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Аннотация: Статья посвящена вопросу применения имитационной модели гидравлической системы и исполнительных 
устройств системы управления в процессе эксплуатации самолета. Сформулирована актуальность использования 
имитационных моделей в процессе эксплуатации самолета или при его проектировании. Представлены результаты 
работы по созданию Simulink-моделей контура питания гидравлической системы и потребителей в канале крена и 
тангажа для проведения анализа изменения параметров самолета в полете при отклонениях от номинального режима 
работы агрегатов системы. Рассмотрен процесс разработки имитационной модели внешнего воздействия на шток 
рулевого привода. Представлена интеграция имитационной модели гидравлической системы и рулевых приводов в 
модель пространственного движения самолета. Рассмотрен процесс создания управляющего воздействия, основанного на 
работе PID-регулятора. Представлены результаты имитационного моделирования изолированной работы рулевых 
приводов и гидравлической системы, на основе которых определены внешние и внутренние факторы, влияющие на 
отклонение рулевых поверхностей, определена нагрузочная характеристика рулевого привода на различных режимах 
работы гидравлической системы. Проведены имитационное моделирование фигуры пилотажа «боевой разворот» на 
различных режимах работы гидросистемы, по результатам которого сделаны выводы о влиянии отказов в работе системы 
на параметры полета самолета, а также анализ результатов моделирования с учетом функционирования модели 
гидросистемы и без учета этого функционирования. Сделан вывод о целесообразности применения разработанной 
имитационной модели гидросистемы и рулевых приводов в процессе эксплуатации и на этапе разработки самолетов. 
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Abstract: The paper considers the application of a simulation model of the hydraulic system and actuation devices of the flight 
control system during aircraft operation. The relevance of using simulation models in aircraft operation or design is formulated. The 
results of developing Simulink-models of the hydraulic system supply circuit and the consumers in the roll and pitch channels are 
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presented, intended for analyzing changes in aircraft flight parameters under deviations from nominal operating conditions of 
system components. The development process of a simulation model for external loads on the actuator rod is considered. The 
integration of the simulation model of the hydraulic system and control actuators into a model of aircraft spatial motion is 
presented. The process of generating a control action based on the PID (proportional-integral-derivative) controller is examined. 
The results of simulation modeling of the isolated operation of the control actuators and hydraulic system are presented, based on 
which the external and internal factors affecting control surface deflection are identified, and the load characteristic of the actuator 
under various hydraulic system operating modes is determined. A simulation of the “combat turn” maneuver was performed under 
different hydraulic system operating modes, and the results are used to draw conclusions regarding the impact of system failures on 
aircraft flight parameters. An analysis was made comparing the simulation results with and without accounting for the hydraulic 
system model functioning. The conclusion is drawn about the feasibility of applying the developed simulation model of the 
hydraulic system and control actuators both during aircraft operation and at the design stage. 
 
Keywords: hydraulic system, control actuator, simulation model, flight parameters, combat turn, PID (proportional-integral-
derivative-regulator). 
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Введение 
 

В современном мире для упрощения изу-
чения многих явлений и разработки техниче-
ской продукции используется вычислитель-
ная техника. Каждый год появляется большое 
количество новых программных компонен-
тов, а уже находящиеся в использовании по-
стоянно совершенствуются. При помощи 
этих программных модулей появляется воз-
можность решения широкого спектра задач 
во всевозможных направлениях. 

Широкое развитие информационных тех-
нологий приводит к все большему внедрению 
их в авиационную сферу. Ведущие мировые 
разработчики авиационной техники, такие 
как ОКБ Сухого, ОКБ Яковлева, НЦВ «Миль 
и Камов», Boеing, Airbus, Rolls-Roys, эффек-
тивно применяют цифровые методы: 

 при создании виртуальных копий уз-
лов и агрегатов планера и двигателя, а также 
самолетов в целом, при помощи которых 
оценивается износ и планируется ремонт; 

 моделировании работы элементов кон-
струкции при экстремальных нагрузках с це-
лью повышения надежности; 

