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Рассматривается синтез системы управления беспилотного летательного аппарата (БПЛА) с 
мягким крылом, к которым относятся параплан, аэрошют и паралёт. Приведено описание и 
показана схема БПЛА, рассматриваются силы и моменты, действующие на него в продольной 
плоскости. Математическая модель движения БПЛА описывается в связанной системе 
координат. Непосредственно управление осуществляется двигателем тяги. Двигатель тяги 
устанавливается на БПЛА так, чтобы направление силы тяги действовало вдоль оси OX в 
плоскости OXY. Предлагается формировать закон управления по высоте через момент силы 
тяги. Это даёт преимущество в том, что он будет стабилизировать угловую скорость и угол 
тангажа. Для синтеза системы управления и стабилизации применяется метод бэкстеппинга. 
Согласно этому методу задача разработки закона управления для всей системы разбивается на 
последовательность соответствующих подзадач до подсистем меньшего порядка. Алгоритм 
бэкстеппинга заключается в том, чтобы сделать каждый интегратор объекта устойчивым путём 
добавления обратной связи. Полученное управление учитывает нелинейность объекта и зависит 
от вектора состояния. Основные преимущества полученного регулятора: система устойчива в 
больших пределах входных значений; варьируя коэффициенты регулятора, можно подобрать 
желаемые характеристики качества управления. Приведены результаты численного 
моделирования в среде MATLAB движения БПЛА с полученным регулятором. 

Беспилотный летательный аппарат; параплан; аэрошют; паралёт; система управления; 
бэкстеппинг; метод обратного хода интегратора; критерий устойчивости по Ляпунову. 
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мическая техника, технологии и машиностроение. 2018. Т. 17, № 2. С. 7-22.   
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Введение 

Создание автономных беспилотных летательных аппаратов является актуальным 
направлением развития современной авиации [1]. Одними из таких перспективных ле-
тательных аппаратов являются аппараты с мягким крылом, к которым относятся парап-
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лан, паралёт и аэрошют (далее в тексте употребляется параплан и под ним подразуме-
ваются перечисленные типы аппаратов) [2; 3]. Помимо основных достоинств обычных 
БПЛА, данные типы аппаратов обладают следующими преимуществами: 

 лёгкость транспортировки, так как крыло сделано из парашютной ткани, не со-
держит сборных элементов, обладает малым весом, легко и компактно складывается 
для последующей перевозки; 

 простая система управления, поскольку по курсу БПЛА управляется подтяги-
ванием клевант (управляющие стропы) левого и правого заднего сегмента крыла, а по 
высоте управление происходит двигателем тяги; 

 обладает хорошей устойчивостью и в случае возникновения нештатной ситуа-
ции параплан спланирует без причинения вреда нагрузке, обеспечивая мягкую посадку. 

В настоящей работе решается задача синтеза закона управления, с помощью ко-
торого можно стабилизировать полёт БПЛА на заданной высоте. Используется метод 
синтеза нелинейного регулятора методом бэкстеппинг, обратного хода интегратора.  

 
 

Описание БПЛА с мягким крылом 

Движение БПЛА задаётся относительно нормальной системы координат (НСК) 

g g gOX Y Z . Все силы и моменты, действующие на БПЛА, рассматриваются в связанной 

системе координат (ССК). Ориентация ССК относительно НСК определяется тремя уг-
лами: рыскания  , тангажа   и крена  , называемыми углами Эйлера. 

Матрица перехода от НСК в ССК имеет вид: 
 

сск
нск

cos cos sin sin cos sin cos sin cos cos sin sin

sin cos cos cos sin .

cos cos cos sin sin sin cos cos cos sin sin sin

           
    

           

  
   
    

M    (1) 

 
Аэродинамические силы описываются в скоростной системе координат (СкСК), 

положение ССК относительно СкСК задаётся углами: атаки   и скольжения  .  
Матрица перехода от СкСК в ССК имеет вид:  
 

сск
псск

cos cos sin cos sin

sin cos 0 .

cos sin sin sin cos

    
 

    

 
   
  

M     (2) 

 
На рис. 1 приведена схема БПЛА с мягким крылом в продольной плоскости. Кры-

ло 1 связано с мотогондолой 3 системой строп 2, которые моделируются абсолютно 
твёрдыми стержнями. На мотогондоле закреплён двигатель с воздушным винтом.  

