Мінімальна швидкість, км/год < 25 

Максимальний кут по крену, 

град 

45 

Критичний кут атаки, град 15 

Коефіцієнт підіймальної сили > 2,0 

Коефіцієнт опору < 0,035 

Час польоту, хв > 30 

 

2.2.  Опис бортової авіоніки досліджуваного ЛА 

Контролер польоту Matek F405-WTE 

 

Рис. 2.2.  Контролер польоту Matek F405-WTE 

Таблиця 2.3. Основні технічні характеристики контролера польоту (КП) 

Технічні характеристики КП 

Найменування Опис 

MCU STM32F405RGT6, 168MHz, 1MB Flash 

IMU ICM42688-P 

Baro SPL06-001 

OSD AT7456E 

Blackbox MicroSD card slot 

ESP WiFi Telemetry MAVLink, 14dBm 

ExpressLRS 2.4G receiver CRSF protocol, Telemetry 12dBm 

UARTs 6 

PWM outputs 12 

I2C 1 

Input voltage range 6,8~30V (2~6S LiPo) 
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Датчик повітряної швидкості Matek ASPD-4525 

 

Рис. 2.3.  Датчик повітряної швидкості з трубкою Піто 

Таблиця 2.4. Технічні характеристики датчика повітряної швидкості 

Технічні характеристики 

Найменування Значення 

Вхідна напруга, В 4-6 

Датчик MS4525D

O 

Робочий струм, мА 5 

Вихід I2C 

Діапазони тиску, кПа 6,89 

Максимальний тиск, кПа 137,9 

Точність діапазону, % 0,25 

 

Радіоприймач TBS Crossfire Nano RX 

 

Рис. 2.4. Радіо приймач TBS Crossfire Nano RX 
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GPS Beitian BN-880 

 

Рис. 2.5. Модуль GPS з магнітометром 

Таблиця 2.5. Технічні характеристики GPS Beitian BN-880 

Технічні характеристики 

Найменування Значення 

Мікросхема U-BLOX M8030-KT 

Компас ІС HMC5883L 

Інтерфейс UART(GPS), 

I2C(Compass) 

Точність позиціювання, м 2,0 

Точність показників швидкості, 

м/с 

0,1 

Напруга живлення, В 3-5,5 

Споживання струму, мА 50 

Холодний старт, с 46 

 

Відео передатчик RUSH Tank Solo 5.8G 

 

Рис. 2.6. 
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Таблиця 2.6. Технічні характеристики RUSH Tank Solo 5.8G 

Технічні характеристики 

Найменування Значення 

Потужність, мВт 25/400/800/1600 

Кількість каналів 48 

Вхідна напруга, В 7-36 

Вихідна напруга, В 5 

 

2.3. Підготовка до польотних випробувань для отримання даних польоту 

Перш за все треба розуміти, що підготовка ЛА до випробувань є важливим 

етапом для збору даних, тому виділимо три пункти підготовки: 

➢ Підготовка бортової електроніки до тестування 

➢ Передпольотне тестування ЛА  

➢ Тестовий виліт борта 

Підготовка бортової електроніки 

Підготовка бортової електроніки включає в себе: калібрування датчиків 

бортової електроніки для успішного проходження передпольотного тестування, а 

також підготовки борта до польоту. 

2.4. Калібрування датчиків 

2.4.1. Калібрування акселерометра 

Калібрування акселерометра полягає в тому, що ми повинні показати 

датчику різні площини орієнтації в повітрі – і його задача це запам’ятати. 

Натискаючи кнопку Calibrate Accel ми починаємо рухати апарат в 6 різних 

площинах, які відображені на рис. 2.7.  

По можливості проводити калібрування на стенді для уникнення погіршень 

при даній процедурі. 
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Рис. 2.7.  Послідовність калібрування акселерометра 

Після того як операція калібрування пройшла успішно – ми повинні відбити 

рівень апарату в нуль, натискаючи кнопку «Сalibrate level». Цю операцію ми 

проводимо двічі: 

В перший раз ми усуваємо малі неточності в калібруванні попереднього 

пунку. 

А в другий раз ми встановлюємо кут атаки, при якого елевони апарату 

будуть знаходитись в початковому положенні. Враховуючи те, що для даного 

крила критичний кут атаки складає 15 градусів, то виберемо кут атаки 3 градуси 

для відбиття нового рівня. В даному випадку початкове положення сервопривода 

– 1500 PWM [12]. 

2.4.2. Калібрування регулятора обертів 

Калібрування регулятора обертів, далі ESC, можна виконати в 2 способи. 

- Перший спосіб. Для першого способу ми використовуємо апаратуру 

керування. Далі покажемо на блок схемі як виконується калібрування за 

допомогою апаратури.  

 

Рис. 2.8. – Блок-схема калібрування регулятора обертів 
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- Другий спосіб. Тут вже використовуємо ПЗ MissionPlanner і вкладку 

CalibrateESC. Все дуже просто: натискаємо кнопку СalibrateESC і вимикаємо все 

живлення, яке приходить на борт, а потім знову вмикаємо. Після довгого 

звукового сигналу регулятора – калібрування завершено [12]. 

* Калібрування регулятора категорично забороняється зі встановленим пропелером на борту! 

 

2.4.3. Калібрування датчика напруги та струму 

Для даного процесу використовуємо лабораторний блок живлення або 

мультиметр. Суть процесу така: після встановлення відповідних команд та вибору 

портів на контролері ми аналізуємо вихідну напругу та струм на OSD і 

порівнюємо з тією, що показує лабораторний блок живлення і в відповідній 

вкладці ми виставляємо реальне значення. Далі MissionPlanner автоматично 

розраховує вихідну напругу зі струмом. Дану операцію треба проводити при 

різних умовах: 

А) Коли борт лежить в стані спокою 

Б) Коли борт знаходиться під навантаженням 

Замірюючи і порівнюючи значення реальної напруги та струму з тим, що 

показує OSD, ми встановлюємо відповідні коефіцієнти. З практичного досвіду, цю 

операцію треба повторити як мінімум три рази[12]. 

Примітка: після кожного запису треба робити перезавантаження борта як програмне так і 

фізичне. 

2.4.4. Калібрування магнітометра 

Калібрування даного датчика не складне, але повинні бути деякі умови, які 

забезпечать правильне калібрування. 

Перше, сам магнітометр повинен знаходитися якнайдалі від силової частини 

живлення борта. По можливості екранувати сам модуль та живлення борта, щоб 

забезпечити менший вплив інтерференції на датчик. 

Друге, калібрування проводиться в місці, де мінімальна кількість металу та 

силових проводів, станцій, вишок, тощо. 

Третє, використовуючи сторонній компас ми повинні виставити борт в 

напрямку півночі і запустити калібрування. 

Для даної операції ми повинні задіяти дві людини: перша людина слідкує за 

процесом калібрування на комп’ютері, а друга – виконує саме калібрування, яке 
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полягає в тому, що ми повинні обертати борт в різних площинах, доки не 

закінчиться процес калібрування – в цей час польотний контролер виставляє 

зсуви магнітометра по 3-м осям. 

Після калібрування перезавантажуємо борт ФІЗИЧНО, тобто вимикаємо 

живлення, і далі дивимось напрямок курсу апарату і порівнюємо зі стороннім 

модулем.  

*Допускається відхилення до 20 градусів під час польоту 

Після того як ми виконали пункти вище, виконуємо калібрування компасу 

при роботі ESC. Дане калібрування робиться для того, щоб врахувати 

інтерференцію від ESC при роботі мотора та внести програмно корективи для 

правильного визначення курсу [12]. 

2.4.5. Калібрування датчика повітряної швидкості  

Калібрування даного датчика - надважлива операція і вона проводиться так: 

Закриваємо трубку Піто шматком тканини або термоусадки і вмикаємо борт. 

Важливо дати електроніці трохи розігрітись, тобто почекати поки пройде 

холодний старт (для всіх модулів від різний від 1 хв до 15 хв). Після того, як час 

холодного старту вийшов натискаємо кнопку Preflight Calibration. Після 

виконання попереднього пункту виконується тестовий виліт, де ми вмикаємо 

команду на калібрування датчика повітряної швидкості в повітрі. [12]. 

2.5.  Передпольотне тестування літального апарату 

Перш за все, ми повинні перевірити роботі всіх модулів авіоніки і при 

виникненні проблем – їх усунути. Тому по пунктам розпишемо все, що треба 

перевірити. 

1. Перевірка роботи горизонту 

При відхиленнях апарату горизонт повинен повністю повторювати рухи 

апарата. Якщо цього не відбувається – перекалібрувати акселерометр. 

2. Перевірка роботи датчика повітряної швидкості. 