 имитации полета воздушного судна 
с повышенными нагрузками с целью умень-
шения времени сертификации; 

 моделировании авиационных аварий 
для повышения уровня безопасности поле-
тов; 

 моделировании полета с учетом внеш-
них условий и аварийных ситуаций в про-
цессе обучения пилотов на авиационных тре-
нажерах; 

 создании интерактивных инструкций 
по ремонту, реализуемых через VR-техноло-
гии (Virtual Reality); 

 моделировании новых технологий, 
включающем тестирование электрических 
батарей и систем распределения энергии, 
имитацию полета дронов в заданной среде; 

 моделировании функционирования авиа-
ционной системы в целях обеспечения эколо-
гической безопасности, включающем опти-
мизацию маршрутов полета, моделирование 
альтернативных видов топлива, симуляцию 
акустических характеристик двигателей с це-
лью доведения их до соответствия экологи-
ческим нормам. 

В авиастроительной отрасли существует 
проблема устаревания эксплуатируемых воз-
душных судов, что вынуждает разрабаты-
вать новые самолеты либо модернизировать 
уже существующие. На сегодняшний день 
разработка современных авиационных кон-
струкций немыслима без математического 
моделирования на ПЭВМ, при этом исполь-
зуется специализированное программное 
обеспечение. Для исследования процессов 
функционирования подсистем самолета, ди-
намики пространственного движения полу-
чил широкое распространение программный 
продукт Matlab&Simulink. Разработанные 
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в Matlab&Simulink модели возможно исполь-
зовать как при проектировании летательных 
аппаратов, на этапах подбора параметров и 
испытаний, так и при эксплуатации. 
 
Основная часть 
 

Одной из основных систем самолета яв-
ляется система управления, исполнительные 
элементы которой непосредственно воздей-
ствуют на рулевые поверхности, изменяя 
положение воздушного судна в простран-
стве. В качестве исполнительных элементов 
системы управления используются электро-
гидравлические рулевые приводы (РП). Не-
обходимую мощность рулевым приводам 
обеспечивают гидравлические системы (ГС) 
самолета. Сложность функционирования 
гидросистемы относительно системы управ-
ления выше по причине наличия в составе 
сложных механических и гидравлических 
элементов, функционирующих продолжи-
тельное время в условиях действия значи-
тельных нагрузок. Отказы и неисправности 
агрегатов и узлов гидравлической системы 
целесообразнее исследовать в процессе ра-
боты. Одним из вариантов изучения узлов и 
агрегатов ГС является имитационное моде-
лирование в Matlab&Simulink. 

Для разработки модели за реальный про-
тотип была принята гидравлическая система 
самолета оперативно-тактического назначе-
ния. В состав системы входит два независи-
мых контура питания, которые подают рабо-
чую жидкость к потребителям. В качестве 
потребителей разработаны модели электро-
гидравлических рулевых приводов большой 
мощности (РПБМ), обеспечивающих откло-
нение стабилизатора, и силовые цилиндры 
(СЦ), обеспечивающие отклонение флаперо-
нов. Максимальные усилия на штоке РПБМ – 
200 кН, на штоке СЦ на уборку – 20 кН, а на 
выпуск – 40 кН. В качестве рабочей жидко-
сти системы было принято гидравлическое 
масло с вязкостью 10 кСт и плотностью 
850 кг/см3 [1–3]. 

При разработке модели использована биб-
лиотека элементов Simscape, а именно под-
группа Hydraulic. Разработка контура пита-
ния обеих гидросистем аналогична и проис-
ходит путем переноса в рабочее поле про-
граммы блоков с необходимыми внутренни-
ми параметрами [4–6]. Разработанная имита-
ционная модель гидравлической системы 
(рис. 1) включает следующие элементы: 

 Reservoir, выполняющий функции гид-
равлического бака, внутренними параметра-
ми которого являются объем гидробака 16 л 

 
 

Рис. 1. Simulink-модель контура питания первой ГС 
Fig. 1. Simulink-model of the first HS power circuit 
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и давление поддавливания гидрожидкости 
3,5 кгс/см2; 