На БПЛА действует сила тяжести GF , приложенная в центре масс т. О. На крыло 

действуют аэродинамическая сила AF  и момент AM , приложенные в центре давления 

крыла A. Вектор тяги двигателя направлен вдоль оси  OX  и создаёт силу PF , прило-

женную в т. P, и момент PM . 
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Рис. 1. Схема БПЛА:  
1 – крыло; 2 – система строп; 3 – мотогондола 

 
 

Силы и моменты, действующие на БПЛА 

При рассмотрении движения в продольной плоскости OXY  учитываются только 
силы, действующие в этой плоскости. 

Cила тяжести действует в противоположном направлении оси gOY  НСК и прило-

жена в центре масс БПЛА. Вектор силы тяжести в ССК определяется с использованием 
матрицы преобразования (1) и имеет вид [4]: 

 
0

 .

0

сск
G нск mg

 
   
  

F M        (3) 

 
На крыло действует аэродинамическая сила AF , приложенная в центре давления 

крыла, которая состоит из подъёмной силы YF  и силы лобового сопротивления XF  [4]. 

В СкСК аэродинамическая сила определяется выражением: 
 

A   .

0

x

y

c qS

c qS

 
   
  

F 	 	 	 	 	          (4) 

X
g
 

Z
g
 

Yg 

O 

1 

2 

3 
FP 

FG

VA 

A

P

ϑ
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Здесь, ,x yc c  – безразмерные аэродинамические коэффициенты, которые определяются 

экспериментальным путём; S  – характерная площадь крыла; 
2

2

V
q


  – скоростной 

напор; V – скорость набегающего потока; 1,225   кг/м3 – плотность воздуха при ма-
лой высоте полёта. 

В продольной плоскости на крыло действует аэродинамический момент тангажа 

AzM , который можно определить через коэффициент момента тангажа zm  или через 

положение центра давления цдx , которое отсчитывается от передней кромки крыла [5]. 

Определим момента тангажа через положение центра давления, которое определяется 
вектором в ССК: 

 

A ,

0

ЦТ ЦД

ЦД

x x

y

 
   
  

r      (5) 

 
где ЦТx  – расстояние центра тяжести относительно передней кромки крыла вдоль оси 

OX; ,ЦД ЦДx y  – положение центра давления в ССК. 

Аэродинамический момент определяется выражением: 
 

A A A . M r F               (6) 

 
Здесь AF  – рассчитывается согласно (4); ЦДy  – постоянная величина, которая 

определяет положение крыла над мотогондолой, ЦДx  определяется экспериментально 

путём продувок БПЛА в аэродинамической трубе. 
Непосредственно управление задаётся управляющим сигналом, который подаётся 

на регулятор оборотов двигателя, который в свою очередь вращает воздушный винт и 
создаёт силу тяги [6]. Зависимость силы тяги двигателя от оборотов определяется экс-
периментально и имеет линейную зависимость. 

Двигатель тяги устанавливается на БПЛА так, чтобы направление силы тяги дей-
ствовало вдоль оси OX в плоскости OXY. Поэтому положение двигателя тяги определя-

ется в ССК вектором  P , , 0
T

x yl ll , сила тяги  P P , 0, 0
T

xFF .  

Момент силы тяги определяется выражением: 
 

P P P. M l F               (7) 

 
В результате раскрытия выражения (7) получим, что момент силы тяги действует 

только относительно оси OZ: 
 

P

P

P

0

0 0 .