При зовнішньому впливі – повітря, датчик повинен показувати зміну 

значень в MissionPlanner. Різкі зміни або занижені значення не повинні 
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відбуватися, всі значення потрібно перевіряти паралельно з анемометром. Якщо ж 

така ситуація сталася – перевірити хід силіконових трубок (вони не повинні бути 

зігнутими під кутом) до датчика та зробити Preflight Calibration. 

3. Перевірка GPS 

Як у будь-якої електроніки – GPS має холодний старт до 5хв. При даному 

модулі проєкта холодний старт до 46 секунд (інформація даташиту модуля). Якщо 

за даний час модуль не отримав потрібку кількість супутників. За замовчуванням 

ми виставимо 6 супутників(це рекомендована кількість для того, щоб полетіти, 

але якість польоту буде погана). Тому якщо модуль не ловить більше 10 

супутників ми повинні перевірити: проводку, місце знаходження модуля(чи 

сильна інтерференція на модуль, якщо так, то перенести його якнайдалі від 

збурювального чинника). Якщо ж модуль не спіймав жодного супутника – 

перевірити правильність підключення. 

4. Перевірка курсу компаса  

Для перевірки ми повинні використати додатковий апарат, який показує 

правильно напрям на північ, і порівняти його результат з результатом 

MissionPlanner. Якщо значення розбігаються більше аніж на 20 градусів – 

віднести модуль як найдалі від збурювальних чинників інтерференції і 

перекалібрувати. 

5. Перевірка роботи елевонів 

При відхиленні апарата в повітрі елевони повинні автоматично 

стабілізувати апарат, тому перевірка їх роботи край важлива. Перевірку 

виконуємо наступним чином: відхиляємо апарат по крену та тангажу і дивимось 

як відпрацьовують елевони. Для прикладу, якщо по крену ми піднімаємо праву 

консоль, то правий елевон піднімається, а лівий – опускається.  

Якщо сервопривод неправильно корегує елевон – зробити його реверс. І 

повторити виставлення елевонів, тобто підкрутити тяги кабанчиків сервопривода. 

6. Перевірка апарату на вібрації 
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Для цього нам потрібно запустити мотор і дивитися на показання вібрацій – 

вкладка Vibe. Значення вібрацій не повинно бути вище 30 по амплітуді. Якщо ж 

таке сталося – перевірити місце кріплення мотора, по можливості поставити 

демпфуючі кільця; перевірити балансування пропелера. Відмінні значення 

вібрацій не піднімаються вище 10 по амплітуді, а до 20 вважаються достатньо 

добрими. Якщо значення будуть перевищувати 30, то будуть досить великі 

проблема під час польоту по навігаційним режимам – апарат просто впаде. 

2.6. Тестовий виліт борта 

Під час тестового польоту ми перевіряємо роботу САК ЛК, а саме його 

зміни бажаного та реального кута під час польотну. Важливе те, що експеримент 

ми проводимо при початкових значеннях ПІД-регулятора та й ще низки 

параметрів: часова константа сервопривода, обмеження кутової швидкості  по 

крену та тангажу. 

Перший політ повинен бути довгий, адже ми повинні отримати достатню 

кількість даних для обробки результатів, знаходження передатних функцій і 

синтезу САК. 

Після закінчення тестового вильоту – треба скачати файл з даними датчиків 

бортової електроніки і переходити до налаштування ЛА в програмному 

середовищі Matlab/Simulink. 

Висновок до другого розділу: в даному розділі було розглянуто пункти, які 

можуть допомогти підготувати ЛА по випробувань для здобуття даних бортової 

системи. Приведено мінімальні характеристики ЛА та бортової електроніки, які 

використовувались для дослідження 
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3 МАТЕМАТИЧНА МОДЕЛЬ ДИНАМІКИ ЛІТАЮЧОГО КРИЛА 

 

Математична модель руху літака – це математичне вираження процесу руху 

літака з використанням певних припущень та допоміжних фізичних законів та 

формул. Це може бути, наприклад, система диференціальних рівнянь, що 

описують рух літака у тривимірному просторі з врахуванням вплину різних 

факторів, таких як гравітація, аеродинамічний опір, потужність двигуна, тощо. 

Така модель може використовуватися для розробки та тестування систем 

керувань, планування місій, а також імітації реального руху літака в симуляторах. 

 

Рис. 3.1. 

На рис. 3.1. позначено: 

𝑉𝑥 − вектор швидкості відносно осі 𝑂𝑋 

𝑉𝑧 − вектор швидкості відносно осі 𝑂𝑍 

𝑉𝑦 − вектор швидкості відносно осі 𝑂𝑌 

𝑤𝑥 − вектор кутової швидкості відносно осі 𝑂𝑋 

𝑤𝑧 − вектор кутової швидкості відносно осі 𝑂𝑍 

𝑤𝑦 − вектор кутової швидкості відносно осі 𝑂𝑌 
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Опишемо рух літака в просторі за допомогою другого закону Ньютона у 

формі обертального руху: 

 𝑀⃗⃗ = 𝐽 ∗ 𝜀 ⃗⃗   (1) 

Де відповідно: 

𝑀⃗⃗ − крутний момент, який прикладений до тіла 

𝐽 − момент інерції тіла 

𝜀 ⃗⃗ − кутове прискорення тіла відносно інерціальної маси 

(1)  Рівняння ми можемо переписати в системі відліку тіла в такому вигляді: 

 𝑀𝑇⃗⃗ ⃗⃗  ⃗ = 𝐽𝜀𝑇 ⃗⃗⃗⃗  ⃗ + 𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  × 𝐽𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗   (2) 

Де відповідно, 𝜀𝑇  ⃗⃗⃗⃗  ⃗ - кутове прискорення в каркасі тіла, якщо дивитися на 

тіло, а 𝜔𝑇  ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗   - кутова швидкість. 

Далі для запису всіх змінних будемо використовувати матричний метод.  

 𝜀𝑇 = 𝜔𝑇 ̇ =  (

𝑤𝑥̇
𝑤𝑦̇
𝑤𝑧̇

) = (

𝜀𝑥
𝜀𝑦
𝜀𝑧
) (3) 

Матриця моменту інерції J матиме такий вигляд: 

 𝐽 = (

𝐽𝑥 −𝐽𝑥𝑦 −𝐽𝑥𝑧 

−𝐽𝑥𝑦 𝐽𝑦 −𝐽𝑦𝑧
−𝐽𝑥𝑧 −𝐽𝑦𝑧 𝐽𝑧

) (4) 

Моменти інерції, які знаходяться на діагоналях матриці завжди відмінні від 

нуля для будь-якого тіла. Моменти інерції −𝐽𝑥𝑦 та −𝐽𝑦𝑧 описують зв’язок між 

осями і для традиційного літака з нерухомим крилом вони будуть дорівнювати 

нулю, що й спростить початкову матрицю до такого вигляду: 

 𝐽 = (

𝐽𝑥 0 −𝐽𝑥𝑧 
0 𝐽𝑦 0

−𝐽𝑥𝑧 0 𝐽𝑧

) (5) 

Тепер з рівняння (2) виразимо кутову швидкість 𝜀𝑇  ⃗⃗⃗⃗  ⃗. Враховуючи те, що 

більшість параметрів записано в матричному вигляді, то алгоритм знаходження 

кутової швидкості буде відрізнятися від стандартних математичних дій: 
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 𝑀𝑇⃗⃗ ⃗⃗  ⃗ = 𝐽𝜀𝑇 ⃗⃗⃗⃗  ⃗ + 𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  × 𝐽𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗   (6) 

 𝐽𝜀𝑇 ⃗⃗⃗⃗  ⃗ = 𝑀𝑇⃗⃗ ⃗⃗  ⃗ − 𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  × 𝐽𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗   (7) 

Домножимо рівняння (7) на обернену матрицю J-1 

 𝐽−1𝐽𝜀𝑇 ⃗⃗⃗⃗  ⃗ = 𝐽
−1[𝑀𝑇⃗⃗ ⃗⃗  ⃗ − 𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  × 𝐽𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  ] (8) 

Враховуючи властивості матриць, а саме: 

 𝐴−1𝐴 = 𝐸, де 𝐸 − одинична матриця (9) 

То відповідно отримаємо такий результат: 

 𝜀𝑇 ⃗⃗⃗⃗  ⃗ = 𝐽
−1[𝑀𝑇⃗⃗ ⃗⃗  ⃗ − 𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  × 𝐽𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  ] (10) 

 𝜀𝑇 ⃗⃗⃗⃗  ⃗ = 𝐽
−1[−𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  × 𝐽𝜔𝑇 ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  + 𝑀𝑇⃗⃗ ⃗⃗  ⃗] (11) 