 блок Variablе Displacement Pump – реа-
лизует работу гидравлического насоса, в окне 
выбора параметров которого вносятся зна-
чения номинальной частоты вращения ротора 
насоса 4 200 об/мин, номинальное повыше-
ние давления в системе 280 кгс/см2, и здесь 
же задаются параметры рабочей жидкости 
системы, такие как плотность 850 кг/см3 и 
вязкость 10 кСт; 

 Pressure Relief Valve – реализует ра-
боту предохранительного клапана, который 
сливает гидрожидкость в бак при повышении 
давления до 310 кгс/см2; 

 Gas-Charged Accumulator – моделирует 
функционирование гидроаккумулятора (ГА), 
внутренним параметром которого является 
давление зарядки аккумулятора, равное 
95 кгс/см2; 

 Hydraulic Pressure Sensor – моделирует 
работу датчика давления. 

Для правильной работы модели системы 
к модели насоса подводятся сигнал, пред-
ставляющий энергетическую связь ротора 
насоса и привода от авиационного двигателя, 
и управляющий сигнал, регулирующий по-
ложение наклонной шайбы. Для реализации 
вращения ротора насоса используются: 

 блок постоянной величины, в котором 
определяется числовое значение сигнала; 

 блок Ideal Angular Velocity Source, ко-
торый преобразует числовое значение в энер-
гию вращения; 

 блок Mechanical Rotational Reference, 
являющийся механическим упором для рото-
ра насоса. 

Положение наклонной шайбы задается в 
зависимости от давления в гидросистеме. Ре-
ализация этого процесса происходит путем 
включения в систему блока 1-D Lookup Table, 
устанавливающего зависимость положения 
наклонной шайбы от величины давления в 
гидросистеме [7]. 

Для создания Simulink-модели рулевого 
привода РПБМ произведено его деление на 
две части: исполнительную и регулирующую. 
В качестве распределительного устройства 
используется пара гидрораспределителей, 

функционирование которых реализуется пу-
тем работы двух блоков 4-Way Directional 
Valve, по одному на каждую ГС. В их внут-
ренних параметрах задается значение макси-
мального отклонения золотника (5 мм) и 
площадь полностью открытого окна подачи и 
слива рабочей жидкости (20 мм2). 

Моделирование управляющего сигнала на 
распределительные клапаны реализовано пу-
тем создания отдельной подсистемы, в кото-
рой происходит суммирование сигнала с руч-
ки управления самолетом (РУС) и сигнала 
обратной связи по положению штока. Общий 
вид модели распределительного устройства и 
упрощенный вид модели исполнительного 
устройства представлены на рис. 2. 

Моделирование исполнительного элемен-
та гидравлического привода, представленно-
го на рис. 3, производится так же, как и при 
моделировании управляющего устройства, 
путем размещения необходимых блоков в 
поле программы и правильного их соедине-
ния. Исполнительное устройство представля-
ет собой двухкамерный гидравлический ци-
линдр [8, 9]. В качестве основных исходных 
данных принимаются следующие значения: 

ход штока штх  = 220 мм; 
диаметр поршня поршd  = 90 мм; 
диаметр штока штd  = 65 мм; 
диаметр компенсационного штока  

.к штd  = 49 мм; 
начальное положение штока 0х  = 125 мм. 
Разработка исполнительного устройства 