0 0

x x

y

y x

l F

l

l F

    
           

          

M      (8) 
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Математическая модель движения 

Система динамических и кинематических уравнений движения БПЛА в продоль-
ной плоскости примет вид [7]: 

 

cos sin ;

sin cos ;

ω
;

ω
;

ω ;

ω
.

x
x y

y
x y

z y Ax Gx Pxx

y z x Ay Gy

z

z Az Pz

zz

dr
V V

dt
dr

V V
dt

V F F FdV

dt m
dV V F F

dt m
d

dt
d M M

dt I

   

   


   
    

  

 




      (9) 

 
Здесь ,x yV V  – компоненты вектора скорости движения БПЛА; ,x yr r  – компоненты век-

тора положение БПЛА; z  – угловая скорость тангажа;   – угол тангажа; AxF , AyF  – 

компоненты вектора аэродинамической силы; ,Gx GyF F  – компоненты вектора силы тя-

жести; PxF  – сила тяги двигателя вдоль оси OX ; m – масса БПЛА; AzM  – аэродинами-

ческий момент тангажа; PzM  – момент силы тяги относительно оси OZ; zzI  – момент 

инерции БПЛА относительно оси OZ. 
Из уравнений системы (9) видно, что управляющее воздействие действует вдоль 

оси OX и формировать закон управления можно двумя способами: 

1. Через силу тяги PxF , входящую в уравнение для xdV

dt
.  

2. Через момент силы тяги PzM , входящий в уравнение для 
ωzd

dt
. 

Второй случай предпочтительнее, так как полученный закон управления по высо-
те будет стабилизировать угловую скорость z  и угол тангажа  .  

 
Синтез закона управления  

методом «бэкстеппинг» 

Для синтеза системы управления и стабилизации воспользуемся методом «бэкс-
теппинг». Бэкстеппинг (backstepping) – это рекурсивная процедура, в которой совме-
щены задачи нахождения функции Ляпунова и соответствующего закона управления. 
Согласно этому методу, задача разработки закона управления для всей системы разби-
вается на последовательность соответствующих подзадач до подсистем меньшего по-
рядка. Алгоритм «бэкстеппинга» заключается в том, чтобы сделать каждый интегратор 
объекта устойчивым путём добавления обратной связи, вычисленной по этому алго-
ритму [8–10]. Алгоритм представляет собой набор действий, выполняемых для каждого 
дифференциального уравнения математического описания объекта.  
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Выделим отдельно из (9) систему уравнений, необходимую для синтеза закона 
управления: 

 

sin cos ;

;

.

y
x y

z

z Az Pz

zz

dr
V V

dt
d

dt
d M M

dt I

 

 




 


 


 


            (10) 

 
Управление осуществляется через момент силы тяги двигателя PxM . Подставляя 

выражение (8) получим управление через силу тяги двигателя PxF . Для первого уравне-

ния системы (10) сделаем допущение, что при углах тангажа 30 , sin , cos 1o      . 
В окончательном виде система уравнений примет вид: 

 

;

;

.

y
x y

z

yz Az
Px

zz zz

dr
V V

dt
d

dt
ld M

F
dt I I



 




 








 


         (11) 

 
Отметим, что алгоритм синтеза регулятора представляет собой набор действий, 

выполняемых для каждого дифференциального уравнения системы (11). 
 
Этап 1.  
1. В первом уравнении системы (11)   выступает в качестве входа. По методу 

«бэкстеппинг» определяется функция-кандидат Ляпунова, которая должна быть поло-
жительно полуопределённой: 

 
2

1

1
.

2L yV r          (12) 

 
2. Производная функции Ляпунова по определению равна 
 

 1 1 .yL L
y x y

y

drdV V
r V V

dt r dt


  


           (13) 

 
3. По теореме Ляпунова для того, чтобы система была устойчивой, производная 

функции Ляпунова должна быть отрицательно полуопределённой, т.е. должно выпол-
няться неравенство: 

 

  1,y x yr V V W         (14) 
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где  1W  – некоторая положительно определённая функция,  которая принимает значе-

ние 0 при 0yr  . В качестве 1W  удобно выбирать сумму квадратов вектора состояния. 

Примем 2
1 1 yW k r , где 1 0k  . Отсюда 

 

  2
1 .y x y yr V V k r           (15) 

 
Сокращая левую и правую части (15) на yr , получим: 

 

1 .x y yV V k r                 (16) 

 
4. Выражая угол тангажа   из (16), можно получить закон управления для перво-

го уравнения системы (11). Но в данном случае невозможно напрямую осуществить 
управление углом тангажа  , поэтому полученное управление задаётся как желаемое 
значение d : 

 

1
1.

y y
d

x

V k r

V
 


        (17) 

 
В этом случае   становится виртуальным управлением, функция 1  – стабилиза-

ционной функцией, а отклонение между   от 1  – ошибкой состояния z . 