Знайдемо обернену матрицю моменту інерції 

Для початку визначимо визначник матриці моменту інерції: 

 det (𝐽) = | 

𝐽𝑥 0 −𝐽𝑥𝑧 
0 𝐽𝑦 0

−𝐽𝑥𝑧 0 𝐽𝑧

| = 𝐽𝑥 ∗ 𝐽𝑦 ∗ 𝐽𝑧 − 𝐽𝑥𝑧
2 ∗ 𝐽𝑦 (12) 

Визначимо мінори матриці: 

𝐴11 = (−1)2 ∗ |
𝐽𝑦 0

0 𝐽𝑧
| = 𝐽𝑦𝐽𝑧  (13) 

𝐴12 = (−1)3 ∗ |
0 0
−𝐽𝑥𝑧 𝐽𝑧

| = 0  (14) 

𝐴13 = (−1)4 ∗ |
0 𝐽𝑦
−𝐽𝑥𝑧 0

| = 𝐽𝑥𝑧 ∗ 𝐽𝑦  (15) 

𝐴21 = (−1)3 ∗ |
0 −𝐽𝑥𝑧
0 𝐽𝑧

| = 0  (16) 

𝐴22 = (−1)4 ∗ |
𝐽𝑥 −𝐽𝑥𝑧
−𝐽𝑥𝑧 𝐽𝑧

| = 𝐽𝑥𝐽𝑧 − 𝐽𝑥𝑧
2   (17) 

𝐴23 = (−1)5 ∗ |
𝐽𝑥 0
−𝐽𝑥𝑧 0

| = 0  (18)  

𝐴31 = (−1)4 ∗ |
0 −𝐽𝑥𝑧
𝐽𝑦 0 | = 𝐽𝑥𝑧 ∗ 𝐽𝑦  (19) 

𝐴32 = (−1)5 ∗ |
𝐽𝑥 −𝐽𝑥𝑧
0 0

| = 0  (20) 

𝐴33 = (−1)6 ∗ |
𝐽𝑥 0
0 𝐽𝑦

| = 𝐽𝑥𝐽𝑦  (21) 
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Обернену матрицю визначаємо за формулою: 

 𝐽−1 =
1

det(𝐽)
(
𝐴11 𝐴21 𝐴31
𝐴12 𝐴22 𝐴32
𝐴13 𝐴23 𝐴33

) (22) 

 𝐽−1 =
1

𝐽𝑥∗𝐽𝑦∗𝐽𝑧−𝐽𝑥𝑧
2 ∗𝐽𝑦

(

𝐽𝑦𝐽𝑧 0 𝐽𝑥𝑧 ∗ 𝐽𝑦

0 𝐽𝑥𝐽𝑧 − 𝐽𝑥𝑧
2 0

𝐽𝑥𝑧 ∗ 𝐽𝑦 0 𝐽𝑥𝐽𝑦

) (23) 

Виконавши нескладні математичні дії, отримаємо: 

 𝐽−1 =

(

 
 

𝐽𝑧

𝐽𝑥𝐽𝑧−𝐽𝑥𝑧
2 0

𝐽𝑥𝑧

𝐽𝑥𝐽𝑧−𝐽𝑥𝑧
2

0
1

𝐽𝑦
0

𝐽𝑥𝑧

𝐽𝑥𝐽𝑧−𝐽𝑥𝑧
2 0

𝐽𝑥

𝐽𝑥𝐽𝑧−𝐽𝑥𝑧
2 )

 
 

 (24) 

Для спрощення зробимо наступний хід. Позначимо: 

 𝐺 = 𝐽𝑥𝐽𝑧 − 𝐽𝑥𝑧
2  (25) 

Тоді отримаємо матрицю в наступному вигляді: 

 𝐽−1 =

(

 
 

𝐽𝑧

𝐺
0

𝐽𝑥𝑧

𝐺

0
1

𝐽𝑦
0

𝐽𝑥𝑧

𝐺
0

𝐽𝑥

𝐺 )

 
 

 (26) 

Маючи всі необхідні параметри, запишемо систему для знаходження 

кутової швидкості: 

 (

𝜀𝑥
𝜀𝑦
𝜀𝑧
) =

(

 
 

𝐽𝑧

𝐺
0

𝐽𝑥𝑧

𝐺

0
1

𝐽𝑦
0

𝐽𝑥𝑧

𝐺
0

𝐽𝑥

𝐺 )

 
 
[(

0 𝑤𝑧 −𝑤𝑦
−𝑤𝑧 0 𝑝
𝑞 −𝑤𝑥 0

)(

𝐽𝑥 0 −𝐽𝑥𝑧
0 𝐽𝑦 0

−𝐽𝑥𝑧 0 𝐽𝑧

)(

𝑤𝑥
𝑤𝑦
𝑤𝑧
) + (

𝑀𝑥
𝑀𝑦
𝑀𝑧

)] (27) 

 (

𝜀𝑥
𝜀𝑦
𝜀𝑧
) =

(

 
 

𝐽𝑧

𝐺
0

𝐽𝑥𝑧

𝐺

0
1

𝐽𝑦
0

𝐽𝑥𝑧

𝐺
0

𝐽𝑥

𝐺 )

 
 
[(

𝐽𝑥𝑧𝑤𝑥𝑤𝑦 + (𝐽𝑦 − 𝐽𝑧)𝑤𝑦𝑤𝑧

𝐽𝑥𝑧(𝑤𝑧
2 − 𝑤𝑥

2) + (𝐽𝑧 − 𝐽𝑥)𝑤𝑥𝑤𝑧
(𝐽𝑥 − 𝐽𝑦)𝑤𝑥𝑤𝑦 − 𝐽𝑥𝑧𝑤𝑦𝑤𝑧

) + (

𝑀𝑥
𝑀𝑦
𝑀𝑧

)] (28) 

Де, (

𝑀𝑥
𝑀𝑦
𝑀𝑧

) − крутні моменти літака 

Крутні моменти літака можна знайти за наступними формулами: 
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 (

𝑀𝑥
𝑀𝑦
𝑀𝑧

) =
1

2
𝜌𝑉𝑎

2𝑆

(

 
 
𝑏[𝐶𝑙0 + 𝐶𝑙𝛽 ∗ 𝛽 + 𝐶𝑙𝑝

𝑏

2𝑉𝑎
𝑝 + 𝐶𝑙𝑟

𝑏

2𝑉𝑎
𝑟 + 𝐶𝑙𝛿𝑎𝛿𝑎 + 𝐶𝑙𝛿𝑟𝛿𝑟 ]

𝑐[𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝛼𝛼 + 𝐶𝑚𝑞
𝑐

2𝑉𝑎
𝑞 + 𝐶𝑚𝛿𝑒𝛿𝑒]

𝑏[𝐶𝑛0 + 𝐶𝑛𝛽𝛽 + 𝐶𝑛𝑝
𝑏

2𝑉𝑎
𝑝 + 𝐶𝑛𝑟

𝑏

2𝑉𝑎
𝑟 + 𝐶𝑛𝛿𝑎𝛿𝑎 + 𝐶𝑛𝛿𝑟𝛿𝑟])

 
 

 (29) 

Але для спрощення розрахунків та моделювання дане рівняння (29) можна 

спростити до вигляду: 

 (

𝑀𝑥
𝑀𝑦
𝑀𝑧

) =
1

2
𝜌𝑉𝑎

2𝑆

(

 
 
𝑏[𝐶𝑙0 + 𝐶𝑙𝑝

𝑏

2𝑉𝑎
𝑝 + 𝐶𝑙𝛿𝑎𝛿𝑎 ]

𝑐[𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝑞
𝑐

2𝑉𝑎
𝑞 + 𝐶𝑚𝛿𝑒𝛿𝑒]

𝑏[𝐶𝑛0 + 𝐶𝑛𝑟
𝑏

2𝑉𝑎
𝑟 + 𝐶𝑛𝛿𝑟𝛿𝑟] )

 
 

 (30) 

Припускаючи відсутність моментів інерції 𝐽𝑧, 𝐽𝑥, 𝐽𝑥𝑧 та аеродинамічних 

зв’язків, які були приведені вище, отримаємо нашу систему рівнянь опису 

динаміки ЛА в наступному вигляді [6]: 

 𝜀𝑥 =
1

2
𝜌𝑉𝑎

2𝑆𝑏[𝐶𝑙0 + 𝐶𝑙𝑝
𝑏

2𝑉𝑎
𝑤𝑥 + 𝐶𝑙𝛿𝑎𝛿𝑎] 

 𝜀𝑦 =
1

2
𝜌𝑉𝑎

2𝑆𝑐
1

𝐽𝑦
[𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝑞

𝑐

2𝑉𝑎
𝑤𝑦 + 𝐶𝑚𝛿𝑒𝛿𝑒] (31) 