реализована путем переноса в поле модели 
четырех блоков Translational Hydro-Mecha-
nical Converter, каждый из которых является 
полостью гидроцилиндра, а пара таких бло-
ков образует одну камеру. К каждому блоку 
подводится соответствующий сигнал линии 
слива и нагнетания первой и второй гидроси-
стем. Для задания начального и крайнего по-
ложения штока в модели использован блок 
Translational Hard Stop. На вход к гидроци-
линдру подключен механический упор, а на 
выход – блоки, отвечающие за имитацию 
внешнего воздействия и вывод величины по-
ложения штока в числовом виде. 
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Помимо моделирования штатной работы 
рулевого привода, в модель внесена возмож-
ность имитации отказа одной из камер. Реа-
лизация этого процесса происходит путем 
дублирования моделей каждой из камер и 
подачи управляющих сигналов на распреде-
лители модели, соответствующей заданному 
режиму работы. В качестве режимов работы, 
которые задаются вручную, выбраны: номи-
нальная работа гидросистем, отказ первой ГС 
и отказ второй ГС. При полунатурном моде-
лировании работы гидросистем с отказом од-
ной из них функционирование одной камеры 
рулевого привода не учитывается. При этом 
реализовано влияние гидравлического сопро-
тивления со стороны неработающей камеры. 
Для имитации сопротивления со стороны не-
работающей камеры применяется блок 
Variable Area Hydraulic Orifice, являющийся 

дросселем с управляемым сечением. Сечение 
дросселя зависит от сигнала с РУС, который 
определяет направление движения жидкости 
в магистралях. Таким образом, сопротивле-
ние создается все время в магистралях, соот-
ветствующих линиям слива. Модель рулевого 
привода с одной отказавшей камерой пред-
ставлена на рис. 4. 

Датчик положения штока, расположенный 
с внешней стороны гидроцилиндра, необхо-
дим для вывода числового значения и его 
дальнейшего использования в модели. Внут-
ренним параметром датчика является началь-
ное положение штока. 

Помимо датчика положения штока, с 
внешней стороны подключены элементы, от-
вечающие за реализацию внешнего воздей-
ствия на шток со стороны шарнирного мо-
мента, возникающего на поверхности управ-

 
 

 Рис. 2. Общий вид модели рулевого привода 
Fig. 2. General view of the control actuator model 

 
 

 
 

Рис. 3. Модель двухкамерного гидравлического цилиндра 
Fig. 3. Model of double chamber hydraulic cylinder 
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ления при ее отклонении. Для имитации 
шарнирного момента применены блоки Ideal 
Force Source, являющиеся блоками генерации 
силы, Translational Spring и Translational 
Damper, являющиеся пружиной и демпфером 
соответственно, необходимые для компенса-
ции колебаний штока. 

При этом на выходе так же, как и на входе 
сигнала со штока, необходимо использовать 
блок механического упора. На блок силы по-
дан сигнал, соответствующий силе со сторо-
ны шарнирного момента в момент моделиро-
вания, рассчитанный по формуле 

 

 ,ш ш a
внеш

M m qSb
F

h h
   (1) 

 
где шM  – значение шарнирного момента; 

шm  – аэродинамический коэффициент 
шарнирного момента; 
q  – скоростной напор; 
S  – площадь рулевой поверхности; 

ab  – средняя аэродинамическая хорда 
рулевой поверхности; 
h  – длина рычага рулевой поверхности. 

В качестве внутренних параметров пру-
жины и демпфера используется коэффициент 

затяжки пружины прК  = 10 Н/м и коэффици-
ент демпфирования демпК  = 100 Нс/м. На 
рис. 5 представлен общий вид модели имита-
ции шарнирного момента. 

Разработка электрогидравлических руле-
вых приводов флаперонов СЦ, расположен-
ных по четыре на каждой консоли крыла, 
происходит аналогичным РПБМ способом. 
Различия заключаются в том, что каждый СЦ 
является однокамерным, с меньшим разме-
ром полостей и без компенсационного штока. 
Внешний вид модели привода флаперонов, 
включающей четыре СЦ, представлен на 
рис. 6. 

Разработанные модели функционирова-
ния гидравлической системы самолета и ру-
левых приводов были интегрированы в мо-
дель пространственного движения летатель-
ного аппарата. Модель пространственного 
движения самолета представляет собой ком-
плекс уравнений (2)–(4), рассчитывающихся 
в Matlab&Simulink. В их число входят диф-
ференциальные уравнения, позволяющие 
рассчитать линейное перемещение самолета, 
его вращательное движение, углы Эйлера и 
другие уравнения аэродинамических и кине-
матических параметров [10–12]. 