5. Вычислим ошибку состояния z : 

 

1
1 .y y

d
x

V k r
z

V     


          (18) 

 
Из выражения (18) следует, что 
 

1 .y y
d

x

V k r
z z

V  


                 (19) 

 
6. Для дальнейших расчётов понадобится производная стабилизационной функ-

ции 1 , которая по определению равна: 

 

  11 1 1 1 .y y y
x y x y

y x x x

dr V k rd k k
V V V z V

dt r dt V V V
  

  
             

  (20) 

 
7. Используя ошибку состояния z  согласно (18), перепишем (11), подставив в 

первое уравнение вместо   выражение (19): 
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1
1

2
1 11 1

1

;

;

.

y y y
x y x y

x

y y y
z x y z

x x x

yz Az
Px

zz zz

dr V k r
V z V V z k r

dt V

V k r k rdz d kd
V z V k z

dt dt dt V V V

ld M
F

dt I I

 


 

  



  
      

 


   

               




 


        (21) 

 
На последующих этапах алгоритм выполняется аналогично с первого по седьмой 

шаг, используя полученную систему (21). 
 
Этап 2. 
1. Функция-кандидат Ляпунова имеет вид: 
 

2 2
2

1 1
.

2 2L yV r z                (22) 

 
2. Производная функции Ляпунова запишется как: 
 

 
2

12 2 2
1 1 2  ω .y yL L L

y x y z
y x

dr k rdzdV V V
r V z k r z k z W

dt r dt z dt V


  


  
             

         (23) 

 
3. Определим положительно определённую функцию: 
 

2 2
2 1 2 ,yW k r k z               (24) 

 

 
2

1 2 2
1 1 1 2 ω .y

y x y z y
x

k r
r V z k r z k z k r k z

V   

 
        

 
     (25) 

 

4. Выразим угловую скорость z . После раскрытия скобок и сокращения полу-

чим: 
2

1
1 2 2ω .

d

y
z x y

x

k r
V r k z k z

V             (26) 

 

5. Вычислим ошибку состояния ωz
z : 

 
2

1
2 1 2 .

z d

y
z z z z x y

x

k r
z V r k z k z

V                      (27) 

 
Из выражения (27) следует, что 
 

2
1

1 2 .
z d z

y
z z x y

x

k r
z z V r k z k z

V                     (28) 
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6. Производная стабилизационной функции 2  имеет вид: 
 

   

    

2 2 2

22
11

1 1 2 1

2
1

1 1 2 2

         

         .
z

y

y

y
x x y z

x x

x x y x y
x

dr dzd

dt r dt z dt

k rk
V V z k r k k k z

V V

k
V V z k r k k z V r k z

V





 

  

  



 
  
 

  
               
 

        
 

          (29) 

 

7. Перепишем систему (21) с учётом ошибки состояния 
z

z : 
 

    

1

2
1

1 2

2

2
1

1 1 2 2

;

;

.

z

z

z

y
x y

y
z x y

x

yz Az
Px

zz zz

x x y x y
x

dr
V z k r

dt

k rdz
k z z V r k z

dt V

dz ld d M
F

dt dt dt I I

k
V V z k r k k z V r k z

V




  



  



 


 




     




     

             

   (30) 

 
Этап 3. 
1. Функция-кандидат Ляпунова имеет вид: 
 

2 2 2
3

1 1 1
.

2 2 2 zL yV r z z           (31) 

 
2. Производная функции Ляпунова запишется как: 
 

   

    

3 3 3 3
1 2

2
1

1 1 2 2 3.

z

z

z

z z

yL L L L
y x y x y

y

yAz
Px x x y x y

zz zz x

dzdrdV V V dz V
r V z k r z z V r k z

dt r dt z dt z dt

lM k
z F V V z k r k k z V r k z W

I I V


   

 

   

  
        

  

  
                

   (32) 

 
3. Определим положительно определённую функцию: 
 

2 2 2
3 1 2 3 .

zyW k r k z k z           (33) 
 

4. Подставляя (33) в (32), выразим непосредственное управление PxF . После рас-

крытия скобок и сокращения, подставляя z  и 
z

z , получим: 
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   

    