 𝜀𝑧 =
1

2
𝜌𝑉𝑎

2𝑆𝑏[𝐶𝑛0 + 𝐶𝑛𝑟
𝑏

2𝑉𝑎
𝑤𝑧 + 𝐶𝑛𝛿𝑟𝛿𝑟] 

Де, відповідно: 

𝜌 − густина повітря 

𝑉𝑎 −швидкість повітря 

𝑆 − площа поверхні крила 

𝑏 − розмах крила 

𝑐 − хорда крила 

𝐶𝑙0 − коефіцієнт підіймальної сили 

𝐶𝑚0 − коефіцієнт моменту кидання 

𝐶𝑛0 − коефіцієнт нульового моменту 

𝐶𝑙𝑝 − коефіцієнт бічного моменту відносно кутової швидкості крену 

𝐶𝑚𝑞 − коефіцієнт крутного моменту відносно кутової швидкості тангажу 
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𝐶𝑛𝑟 − коефіцієнт крутного моменту відносно кутової швидкості рискання 

𝐶𝑙𝛿𝑎 − коефіцієнт підіймальної сили від кута відхилення елерона 

𝐶𝑚𝛿𝑒 − коефіцієнт крутного моменту відносно кута відхилення руля висоти 

𝐶𝑛𝛿𝑟 − коефіцієнт крутного моменту відносно кута відхилення руля напряму 

𝛿𝑎 − кут відхилення елерона 

𝛿𝑒 − кут відхилення руля висоти 

𝛿𝑟 − кут відхилення руля напряму 

𝜀𝑥 , 𝜀𝑦 , 𝜀𝑥 − кутові прискорення відповідних осей 

Висновок до третього розділу: досліджено математичну модель динаміки 

ЛА типу ЛК, виведено рівняння руху ЛА на основі другого закону динаміки. 
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4 РОЗРОБКА ПЛАНУ ПОЛЬОТУ БЕЗПІЛОТНОГО ЛІТАЛЬНОГО 

АПАРАТУ ПРИ СТАНДАРТНИХ КОМАНДАХ КЕРУВАННЯ ОПЕРАТОРА 

ТА МЕТОДИКИ РЕЄСТРАЦІЇ ФАКТИЧНОГО КУТОВОГО ПОЛОЖЕННЯ 

БПЛА В ПОЛЬОТІ 

 

4.1. Розробка плану польоту безпілотного літального апарату 

Планування польоту є важливою складовою безпечного та успішного 

здійснення польотів. Незалежно від мети польоту – чи це зйомка з повітря, 

картографування, розвідка – грамотне планування є ключем до успіху. Воно 

дозволяє забезпечити ефективне використання ресурсів, мінімізувати ризики з 

дотриманням правил. 

Планування польоту передбачає вивчення області польоту, визначення 

оптимального маршруту, врахування безпеки, комунікацію з відповідними 

органами та інше. В процесі планування польоті велику роль відіграє досвід та 

уважність. 

Далі наведемо по пунктам план планування льотних випробувань з описом 

того, які процеси будуть відбуватися. 

4.1.1. План льотних випробувань безпілотного літального апарату для 

збору даних 

1. Визначення мети польоту.  

Основною метою польоту – є збір даних з контролера польоту для 

визначення параметрів бортової системи керування та визначення параметрів 

передатних функцій ЛА. 

2. Визначення місцевості для польоту. 

Так як у нас БПЛА літакового типу, то нам необхідних великий простір для 

запуску з мінімальної кількістю дерев та кущів для уникнення серйозних 

пошкоджень ЛА. В якості тестової місцевості було вибрано поле. 

3.  Визначення маршруту. 
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Для збору даних чіткого маршруту може і не бути, адже основною 

задачею при першому польоту – визначення параметрів бортової САК. 

При другому випробувальному маршруті вже будується місія та 

перевіряється відпрацювання бортової САК під час польоту. 

4. Перевірка дозволів та обмежень 

В цьому пункті ми обов’язково повинні домовитись про дальність та 

висоту польоту, вказавши робочі частоти, при яких відбувається політ. 

Відповідно, вся інформація буде доведена керуючим органам місцевості. 

5. Врахування погодних умов. 

Тестовий політ повинен відбуватися в сонячну погоду без опадів, при 

максимально дозволеному вітрі – до 8 м/с на землі та до 12 м/с в повітрі – ці 

параметри були вибрані для досліджуваного БПЛА. 

6. Перевірка батареї та бортової електроніки 

7. Збір інформації про проведений політ 

В даному пункті ми повинні визначити протяжність польоту, провести 

контроль батареї та цілісності борта. Також зняти файл з даними польотів. 

За допомогою утиліти MAVExplorer відобразимо траєкторію руху літака при 

тестовому польоті та відобразимо кутові відхилення під час польоту. 

 

Рис. 4.1. Траєкторія польоту 
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Рис. 4.2.  Графік відпрацювання кутів БПЛА по осі крену 

 

Рис. 4.3.  Графік відпрацювання кутів по осі тангажу 

4.1.2. План льотних випробувань БПЛА для перевірки роботи 

бортової САК 

1. Визначення мети польоту.  

Основна мета польоту – перевірка роботи САК при стандартних командах 

оператора з апаратури керування(АК). 

2. Визначення місцевості для польоту. 

Зміни з попереднім пунктом відсутні. 

3.  Визначення маршруту 

Першим маршрут – довільний, виконується оператором. 
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Другий маршрут – по побудованій місії з використанням автоматичного 

режиму. 

4. Перевірка дозволів та обмежень 

Зміни з попереднім пунктом відсутні. 

5. Врахування погодних умов. 

Зміни з попереднім пунктом відсутні. 

6. Перевірка батареї та бортової електроніки 

7. Збір інформації про проведений політ 

В даному пункті після виконання польоту за допомогою даних польоту ми 

повинні визначити чи система САК відпрацьовує задовільно. 

4.2. Методики реєстрації фактичного кутового положення 

безпілотного літального апарату в польоті 

В даному пункті ми будемо використовувати два способи визначення 

кутового положення: 

4.2.1. Визначення кутового положення БПЛА в реальному часі 

Використовуючи вкладку tuning ПЗ Mission Planer, ми можемо в реально 

часі виводити дані по крену та тангажу. На наступному рисунку буде 

представлено як це виглядає: 

 

Рис. 4.4. – Кутове положення БПЛА в реальному часі 
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Дана вкладка використовується для візуалізації значення кутового 

положення контролю стабільного польоту БПЛА для забезпечення цілісності 

самого борта. При критичних значенням кута – оператор приймає рішення, яке 

вбереже борт від падіння. 

4.2.2. Визначення кутового положення БПЛА після польоту 

В даному випадку ми використовуємо файл з даними польотного 

контролеру протягом польоту, які зберігаються в карті пам’яті – чорний ящик. 

Наведемо приклад даних тестового польоту БПЛА: 

 

Рис. 4.5. Значення повітряної швидкості протягом польоту  

Використовуючи дані, записані КП, ми можемо визначити передавальні 

функції ЛА. 

Висновок до четвертого розділу: розроблено план польоту для збору даних 

та для перевірки бортової САК. Приведено варіанти відображення кутового 

відхилення БПЛА, а саме під час польоту та після завершення польоту. 
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5 ІДЕНТИФІКАЦІЯ ПАРАМЕТРІВ МАТЕМАТИЧНОЇ МОДЕЛІ 

СИСТЕМИ АВТОМАТИЧНОГО КЕРУВАННЯ БЕЗПІЛОТНОГО 

ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТУ 

 

В даному пункті приводиться алгоритм визначення передатних функцій ЛА 

по крену та тангажу. 

5.1. Визначення передатної функції літального апарату по каналу 

керування крена 

Передатну функцію літака по каналу керування крена будемо знаходити за 

наступним алгоритмом: 

 

Рис. 5.1.  Алгоритм визначення передатної функції БПЛА по каналу 

керування крена 

 

Рис. 5.2. Передатна функція КК крена з вхідними та вихідними 

характеристиками 

На рис. 5.2 позначено наступне: 

𝜹𝒆𝒓 − кутове відхилення елевонів для керування ЛА по крену 

𝝎𝒓 − кутова швидкість ЛА по крену 

𝑷𝒍𝒂𝒏𝒆−𝑹𝑳𝑳 − передатна функція ЛА − канал крена 
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5.1.1. Визначення кутової швидкості літального апарату по крену 

Для визначення реальної кутової швидкості ЛА було використано практичні 

дані зміни кута крену. Далі використовуючи означення похідної, визначимо за 

допомогою програмного пакету Matlab кутову швидкість ЛА по крену. 