 

 
 

Рис. 4. Модель рулевого привода с отказавшей камерой 
Fig. 4. Model of the control actuator with failed chamber 
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1 [ cos ],

,
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dV V V R mg
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V V R mg

dt m
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dt m

   

   

  

  

  

 

 (2) 

 

где , ,x y zV V V  – проекции вектора скорости 
относительно осей OX, OY, OZ связанной 
системы координат; 

t  – время моделирования; 
, ,x y z    – составляющие угловой скоро-

сти самолета по осям OX, OY, OZ связанной 
системы координат; 

m  – масса самолета; 

 
 

Рис. 5. Модель шарнирного момента 
Fig. 5. Model of hinge moment 

 
 

 
 

Рис. 6. Рулевые приводы флаперона консоли крыла СЦ 
Fig. 6. Flaperon control actuators of the wing console actuating cylinder 
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g  – ускорение свободного падения; 
, ,x y zR R R  – составляющие результирую-

щей силы по осям OX, OY, OZ связанной 
системы координат; 
  – угол тангажа. 
 

 

( )
,

( )
,

( )
,

x z y z yx

x

y y x z z x

y
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z

M I Id
dt I

d M I I
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 


 


 

  

 

 (3) 

 
где , ,x y zM M M  – составляющие аэродина-
мического момента на оси OX, OY, OZ свя-
занной системы координат; 

, ,x y zI I I  – моменты инерции самолета от-
носительно соответствующих осей. 

 

 

sin cos ,

( cos sin ),

cos sin
,

cos

y z

x y z

y z

d
dt
d tg
dt
d
dt

 

  




    

      

   


 (4) 

 
где , ,    – углы тангажа, крена и рыскания. 

Модель пространственного движения са-
молета, разработанная в Matlab&Simulink на 
основании представленных дифференциаль-
ных уравнений (2)–(4), позволяет рассчиты-
вать в реальном времени координаты самоле-
та, скорость его полета, углы атаки и сколь-
жения и другие параметры. 

В целях оценки достоверности разрабо-
танной модели пространственного движения 
самолета было проведено сравнение кинема-
тических параметров, взятых из результатов 
реального полета (рис. 7) и результатов ими-
тационного моделирования (рис. 8). На рис. 7 
представлены отклонение ручки управления 
по крену Хе и тангажу Хв, углы отклонения 
стабилизатора  и флаперонов ф, углы атаки 

 
Рис. 7. Кинематические параметры полета самолета 

Fig. 7. Kinematic parameters of the aircraft flight 
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и крена, высота и скорость полета. По пред-
ставленным на рис. 7 зависимостям были вы-
браны участки с 15-й по 20-ю и с 39-й по 
43-ю секунды полета, характер отклонения 
ручки управления самолетом с которых был 
смоделирован при использовании разрабо-
танной модели. 

Результаты моделирования представлены 
на рис. 8, анализ характера изменения значе-
ний углов атаки и крена при отклонении РУС 
как в реальном полете свидетельствует о том, 
что при удержании ручки в течение 3 с в по-
ложении отклонения на 30 мм увеличение 
угла атаки при моделировании происходит на 
10° (рис. 8, б), при этом в реальном полете 
при подобном характере отклонения РУС – 
на 9°, то есть ошибка моделирования равня-
ется 1°. При сравнении параметров в канале 
крена получили следующий результат: мак-
симальное значение угла крена 60°, а в ре-
альном полете 58°, то есть ошибка 2°. Пред-
ставленные результаты имитационного моде-
лирования свидетельствуют о достоверности 
разработанной модели.  

Для оценки адекватности функциониро-
вания разработанной модели гидросистемы 
самолета и определения возможности ее 
дальнейшего использования для исследова-
ния динамики пространственного движения 
самолета было проведено имитационное мо-
делирование изолированной работы ГС. 