1 2

2
1

1 1 2 2

2 2 2
1 2 3 0.

z

z z

z

y x y x y

yAz
Px x x y x y

zz zz x

y

r V z k r z z V r k z

lM k
z F V V z k r k k z V r k z

I I V

k r k z k z

   

   

 

    

  
               
   

       (34) 

 
После раскрытия скобок и сокращений получим:  
 

   

3
1

1 2

2 2 2
1 2 1 2 1 2 3

2

1 0.
z

yAz
Px y x x

zz zz x

x

lM k
F r k V k V

I I V

z V k k k k z k k k 

 
     

 

        

   (35) 

 

Подставляя z  и 
z

z  из (18) и (27) в (35), получим: 
 

   

 

1 2 3 1
3

2
1 2 2 3 1 3 1 2 3

2
1 2 2 3 1 3

1

1 0.

yAz
Px y x

zz zz x x

x z

y
x

x

l k k kM k
F r k V

I I V V

V k k k k k k k k k

V
V k k k k k k

V

 

 
     

 

        

     

   (36) 

 

Выражая управление PxF , получили: 
 

   

1 2 3 1
3

2
1 2 2 3 1 3 1 2 3  1 .

zz Az
Px y x

y zz x x

y
x z

x

k k kI M k
F r k V

l I V V

V
V k k k k k k k k k

V
 

  
      

  
 

          
  

  (37) 

 
Из выражения для полученного регулятора можно видеть, что он зависит от всего 

вектора состояния и учитывает нелинейность объекта. Если необходимо, чтобы значе-
ния переменных состояний стабилизировались не в нулевое знание, а в заданное, необ-
ходимо рассматривать разницу между текущим значением и требуемым. Например, для 
полёта на требуемую высоту переменная yr  в выражении (37) заменяется на 

треб
y y yr r r   . 

Несмотря на то, что в литературе рассмотренный метод «бэкстеппинг» предлага-
ется как лёгкий рекуррентный алгоритм синтеза регулятора, на практике решение дан-
ной задачи является нетривиальным, а требуемые расчёты довольно громоздки. Для 
нахождения управления в системах второго порядка, например для синтеза системы 
стабилизации по углу тангажа   и угловой скорости тангажа z , особых сложностей 

нет, но при возрастании порядка системы расчёты становятся всё более затруднитель-
ными. Отметим, что для преодоления вычислительных сложностей использовался ин-
струмент символьных вычислений в MATLAB [11]. 
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Численное моделирование 

Численное моделирование проводилось в среде MATLAB путём интегрирования 
системы дифференциальных уравнений (9) с подстановкой управления (37). 

Рассматривается БПЛА малого размера с характеристиками, приведёнными в 
табл. 1. 

 
Таблица 1. Параметры БПЛА 

Параметр Значение 

Масса m = 1 кг 

Площадь крыла S = 2 м2 

Аэродинамический профиль NACA 2412 
Вектор положение центра масс относительно  
передней кромки крыла  0,202;  – 2,0;  0,0 мм

T

ц r  

Момент инерции вокруг оси OZ zzI  0,37 кгм2 

Точка положения двигателя тяги относительно цен-
тра масс ЛА вдоль оси OY yl   – 0,1 м 

Максимальная тяга двигателя max 4P H  

 
Аэродинамические характеристики БПЛА были рассчитаны с использованием 

виртуальной аэродинамической трубы – XFLR5 и представлены на рис. 1–3. 
 

 
Рис. 1. Коэффициент лобового сопротивления 

 
Рис. 2. Коэффициент подъёмной силы

 
 

Рис. 3. Положение точки центра давления от передней кромки крыла 
 
В начальный момент времени БПЛА летит на высоте 100 м с горизонтальной ско-

ростью 10 м/с. Требуется, чтобы БПЛА поднялся на высоту 110 м. Коэффициенты 
управления регулятора (37): 1 2 3100; 50; 0,001k k k   . 
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Начальные условия моделирования приведены в табл. 2. Основные допущения, 
принятые при моделировании: атмосфера однородная без ветровых возмущений, плот-
ность воздуха постоянная   1,225 кг/м3; управление срабатывает без задержек. 