Означення похідної: 

 𝑓′(𝑥0) = lim
∆𝑥→0

∆𝑦

∆𝑥
= lim
∆𝑥→0

𝑓(𝑥0+∆𝑥)−𝑓(𝑥0)

∆𝑥
  (32) 

Код програмного середовища Matlab для визначення кутової швидкості 

(Rollrate.m): 

clc 

clear 

%файл для визначення кутової швидкості апарату і передатної 

функції по 

%каналу керування - крен 

% для визначення кутової швидкості об'явимо вектори виміряних 

даних 

%крен 

Roll = ["Roll data"]; 

%час роботи системи 

TimeUS = 0:1:length(Roll)-1; 

TimeUS = TimeUS.'; 

%для знаходження кутової швидкості використаємло функцію diff - 

функція, що 

%обчислює різницю між елементами вектора та отримаємо значення 

кутової 

%швидкості на виході системи 

Roll_rate = diff(Roll)./diff(TimeUS); % кутова швидкість 

plot(Roll_rate);grid on;xlabel("Час, с");ylabel("Кутова 

швидкість по крену, рад/с "); 

 Результат виконання: 
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Рис. 5.3. Зміна кутової швидкості протягом польоту 

Отже, ми визначили вектор даних зміни кутової швидкості протягом 

тестового польоту та відобразили його у вигляді графіку. 

5.1.2. Визначення кутового відхилення елевонів по крену 

Для визначення кутового відхилення елевонів по каналу керування крена 

було використано реальні дані польоту: бажане значення кута для крену; виміряне 

значення кута для крену; значення датчика повітряної швидкості. 

Використовуючи наступну блок-схему, визначимо кутове відхилення 

елевонів [13]: 

 

Рис. 5.4 – Блок-схема визначення кутового положення елевонів 
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Задаючи параметри програмного забезпечення Mission Planner та даних 

польоту в середовищі Matlab, визначимо кутове відхилення 

елевонів(Parametrs_for_roll_elevons.m): 

clc 

clear  

desroll = ["DesRoll data"] 

DesRoll = desroll(1:length(desroll)-10018); 

roll = ["Roll data"] 

Roll = roll(1:length(roll)-10018); 

Airspeed = ["Airspeed data"]; 

% Для опису системи керування кута крену ПІД ПО MissionPlanner 

використаємо стандатні 

% параметри для визначення пропорційної, інтегральної та 

диференціальної 

% складової 

Scaling_Speed = 15; 

RLL2SRV_TCONST = 0.5; %Часова константа в секундах від вимаганого 

до досягнутого кута крену.  

%Більшість моделей добре реагують на значення 0,5.  

%Його можна зменшити для швидшої відповіді, але встановлення 

значення менше, ніж може досягти модель, не допоможе. 

RLL2SRV_RMAX = 2;  

RLL2SRV_P = 0.08; 

RLL2SRV_I = 0.15; 

RLL2SRV_D = 0; 

OMEGA = 1/RLL2SRV_TCONST; 

% Значення диференціальної складової 

K_D = RLL2SRV_D; 

% Запишемо значення пропорційної складової на основі вище 

перечислених параметрів 

K_P = (RLL2SRV_P - RLL2SRV_I * RLL2SRV_TCONST)*RLL2SRV_TCONST - 

RLL2SRV_D; 

% Значення інтегральної складової 

K_I = RLL2SRV_I * RLL2SRV_TCONST; 

Результат виконання:  
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Рис. 5.5. Кутове відхилення елевонів протягом польоту 

Використовуючи блок Simulink «To File » завантажимо вектор даних в 

середовище Matlab для наступних робіт. 

 

Рис. 5.6. Блок «To File» з назвою «delta_roll.mat» 

Отже, ми визначили вектор даних зміни кута елевонів каналу крена. 

5.1.3 Побудова діаграми Bode 

Знаючи вхідний та вихідний сигнал системи (рис. 5.2.) ми можемо за 

допомогою ПЗ Matlab побудувати діаграму Bode, з якої в подальшому ми 

визначимо передатну функцію ЛА по каналу керування крена. 

На основі наступного коду, побудуємо діаграму Bode (Wp_for_roll.m): 
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clc 

clear 

%файл для визначення кутової швидкості апарату і передатної 

функції по 

%каналу керування - крен 

% для визначення кутової швидкості об'явимо вектори ввиміряних 

даних 

%крен 

Roll = ["Roll data"]; 

%час роботи системи 

TimeUS = 0:1:length(Roll)-1; 

TimeUS = TimeUS.'; 

%для знаходження кутової швидкості використаємло функцію diff -

функція, що 

%обчислює різницю між елементами вектора та отримаємо значення 

кутової 

%швидкості на виході системи 

Roll_rate = diff(Roll)./diff(TimeUS); % кутова швидкість 

plot(Roll_rate);grid on;xlabel("Time");ylabel("Roll rate"); 

%для визначення передатної функції нам необхідно визначити 

сигнал, який 

%поступає на вхід системи, тобто сигнал елевонів при команді руху 

по крену 

% значення вхідного сигналу - елевонів 

delta_elevon_roll = ["delta_roll.mat"] 

delta_elevon_roll = delta_elevon_roll.'; 

%далі побудуємо діаграму bode для визначення передатної функції 

другого 

% порядку 

figure 

sys = tfest(iddata(Roll_rate,delta_elevon_roll(1:end-1)),2); 

%оцінка передатної функції 2 порядку 

bode(sys); %побудова діаграми bode 

Результат виконання: 
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Рис. 5.7. Діаграма Bode 

Як видно з графіку АЧХ на рис. 5.7. у нас присутня ланка другого порядку з 

явним затуханням. На наступному рисунку відобразимо приклади графіків АЧХ 

від залежності коефіцієнта демпфування системи, для оцінки затухаючих 

коливань в системі. 

 

Рис. 5.8. Приклад залежності графіків АЧХ з курсу ТАК 

Отже, на рис. 5.7 ми точно бачимо затухаючу ланку. 
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5.1.4. Визначення передатної функції по каналу керування крена 

Передатна функція ЛА по каналу крену має вигляд аперіодичної ланки 2-го 

порядку, тобто коливальної ланки [8]: 

 𝑊(𝑝) =
𝐾(𝑇𝜑𝑝+1)

𝑝2+2ξω𝑎𝑝+𝜔𝑎
2 (33) 

Де, відповідно: 

𝑲− Коефіцієнт підсилення системи 

𝑻𝝋 − Постійна часу крену 

𝛏 − Коефіцієнт демпфування системи 

𝝎𝒂 − власна частота системи 

Маючи діаграму Bode, за допомогою ПЗ Matlab визначимо передатну 

функцію 2-го порядку (Wp_for_roll.m): 

clc 

clear 

%файл для визначення кутової швидкості апарату і 

передатної функції по 

%каналу керування - крен 

% для визначення кутової швидкості об'явимо вектори 

виміряних даних 

%крен 

Roll = ["Roll data"]; 

%час роботи системи 

TimeUS = 0:1:length(Roll)-1; 

TimeUS = TimeUS.'; 

%для знаходження кутової швидкості використаємо функцію 

diff - функція, що 

%обчислює різницю між елементами вектора та отримаємо 

значення кутової 

%швидкості на виході системи 

Roll_rate = diff(Roll)./diff(TimeUS); % кутова швидкість 
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plot(Roll_rate);grid on;xlabel("Time");ylabel("Roll 

rate"); 

%для визначення передатної функції нам необхідно визначити 

сигнал, який 

%поступає на вхід системи, тобто сигнал елевонів при 

команді руху по крену 

% значення вхідного сигналу - елевонів 

delta_elevon_roll = ["delta_roll.mat"] 

delta_elevon_roll = delta_elevon_roll.'; 

%далі побудуємо діаграму bode для визначення передатної 

функції другого 

% порядку 

figure 

sys = tfest(iddata(Roll_rate,delta_elevon_roll(1:end-

1)),2);%оцінка передатної функції 2 порядку 

bode(sys); %побудова діаграми bode 

[num, den] = tfdata(sys, 'v'); 

grid on 

G = tf(num,den) 

Результат роботи: 

 

Рис. 5.9. Розрахована передатна функція по каналу керування крена 

Отже, ми отримали передатну функцію каналу керування крену в такому 

вигляді: 

 𝑊(𝑝)𝑟𝑜𝑙𝑙 =
0.07432𝑝+0.000108

𝑠2+0.1759𝑠+0.11
 (34) 

Визначимо звідси власну частоту ЛА та коефіцієнт демпфування: 

 ω𝑎
2 = 0.11 → ω𝑎 = 0.3317 𝑐

−1 (35) 
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 2ξω𝑎 = 0.1759 →  ξ = 0.2651 (36) 

Щоб точно впевнитись в тому, що система має коливальний характер з 

затуханням – промоделюємо реакцію системи на 1 стрибок. Для цього в 

командному вікні Matlab прописуємо команду ltiview і вибираємо тип графіку 

Step Response. 