На разработанной модели контура пита-
ния гидросистемы и электрогидравлического 
РП РПБМ был проведен ряд экспериментов 
по исследованию влияния внешней нагрузки 
и открытия окна золотника на скорость пере-
мещения штока. Для проведения этих иссле-
дований была отключена линия обратной 
связи и пошагово изменялась величина шар-
нирного момента от меньшего к большему 
для полностью и наполовину открытого окна 
золотника [13, 14]. 

По результатам этих исследований была 
построена нагрузочная характеристика руле-
вого привода РПБМ (рис. 9), из анализа кото-
рой следует, что при нулевой нагрузке со 
стороны шарнирного момента при уменьше-
нии сечения канала подвода гидрожидкости 
(хзол – координата положения золотника) 
вдвое скорость перемещения штока гидроци-
линдра изменяется также вдвое. 

Подобные исследования были проведены 
с моделью на номинальном режиме работы 
ГС, при отказе левой камеры и правой каме-
ры гидроцилиндра, по результатам которых 
были построены нагрузочные характеристи-
ки, представленные на рис. 10. Отказ гидро-
системы характеризуется полным выходом 
системы из строя и отсутствием давления 
нагнетания в соответствующих полостях. 
Анализ представленных на рис. 10 характе-
ристик свидетельствует о том, что при отказе 

             
а                                                                                                   б 

 
Рис. 8. Результаты имитационного моделирования отклонения РУС в каналах: 

а – крена; б – тангажа 
Fig. 8. The results of modeling deviation of the control stick  

a – in the roll channel; б – in the pitch channel 
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одной из ГС имеет место уменьшение макси-
мальной нагрузки на штоке и скорости его 
перемещения. Каждая камера создает свое 
максимальное усилие, которое для случая от-
каза первой ГС F  = 120 кН, а для случая от-
каза второй ГС – F  = 85 кН. Разница в этих 

значениях обусловлена разной эффективной 
площадью поршня: для случая отказа 
1-й ГС – эфA  = 44,74 см2, для случая отказа 
2-й ГС – эфA  = 30,4 см2. При этом нагнетание 
гидрожидкости в обоих случаях производится 
 

 
 

Рис. 9. Нагрузочная характеристика рулевого привода РПБМ 
Fig. 9. Load characteristic of the high power control actuator  

 
 

 
 

Рис. 10. Нагрузочная характеристика рулевого привода с отказом камеры 
Fig. 10. Load characteristics of the control actuator with failed chamber 
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в левую полость работоспособной камеры. 
На скорость перемещения штока влияет та-
кой параметр, как объем полости нагнетания, 
который в случае отказа 1-й ГС больше, чем 
в случае отказа 2-й ГС. 

С целью проведения экспериментов по 
изучению влияния на работу гидравлическо-
го цилиндра внешних и внутренних факторов 
было проведено моделирование отклонения 
стабилизатора при ступенчатом и синусои-
дальном сигналах с РУС. При этом внешние 
и внутренние параметры изменялись: 

в первом случае давление в гидросистеме, 
нагнетаемое насосом, нагнР  = 280 кгс/см2, а 
значение шарнирного шМ  = 25 кНм; 

во втором случае при шМ  = 25 кНм и 

нагнР  = 56 кгс/см2; 
в третьем случае нагнР  = 280 кгс/см2 и 

шМ  = 25 кНм. 
По результатам проведенных эксперимен-

тов с различными внешними и внутренними 
параметрами был построен график зависимо-
сти входного сигнала на распределительное 
устройство гидропривода и положения штока 

гидроцилиндра стабилизатора от времени 
моделирования, который представлен на 
рис. 11. 

Анализ полученных зависимостей свиде-
тельствует о появлении запаздывания в изме-
нении значения положения штока на 16 мм 
на 5-й секунде моделирования при уменьше-
нии рабочего давления в сравнении с номи-
нальным режимом работы системы. Измене-
ние шарнирного момента в третьем случае 
влияет на характер изменения положения 
штока не так существенно, как изменение ра-
бочего давления. Уменьшение шарнирного 
момента привело к забросу значения коорди-
наты штока на 3 мм на 3-й секунде модели-
рования. 