 
Таблица 2. Начальные условия моделирования 

Параметр Значение 

Горизонтальное расстояние 0xr  м 

Высота 100yr  м 

Скорость горизонтальная 10xV  м/c 

Скорость вертикальная 0yV  м/с 

Угол тангажа 0  град 

Угловая скорость тангажа 0z  град/с 

 
На рис. 4–7 представлены результаты моделирования в виде графиков зависимо-

стей параметров от времени. На рис. 8 показана траектория движения БПЛА в верти-
кальной плоскости. 

 

 

Рис. 4. График зависимости высоты полёта от времени 
 

 

Рис. 5. График зависимости угла тангажа от времени 
 

 
Рис. 6. График зависимости угловой скорости тангажа от времени 
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Рис. 7. График зависимости управляющей силы тяги двигателя от времени 
 
 

 
 

Рис. 8. Траектория полёта БПЛА в продольной плоскости 
 
 
Из полученных результатов видно, что синтезированный закон управления по вы-

соте стабилизирует угловую скорость z  и угол тангажа  . Коэффициенты регулятора 

влияют на время переходных процессов привязанных к ним величин ( 1k  – на высоту 

полёта, 2k  – на угол тангажа, 3k  – на угловую скорость), обеспечивая устойчивость си-

стемы. 
 
 

Заключение 

Полученное управление учитывает нелинейность объекта и зависит от всего век-
тора состояния. На практике, если вектор состояния можно измерить датчиками или 
дополнить систему наблюдателями, то нелинейность не всегда можно учесть. Речь идёт 
об учёте аэродинамического момента тангажа AzM , который зависит от угла атаки. На 

БПЛА угол атаки можно измерить приближённо либо, в некоторых случаях, измерение 
невозможно. В этом случае, используя метод «бэкстеппинг», можно пойти двумя путя-
ми: первый – синтезировать адаптивный регулятор, в котором коэффициенты управле-
ния подстраиваются под нелинейность или известные величины, например, массу по-
лезной нагрузки, тензор инерции; второй – исключить из системы (10) момент тангажа 
и, задав его возможные пределы, синтезировать робастный регулятор [12–14]. 

Основные преимущества полученного регулятора: 
 система устойчива в больших пределах входных значений как заданных, так и 

тех, которые могут возникнуть в виде возмущающих факторов, например порывов вет-
ра; 

 коэффициенты регулятора влияют на время переходных процессов привязан-
ных к ним величин: 1k  – на высоту полёта, 2k  – на угол тангажа, 3k  – на угловую ско-
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рость. Варьируя коэффициенты, можно подобрать желаемые характеристики качества 
управления. 

 
Работа выполнена при финансовой поддержке Министерства образования и науки 

Российской Федерации в рамках государственного задания (проект № 9.7505.2017/БЧ). 
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Synthesis of the height control system for an unmanned aerial vehicle (UAV) with a soft wing, like a 
paraglider or a powered parachute, is considered in the article. An UAV is described, its scheme is 
shown, the forces and moments acting on it in the longitudinal plane are examined. A mathematical 
model of UAV motion is described in a body-axis coordinate system. Direct control is provided by the 
thrust motor. The thrust motor is mounted on the UAV so that the thrust is directed along the OX axis 
in the OXY plane. It is proposed to form the height control law on the basis of the thrust moment, 
which gives the advantage of stabilizing the angular velocity and the pitch angle. To synthesize the 
control and stabilization systems, the backstepping method is applied. According to this method, the 
task of developing a control law for the entire system is divided into a sequence of respective subtasks 
to lower-order subsystems. The algorithm of backstepping consists in making each integrator of the 
object stable by adding the feedback computed from this algorithm. The resulting control takes into 
account the nonlinearity of the object and depends on the entire state vector. The main advantages of 
the regulator obtained are: the system is stable within a broad range of input values; by varying the 
regulator coefficients, you can easily select the desired characteristics of control quality. The results of 
numerical simulation of UAV motion with the regulator obtained in the MATLAB environment are 
presented in the article.  

UAV; paraglider; powered parachute; control system; backstepping; backward integrator method; 
Lyapunov stability criterion. 
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