 

Рис. 5.10. Реакція системи на одиничний стрибок 

Як видно з рис. 5.10., вище перечисленні міркування були правдиві. Отже 

ми отримали передатну функцію літака по каналу керування крена. 

5.2. Визначення передатної функції літального апарату по каналу 

керування тангажа 

 Передатну функцію літака по каналу керування тангажу будемо 

знаходити за наступним алгоритмом: 
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Рис. 5.11.  Алгоритм визначення передатної функції ЛА – канал тангажа 

 

Рис. 5.12. Передатна функція КК тангажа з вхідними та вихідними 

параметрами 

На рис. 5.12. позначено наступне: 

𝜹𝒆𝒑 − кутове відхилення елевонів для керування по каналу тангажа 

𝝎𝒑 − кутова швидкість ЛА по тангажу 

𝑷𝒍𝒂𝒏𝒆−𝑷𝑻𝑪𝑯 − передатна функція ЛА − канал тангажа 

Визначення кутової швидкості ЛА по тангажу 

Кутову швидкість будемо визначати так само як і в пункті визначення 

кутової швидкості для крену, тобто алгоритм той самий. 

Код середовища Matlab для визначення кутової швидкості(Wp_for_pitch.m): 

clc 

clear 

%файл для визначення кутової швидкості апарату і передатної 

функції по 

%каналу керування - тангаж 
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% для визначення кутової швидкості об'явимо вектори ввиміряних 

даних 

%тангаж 

Pitch = ["Pitch data"] 

%час роботи системи 

TimeUS = 0:1:length(Pitch)-1; 

%для знаходження кутової швидкості використаємло функцію diff - 

функція, що 

%обчислює різницю між елементами вектора та отримаємо значення 

кутової швидкості на виході системи 

Pitch_rate = diff(Pitch)./diff(TimeUS); % кутова швидкість 

plot(Pitch_rate); grid on; ylabel("Кутова швидкість по тангажу, 

рад/с ");xlabel("Час, с"); 

Результат виконання: 

 

Рис. 5.13 – Зміна кутової швидкості по тангажу 

Визначення кутового відхилення елевонів по тангажу 

Для відображення сигналу елевонів по каналу керування тангаж було 

побудовано наступну блок-схему, де додатково внесено блок компенсації кута 

крену [13]. 



      

 
 

     
48 

 Зм. Арк. № докум. Підпис Дата. 

 

 

 

Рис. 5.14. Схема для побудови сигналу елевонів по каналу керування 

тангажа 

Задамо початкові значення для схеми рис. 5.14. : 

Код середовища Matlab (Parameters_for_pitch_elevons.m): 

clc 

clear 

gravity = 9.80665; 

Airspeed = ["Airspeed data"]; 

roll = ["Roll data"]; 

Roll = roll(1:end-10018); 

idx = find(Roll == 0); 

Roll(idx) = 0.001; 

pitch = ["pitch data"]; 

Pitch = pitch(1:end-10018); 

despitch = ["despitch data"]; 

DesPitch = despitch(1:end-10018); 

Airspeed_Scaler = 15; 

PTCH2SRV_RLL = 1; 

% Для опису системи керування кута крену ПІД ПО MissionPlanner 

використаємо стандатні 

% параметри для визначення пропорційної, інтегральної та 

диференціальної 

% складової 

PTCH2SRV_RMAX = 0.3;  
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PTCH2SRV_TCONST = 0.5; 

PTCH2SRV_P = 0.8; 

PTCH2SRV_I = 0.15; 

OMEGA = 1/PTCH2SRV_TCONST; 

% Значення диференціальної складової 

PTCH2SRV_D = 0; 

% Запишемо значення пропорційної складової на основі вище 

перечислених 

% параметрів 

K_P = (PTCH2SRV_P - PTCH2SRV_I * PTCH2SRV_TCONST)*PTCH2SRV_TCONST 

- PTCH2SRV_D; 

% Значення інтегральної складової 

K_I = PTCH2SRV_I * PTCH2SRV_TCONST; 

K_D = PTCH2SRV_D; 

Результат виконання: 

 

Рис. 5.15. Сигнал елевонів протягом польоту 

Побудова діаграми Bode 

Маючи вхідний сигнал – сигнал руху елевонів та вихідний сигнал – кутову 

швидкість по осі тангажу, ми можемо побудувати діаграму Bode для 

відображення частотних характеристик літака по осі тангажу. 
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Код середовища Matlab (Wp_for_pitch.m): 

clc 

clear 

%файл для визначення кутової швидкості апарату і передатної 

функції по каналу керування - тангаж 

% для визначення кутової швидкості об'явимо вектори ввиміряних 

даних 

%тангаж 

Pitch = ["Pitch data"];  

%час роботи системи 

TimeUS = 0:1:length(Pitch)-1; 

TimeUS = TimeUS.'; 

%для знаходження кутової швидкості використаємло функцію diff - 

функція, що обчислює різницю між елементами вектора та отримаємо 

значення кутової 

%швидкості на виході системи 

Pitch_rate = diff(Pitch)./diff(TimeUS); % кутова швидкість 

plot(Pitch_rate); grid on; ylabel("Pitch rate");xlabel("Time") 

%для визначення передатної функції нам необхідно визначити 

сигнал, який 

%поступає на вхід системи, тобто сигнал елевонів при команді руху 

по тангажу 

% значення вхідного сигналу - елевонів 

delta_elevon_pitch = ["delta_elevon_pitch data"] 

%далі побудуємо діаграму bode для визначення передатної функції 

другого порядку 

sys = tfest(iddata(Pitch_rate,delta_elevon_pitch.'),2);%оцінка 

передатної функції 2 порядку 

bode(sys); %побудова діаграми bode визначимо коефіцієнти 

передатної функції 

[num, den] = tfdata(sys, 'v'); 

grid on 

G = tf(num,den) 

Результат виконання:  
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Рис. 5.16. Діаграма Bode КК тангажа 

Аналізуючи графік АЧХ на рис. 5.16., можна зробити висновок що система 

має коливальних характер. Щоб в цьому впевнитись, побудуємо реакцію системи 

на 1-й стрибок: 

 

Рис. 5.17. Реакція системи на 1-й стрибок 

Як бачимо, на рис. 5.17. відображено затухаючі коливання, що ї є 

підтвердженням рис. 5.16. 

На основі цієї діаграми визначили передатну функцію ЛА по тангажа: 
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Рис. 5.18. Передатна функція ЛА по КК тангажа 

Отже, ми отримали наступну передатну функцію: 

 

 𝑊(𝑝)𝑝𝑖𝑡𝑐ℎ =
0.0005058𝑝−3.123𝑒−07

𝑝2+0.04034𝑝+0.00373
 (37) 

Передатна функція ЛА по каналу тангажа має вигляд аперіодичної ланки 2-

го порядку, тобто коливальної ланки [8]: 

 𝑊(𝑝) =
𝐾(𝑇𝜑𝑝+1)

𝑝2+2ξω𝑏𝑝+𝜔𝑏
2 (38) 

Де, відповідно: 

𝑲− Коефіцієнт підсилення системи 

𝑻𝜽 − Постійна часу крену 

𝛏 − Коефіцієнт демпфування системи 

𝝎𝒃 − власна частота системи 

Визначимо коефіцієнт демпфування та власну частоту системи: 

 ω𝑏
2 = 0.00373 → ω𝑏 = 0.0611 𝑐

−1 (39) 

 2ξω𝑏 = 0.04034 → ξ = 0.3301 (40) 

Висновок до п'ятого розділу: проведено аналіз даних бортової 

авіоніки після польоту, на основі яких за допомогою ПЗ Matlab та знань, 

засвоєних під час вивчення ТАК, визначили передатні функції ЛА по 

каналах керування крена та тангажа, які показали власні характеристики 

БПЛА типу ЛК: власні частоти по та коефіцієнти демпфування системи. 
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6 МАТЕМАТИЧНЕ МОДЕЛЮВАННЯ КУТОВОГО РУХУ 

БЕЗПІЛОТНОГО ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТУ ПРИ СТАНДАРТНИХ 

КОМАНДАХ 

 

При математичному моделюванні кутового руху будемо розглядати дві 

команди: 

- Команда на зміну кута, тобто на вхід системи подаємо 1-й стрибок 

- Команда на стабілізацію системи, тобто на вхід системи подаємо 0 

Команди на зміну кута крену 

 

Рис. 6.1. Схема моделювання стандартних команд для крену при 

синтезованій САК 

 

Рис. 6.2. Результат моделювання схеми при синтезованій САК 
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Команди на зміну кута тангажу 

 

Рис. 6.3. Схема моделювання стандартних команд для тангажу при 

синтезованій САК 

 