Для оценки влияния функционирования 
ГС на динамику пространственного движе-
ния самолета было проведено имитационное 
моделирование, в рамках которого формиро-
валось ступенчатое отклонение РУС по тан-
гажу, при этом в одной из реализаций работа 
ГС не учитывалась. По результатам имитаци-
онного моделирования была построена зави-
симость управляющего сигнала, угла откло-
нения руля высоты (стабилизатора) и угла 

 
 

Рис. 11. Результаты имитационного моделирования с различными внешними и внутренними факторами 
Fig. 11. The results of simulation modeling with various external and internal factors 
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атаки самолета с учетом функционирования 
ГС и при ее отсутствии. График зависимости 
представлен на рис. 12, на котором видно, 
что при отсутствии учета функционирования 
ГС отклонение рулевой поверхности проис-
ходит мгновенно (идеально). Наличие моде-
ли ГС в модели пространственного движения 
самолета приводит к появлению запаздыва-
ния в изменении отклонения стабилизатора, 
что приводит к запаздыванию в изменении 
угла атаки воздушного судна на 3-й и 8-й се-
кундах моделирования на 1. Запаздывание в 
отклонении рулей обусловлено работой агре-
гатов гидравлической системы. 

Полученные результаты исследования 
изолированного функционирования модели 
гидравлической системы и исполнительных 
элементов системы управления свидетель-
ствуют об адекватности разработанной мо-
дели. 

На следующем этапе исследований было 
проведено имитационное моделирование 
пространственного движения самолета с уче-
том функционирования гидросистемы и ру-
левых приводов. 

Было проведено полунатурное моделиро-
вание фигуры пилотажа «боевой разворот» 
с отслеживанием таких параметров, как: 

 отклонение ручки управления самоле-
том по крену и тангажу; 

 положения ручки управления двига-
телями; 

 отклонение рулевых поверхностей 
(стабилизатора и флаперонов); 

 угол крена самолета; 
 угол атаки; 
 проекция скорости самолета на ось Y; 
 расход гидравлической жидкости за 

насосом первой и второй гидросистем. 
По результатам проведенных эксперимен-

тов построена зависимость указанных пара-
метров от времени моделирования, которая 
представлена на рис. 13. 

С целью имитации отклонения РУС в мо-
дели были разработаны законы управления в 
каналах крена и тангажа. Реализация этого 
процесса осуществлялась путем разработки 
PID-регулятора в каждом канале управле-
ния [15]. Регулятор в канале тангажа функ-
ционирует по формуле  

 
 
 

 ( ) ( )в п зад д и зад
dHX К H H К К H H dt
dt

     , (5) 

 
где вX  – управляющий сигнал по тангажу; 

 
 

Рис. 12. Результаты имитационного моделирования с учетом работы ГС и при ее отсутствии 
Fig. 12. The results of simulation modeling with and without HS operation 
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пК  – пропорциональный коэффициент; 
H  – значение высоты полета в момент моделирования; 

задH  – заданное значение высоты полета; 

дК  – дифференциальный коэффициент; 

иК  – интегральный коэффициент. 
Управление в канале крена осуществляется по заданной программе управления через 

PID-регулятор, функционирующий по формуле 
 

 ( ) ( )е п зад д и зад
dX К К К dt
dt

    
    , (6) 

 
где еX  – управляющий сигнал по крену; 

  – значение угла крена в момент моде-
лирования; 

зад  – заданное значение угла крена. 
 
В ходе анализа результатов имитационно-

го моделирования выполнения боевого раз-
ворота видно, что максимальный потребный 
расход гидравлической жидкости при энер-
гичном отклонении рулевых поверхностей 
достигает значения 3 л/с. При этом функцио-

нирование гидравлического насоса дает рас-
полагаемое значение расхода гидрожидкости 
3,5 л/с. 