 Рис. 6.4. Результат роботи схеми при синтезованій САК 

Висновок до шостого розділу: аналіз результатів моделювання показав, що 

при команді стабілізації процес на виході системи дорівнює нулю, а це в свою 

чергу каже, що система себе стабілізує, тобто кут крену та тангажу не змінюється, 

а при вході системи команди на зміну кута крену та тангажу відбувається 

перехідний процес, який досягає свого установленого значення, що каже про те, 

що система встигла змінити кут крену та тангажу на заданий кут. 
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7 СИНТЕЗ ОПТИМАЛЬНОГО РЕГУЛЯТОРА СИСТЕМИ 

АВТОМАТИЧНОГО КЕРУВАННЯ БЕЗПІЛОТНОГО ЛІТАЛЬНОГО 

АПАРАТУ 

 

7.1. Синтез системи автоматичного керування кутовим рухом по 

каналу керування крена 

Для синтезу САК побудуємо наступну систему з врахуванням передатної 

функції ЛА по каналу керування крена: 

 

Рис. 7.1. Блок-схема САК каналу керування крена 

На рис. 7.1. відповідно зображено наступне: 

𝝋з − заданий кут крену 

𝜺𝝋 − похибка кута крену 

𝝎з − задана кутова швидкість 

𝜺𝝎 − похибка кутової швидкості крену 

𝜹𝒓 − кутове відхилення елевона по крену  

𝝎𝒓 − кутова швидкість ЛА по крену 

𝝋− дійсне значення кута крену 

Побудуємо блок-схему(рис. 7.1.) в середовищі Simulink: 
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Рис. 7.2. Блок-схема САК канал керування крен 

Маючи блок-схему каналу керування та передатну функцію літака, 

визначимо перехідні характеристики системи, а саме час перехідного процесу, 

перерегулювання та статичну похибку системи. 

 

Рис. 7.3. Перехідний процес САК при початкових параметрах 

 

Рис. 7.4. Графік похибки від кута крену 
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7.1.1. Визначення перехідних характеристик системи 

Перерегулювання системи 

Перерегулювання – це відхилення вихідної величини від її кінцевого 

значення. Визначається як відсоток максимального перевищення від кінцевого 

значення [14]. 

 𝜎 =
ℎ𝑚𝑎𝑥−ℎ𝑘

ℎ𝑘
∗ 100% (41) 

 

Рис. 7.5. Визначення перерегулювання системи 

Аналізуючи рис. 7.5., ми можемо визначити параметри максимального та 

кінцевого положення: 

 ℎ𝑚𝑎𝑥 = 1.161 (42) 

 ℎ𝑘 = 1.006 (43) 

Визначимо перерегулювання системи: 

 𝜎 =
ℎ𝑚𝑎𝑥−ℎ𝑘

ℎ𝑘
∗ 100% =

1.161−1.006

1.006
∗ 100% = 15.41% (44) 
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Час перехідного процесу 

Час перехідного процесу – час, необхідний системі для досягнення 

стабільного стану після зміни вхідного сигналу. Визначається як час, протягом 

якого вихідна величини не перевищує 5-10% кінцевого положення [14]. 

Знаючи кінцеве положення вихідного сигналу, задамо коридор в 5% від 

вихідної величини: 

 𝜀 = 0.05 ∗ ℎ𝑘 = 0.05 ∗ 1.006 = 0.0503 (45) 

Отже, заданий коридор буде [ℎ𝑘 − 𝜀; ℎ𝑘 − 𝜀] або [0.9557; 1.0563]. 

 

Рис. 7.6. Визначення часу перехідного процесу 

Аналізуючи рис. 7.6., можна зробити висновок, що час перехідного процесу 

дорівнює: 

 𝑡𝑝 = 106.557 𝑐 (46) 
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Cтатична похибка системи 

 

Рис. 7.7. Визначення статичної похибки системи 

Аналізуючи рис. 7.7., можна зробити висновок, що статична похибка має 

наступне значення: 

 𝑥𝑘 = −0.00539 (47) 

Наведемо в таблиці значення перехідних характеристик при початкових 

значення ПІД регулятора: 

Таблиця 7.1. Початкові перехідні характеристики 

Характеристика Значення 

Час перехідного 

процесу, 𝑡𝑝 

106.557 𝑐 

Перерегулювання, 𝜎 15.41% 

Статична похибка, 𝑥𝑘 −0.00539 

 

Аналізуючи методи налаштування ПІД-регулятора, які були представлені в 

попередніх пунктах, було вибрано метод налаштування за допомогою критерію 

ITAE. Адже даний метод може використовувати будь-який метод підбору 

коефіцієнтів для синтезу САК [11]. 
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Математично цей метод описується як: 

 𝑰𝑻𝑨𝑬 = ∫ 𝑡|𝜀(𝑡)|𝑑𝑡
𝑖𝑛𝑓

0
 (48) 

𝑡 − час 

𝜀(𝑡) − динамічна похибка системи 

7.1.2. Синтез САК кутовим рухом критерієм 𝑰𝑻𝑨𝑬 для каналу крена 

Задамо час моделювання від 0 до 20 секунд – проміжок, в якому повинен 

знаходитись час перехідного процесу. 

Підбираючи коефіцієнти імперичним методом, ми повинні досягти значення 

менше 5 для даного критерію. 

Наведемо схему моделювання: 

 

Рис. 7.8. Блок-схема для синтезу САК 

 

Рис. 7.9. – Блок розрахунку критерію ITAE 

Як видно, на рис. 7.9. значення критерію менше за 5, тому синтез проведено 

вірно. Відобразимо графіки перехідного процесу: 
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Рис. 7.10. Графік перехідного процесу 

 

Рис. 7.11 Графік похибки від кута крену 

Відповідно до графіків на рис. 7.10. і рис. 7.11. визначимо перехідні 

характеристики синтезованої системи. 
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Перерегулювання системи 

 

Рис. 7.12. Визначення перерегулювання 

 ℎ𝑚𝑎𝑥 = 1.267 (49) 

 ℎ𝑘 = 0.999 (50) 

 𝜎 =
ℎ𝑚𝑎𝑥−ℎ𝑘

ℎ𝑘
∗ 100% =

1.267−0.999

0.999
∗ 100% = 26.83% (51) 

Час перехідного процесу системи 

Задамо коридор для визначення часу перехідного процесу: 

 𝜀 = 0.05 ∗ ℎ𝑘 = 0.05 ∗ 0.999 = 0.049 (52) 

Отже значення коридору для знаходження часу перехідного процесу буде 

наступний [0.95; 1.048]. 
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Рис. 7.13. – Визначення часу перехідного процесу 

Аналізуючи рис. 7.13. можна зробити висновок, що час перехідного процесу 

має наступне значення: 

 𝑡𝑝 = 7.175 𝑐 (53) 

Абсолютна похибка системи 

 

Рис. 7.14. – Визначення абсолютної похибки системи 

 𝑥𝑘 = −0.00036 (55) 
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Отже при синтезі системи ми отримали наступні перехідні характеристики: 

Таблиця 7.2. Перехідні характеристики синтезованої системи 

Характеристика Значення 

Час перехідного 

процесу, 𝑡𝑝 

7.175 𝑐 

Перерегулювання, 𝜎 26.83% 

Статична похибка, 𝑥𝑘 −0.00036 

 

Порівняємо результати початкової системи та синтезованої. 

Таблиця 7.3. 

САК при початкових параметрах Синтезована САК 

Характеристика Значення Характеристика Значення 

𝑡𝑝 106.557 𝑐 𝑡𝑝 7.175 𝑐 

𝜎 15.41% 𝜎 26.83% 

𝑥𝑘 −0.00539 𝑥𝑘 −0.00036 

Як видно з таблиці 7.3., ми отримали кращі характеристики по часу 

перехідного процесу та статичної помилки, а перерегулювання знаходиться в 

допустимих значеннях. 

7.2. Синтез системи автоматично керування кутовим рухом по каналу 

керування тангажа 

 

Рис. 7.15. Блок-схема САК для каналу тангажа  

Відповідно, на рис. 7.15.  позначено наступне: 
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𝜽з − заданий кут тангажа 

𝜺𝜽 − помилка від кута тангажу 

𝝎з − задана кутова швидкість ЛА 

𝜺𝝎 − помилка від кутової швидкості ЛА 

𝜹𝒑 − сингал кутового положення елевонів 

𝝎𝒑 − кутова швидкість ЛА по тангажу 

𝜽 − дійсний кут тангажу 

 

Рис. 7.16. Блок-схема моделювання канал тангаж 

 

Рис. 7.17. Графіки перехідних характеристик САК КК тангажа 
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Як видно з рисунку 7.17., система не стійка, а отже перехідні 

характеристики прямують у нескінченність. 

7.2.1. Синтез системи за допомогою критерія ITAE каналу керування 

тангажу 

 

Рис. 7.18. синтезована САК ЛА канал тангаж 

 

Рис. 7.19. Графік перехідного процесу КК тангажа 

 

Рис. 7.20. Графік похибки кута тангажа 
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7.2.2. Визначення перехідних характеристик системи каналу 

керування тангажу 

Перерегулювання системи 

 

Рис. 7.21. Визначення перерегулювання 

 ℎ𝑚𝑎𝑥 = 1.200 (56) 

 ℎ𝑘 = 0.9968 (57) 

 𝜎 =
ℎ𝑚𝑎𝑥−ℎ𝑘

ℎ𝑘
∗ 100% =

1.2−0.9968

0.9968
∗ 100% = 20.39% (58) 

Час перехідного процесу 

Визначимо коридор для часу перехідного процесу. 

 𝜀 = 0.05 ∗ ℎ𝑘 = 0.05 ∗ 0.9968 = 0.0498 (59) 

Отже, коридор в якому ми будемо визначати час перехідного процесу [ℎ𝑘 −

𝜀; ℎ𝑘 + 𝜀] або [0.947; 1.0466]. 
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Рис. 7.22.  Визначення часу перехідного процесу 

Аналізуючи рис. 7.22., можна зробити висновок, що час перехідного 

процесу дорівнює: 

 𝑡𝑝 = 9.787 𝑐 (60) 

Значення статичної похибки 

 

Рис. 7.23. Визначення статичної похибки 

 𝑥𝑘 = 0.00323 (61) 
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Порівняємо результати початкової системи та синтезованої 

Таблиця 7.4. 

Враховуючи те, що початкова система не стійка, можна зробити висновок, 

що синтез виконано добре і перехідні характеристики задовільні для САК ЛА. 

Висновок до сьомого розділу: в ході виконання сьомого розділу виконано 

синтезування САК по каналам керування крену та тангажу, внаслідок чого за 

допомогою критерію ITAE було визначено кращі перехідні характеристики 

систем. Також для явного відображення різниці між початковою та кінцевою 

схемою наведено таблиці порівняння перехідних характеристик, що є доказом 

покращення роботи схеми. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

САК з початковими параметрами Синтезована САК 

Характеристика Значення Характеристика Значення 

𝑡𝑝 𝑖𝑛𝑓 𝑐 𝑡𝑝 9.787 𝑐 

𝜎 − 𝜎 20.39% 

𝑥𝑘 𝑖𝑛𝑓 𝑥𝑘 0.00323 
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8 ВИЗНАЧЕННЯ ЧУТЛИВОСТІ СИСТЕМИ АВТОМАТИЧНОГО 

КЕРУВАННЯ ДО ЗМІНИ ЇЇ ПАРАМЕТРІВ ТА ФОРМУВАННЯ 

РЕКОМЕНДАЦІЙ ДО МЕТОДИКИ НАЛАШТУВАННЯ СИСТЕМИ 

АВТОМАТИЧНОГО КЕРУВАННЯ 

 

ПІД-регулятор є одним з основних типів регуляторів, які використовуються 

в системах автоматичного керування. Зміна коефіцієнтів ПІД-регулятора може 

впливати на чутливість системи. 

Пропорційна складова визначає чутливість системи до похибки між 

виміряною і заданої величиною. Збільшення пропорційного коефіцієнту покращує 

відповідь системи на похибку, але надмірне збільшення коефіцієнта може 

призвести до нестабільності системи. 

Інтегральна складова враховую накопичену похибку в часі. Інтегральна 

складова визначає, наскільки швидко система виправляє нев’язку між виміряною і 

заданою величиною. Збільшення коефіцієнта інтегральної ланки може зробити 

систему більш чутливою, але при великому збільшення вводить систему в 

нестабільність. 

Диференційна складова враховує швидкість зміни величини. Вона 

допомагає уникнути зайвих коливань та зменшує реакцію системи на швидкі 

зміни. Збільшення коефіцієнта диференційної ланки може зменшити чутливість 

системи до швидких змін, що може бути корисним для зменшення коливань. 

Для прикладу дослідження візьмемо САК для каналу керування крена. 

Будемо розглядати реакцію системи на зміну одного з параметрів ПІД-регулятора. 
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Рис. 8.1. схема дослідження 

Пропорційна ланка 

 

Рис. 8.2. перехідний процес при значенні 0 пропорційної ланки 

Як видно, час перехідного процесу надто великий – це каже про те, що 

система може не встигнути відпрацювати, в результаті чого ми можемо отримати 

неконтрольований ЛА. 



      

 
 

     
72 

 Зм. Арк. № докум. Підпис Дата. 

 

 

Рис. 8.3. перехідний процес при значення пропорційної ланки 6.5 

Як видно, результат набагато краще, перехідний процес став трохи більше 

10 секунд. 

Інтегральна ланка 

 

Рис. 8.4. перехідний процес при значенні 0 інтегральної ланки 
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Рис. 8.5. перехідний процес САК при значенні інтегральної ланки 0.1 

Як видно з рисунків, збільшення коефіцієнта пропорційності інтегральної 

ланки ввів систему в коливання. 

Диференційна ланка 

Графік перехідного процесу буде такий же самий як в пунктах пропорційної 

та інтегральної ланки при початкових умовах. Тому відразу збільшуємо 

коефіцієнт диференційної ланки. 

 

Рис. 8.6. перехідний процес при значенні диференційної ланки 0.2 
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Як видно з рисунку 8.6., коливань стало менше. 

Аналізуючи пункти дослідження реакцій на зміну параметрів, можна 

зробити висновок, що вони відповідають початковій теорії ПІД-регулятора і його 

складових. Тоді на основі цього викладемо методику налаштування ПІД-

регулятора для САК: 

1. Першим збільшуємо коефіцієнт пропорційності до моменту виникнення 

коливань. Якщо коливання виникли – зменшити коефіцієнт пропорційності. 

2. Другим збільшуємо коефіцієнт інтегральної ланки. Тут треба 

враховувати те, як система поводить себе під час польоту – чи швидко вона 

відпрацьовує. Збільшуємо коефіцієнт доки не отримаємо результат, який нас 

задовільнить. При виникненні коливань – зменшити коефіцієнт. 

3. Третім налаштовуємо диференційну ланку. Якщо при попередній 

пунктах коливання все ж присутні і нічого не змінюється, то збільшуємо 

коефіцієнт диференційної ланки для уникнення коливань. 

Але, якщо ми хочемо отримати кращі перехідні характеристики, то ми 

повинні використати критерій ITAE і діяти за наступним планом: 

1. Використовувати вже налаштовану систему 

2. Виставити час моделювання до 20 секунд 

3. Діяти по пунктам, які були описані вище, зі зміною коефіцієнтів ПІД-

регулятора. При цьому нарахований інтеграл похибки повинен бути від 5 до 10. 

Налаштовуємо доки нас не задовільнить результат моделювання або не 

отримаємо результат, який був вказаний в технічному завданні (ТЗ).  

Висновок до восьмого розділу: в ході роботи над розділом було досліджено 

реакцію САК на зміну параметрів ПІД-регулятора. Також написано 

рекомендаційний алгоритм для синтезу САК. 
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ВИСНОВОК 
 

В ході роботи над дипломним проектом проведено наступний об’єм роботи: 

➢ Проведено аналіз літератури, на основі якої було виконано 

формування плану польоту, метод визначення передатних функцій за 

допомогою даних бортової електроніки та вибір методу синтезу САК ЛА. 

➢ Виконано підготовку ЛА до тестового вильоту. 

➢ Виконано дослідження математичної моделі ЛА типу ЛК, 

виведено рівняння руху ЛА. 

➢ Розроблено план польоту для збору даних. Виконано тестовий 

політ для збору даних. Приведено варіанти відображення кутового положення 

ЛА в реальному часі та після завершення місії. 

➢ Проведено аналіз даних бортової авіоніки, на основі яких 

визначено передатні функції ЛА по крену та тангажу. 

➢ Виконано моделювання команд стабілізації та зміни кута, при 

який визначено наступне: при команді стабілізації ЛА зберігає нульове 

положення, тобто стабілізує себе; при команді на зміну кута система досягає 

свого установленого значення. 

➢ Виконано синтез САК по каналам керування крену та тангажу. За 

допомогою критерію ITAE було визначено кращі перехідні характеристики 

системи. Приведено порівняльні таблиці САК з початковими параметрами та 

синтезованої САК. 

➢ Виконано дослідження реакції САК на зміну параметрів ПІД-

регулятора. Написано рекомендаційний алгоритм для синтезу САК. 

Практична значимість. Запропонований метод планування польотних 

випробувань для знаходження параметрів БПЛА значно скорочує час 

налаштування бортової САК будь-якого типу літального апарату. 
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