Сравнительный анализ изменения дина-
мики пространственного движения самолета 
при выполнении боевого разворота без учета 
функционирования ГС показал (рис. 14), что 
учет работы ГС приводит к меньшей скоро-
сти отклонения РП, что в свою очередь при-
водит к меньшей скорости изменения углов 
атаки и крена. Максимальное отклонение уг-
ла атаки при отсутствии учета функциониро-

 
 

Рис. 13. Результат имитационного моделирования фигуры пилотажа «боевой разворот» 
Fig. 13. The results of “combat turn” maneuver simulation modeling 
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вания ГС и РП составляет 2, максимальный 
заброс по углу крена при этом достигает 
5 [16]. 

Для оценки функционирования модели с 
отказом гидросистемы проведено имитаци-
онное моделирование боевого разворота при 
отказе второй гидросистемы самолета. По 
полученным значениям угла крена и угла 
атаки было проведено сравнение изменения 
положения самолета в пространстве. По 
представленной на рис. 15 зависимости вид-
но, что при отказе одной ГС, следовательно, 
отказе одной камеры РПБМ и двух СЦ из че-
тырех, которые отклоняют флаперон, на 

участках с 2-й по 5-ю секунду моделирования 
и с 22-й по 26-ю возникает запаздывание по 
изменению угла крена на 0,5 с и заброс этого 
параметра на 5º на 4-й секунде исследования. 
Характер изменения угла атаки при отказе ГС 
практически такой же, как и при номиналь-
ной работе обеих ГС, что обусловлено мень-
шим снижением мощности рулевого привода 
РПБМ относительно СЦ, а следовательно, 
и меньшим запаздыванием в отклонении ста-
билизатора относительно флаперонов. 

 
 

 
 
 
 

 
 

Рис. 14. Результаты имитационного моделирования с учетом функционирования модели ГС и без нее 
Fig. 14. The results of simulation modeling with and without the HS model functioning 

 
 
 

 
 

Рис. 15. Результаты имитационного моделирования при номинальной работе и при отказе одной из ГС 
Fig. 15. The results of simulation modeling at nominal operation and at failure of one of the HS 
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Заключение 
 

Таким образом, по результатам проведен-
ных исследований были получены следую-
щие результаты: 

 разработана модель контура питания 
гидравлической системы, позволяющая изме-
нять внутренние параметры каждого элемен-
та с последующей фиксацией изменения ре-
зультатов моделирования; 

 разработана модель функционирова-
ния рулевых приводов самолета, учитываю-
щая внешнее воздействие и внутренние фак-
торы, имеющая возможность имитировать от-
каз составных элементов рулевого привода. 

Разработанные модели позволяют оценить 
изменение характеристик устойчивости и 
управляемости воздушного судна при откло-
нении каких-либо параметров гидравличе-
ской системы от заданных значений в про-
цессе полета. 

Дальнейшее применение данной модели 
возможно как в процессе эксплуатации само-
летов, так и в процессе их разработки и мо-
дернизации. 

Применение модели в процессе разработ-
ки и модернизации позволяет значительно 
снизить все виды затрат, в особенности вре-
менные. 

В процессе эксплуатации разработанная 
модель может применяться: 

 в целях внедрения модели в бортовую 
систему контроля самолета с отслеживанием 
параметров работы бортовых систем и анали-
зом работоспособности агрегатов в процессе 
полета; 

 использования модели в процессе об-
работки данных средств объективного кон-
троля по завершении полета, в рамках опера-
тивных видов подготовки. 

В случае использования разработанной 
математической модели в составе авиацион-
ного оборудования самолета появляется воз-
можность сравнения расчетных параметров с 
параметрами самолета в полете. По результа-
там сравнения предлагается анализировать 
работоспособность агрегатов гидравлической 
системы при выполнении полета. При откло-
нении значений параметров, характеризую-

щих режим работы гидравлической системы, 
от заданных необходимо выводить информа-
ционное сообщение о работоспособности аг-
регатов системы на индикацию летчика. 

В случае применения представленной мо-
дели при выполнении объективного контроля 
целесообразно проводить сравнение парамет-
ров, записанных средствами контроля в поле-
те, с расчетными значениями и выводить ин-
формацию о техническом состоянии агрега-
тов гидросистемы на сигналограмме. 
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