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Аннотация. Явление раскачки самолета летчиком (РСЛ) хорошо известно
с самого начала развития авиации. Оно привело к несчастным случаям и
инцидентам в военной авиации, а также послужило фактором, способству-
ющим инцидентам и авариям в гражданской авиации. На современном эта-
пе проблема РСЛ приобретает все более широкое значение, затрагивая раз-
личные классы автоматизированных систем управления, например такие,
как дистанционное управление дронами, а также космическими летатель-
ными аппаратами. В настоящем обзоре делается попытка охарактеризовать
явление РСЛ и дать представление об имеющихся методах его устранения.
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В статье дано описание явления РСЛ и классификация его видов, отмече-
на связь РСЛ с технологией электродистанционного рулевого управления,
представлены существующие методы предотвращения РСЛ, включающие
организационно-технические мероприятия при подготовке пилотов, прове-
дению летных испытанией, критерии оценки пилотажных качеств само-
летов. Особое внимание уделяется алгоритмическим методам подавления
РСЛ, реализуемым в системе управления полетом. Приведены численные
примеры.

Ключевые слова: раскачка самолета летчиком, нелинейные колебания,
подавление, коррекция.

1 Введение

Явление возникновения нежелательных колебаний, вызванных неправиль-
ным взаимодействием пилота с летательным аппаратом (ЛА) известно с
самого начала истории авиации. Чаще всего эти колебания возникают, ко-
гда пилот выполняет очень сложную задачу управления, например – при
заходе на посадку. В литературе это явление получило название раскач-
ки самолета летчиком (РСЛ) (по-английски – Pilot-Induced Oscillation,
иногда Pilot-Involved Oscillation, PIO). Как правило, при этоми плавное
управление самолетом заменяется увеличением амплитуды команд пилота,
приводящим к колебаниям ЛА, что, в свою очередь, приводит к еще боль-
шему вводу управления пилотом, что дополнительно усугубляет колебание.
По мере развития технологий в гражданской и военной авиации взаимо-
действие между пилотом и ЛА становится более сложным, что привело к
несчастным случаям и инцидентам в военной авиации, а также послужило
фактором, способствующим инцидентам и авариям в гражданской авиации.
События РСЛ происходят, когда пилот непреднамеренно командует часто
возрастающей серией исправлений в противоположных направлениях, каж-
дое из которых является попыткой управлять реакцией ЛА на предыдущее
воздействие с чрезмерной коррекцией в противоположном направлении.
Опасность явления РСЛ с самого начала развития авиации и по насто-
ящее время вызывает необходимость проведений масштабных исследова-
ний, относящихся как к стадии поектирования ЛА, так и к испытаниям,
эксплуатации, обучению летного состава, а также к разработке и совер-
шенствованию алгоритмов управления, реализуемых в бортовых системах
пилотируемых ЛА. На современном этапе развития авиации и аэрокосми-
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ческой техники, проблема РСЛ приобретает широкое значение, затраги-
вая различные классы автоматизированных систем управления, например
такие, как дистанционное управление БПЛА (дронами), или управление
космическими летательными аппаратами (КЛА), что делает ее еще более
актуальной.

В настоящем обзоре делается попытка охарактеризовать явление РСЛ
и дать представление о имеющихся методах его устранения.

2 Описание явления

В процессе управления ЛА со стороны пилота, а также при его дистанцион-
ном управлении человеком-оператором, возможно появление неожиданных
и непреднамеренных отклонений положения ЛА и траектории его полета,
вызванных аномальным взаимодействием человека и ЛА, см., напр. [1–10].
Подобные эффекты могут наблюдаться в пилотируемой космонавтике, или
при дистанционном управлении космическими летательными аппаратами
(КЛА) [11–14]. Взаимодействие человека и ЛА может образовывать либо
замкнутую, либо разомкнутую систему. В зависимости от того, насколь-
ко тесно связаны отклики пилота (с учетом системы управления полетом
(СУП)) с положением ЛА, эти отклонения могут носить колебательный
или монотонно расходящийся во времени характер. Второй случай приня-
то называть раскачкой самолета летчиком (РСЛ) (по-английски – Pilot-
Induced Oscillation, иногда Pilot-Involved Oscillation, PIO). Колебания, вы-
званные летчиком, или аномальное взаимодействие между пилотом и ЛА,
происходили на протяжении всей истории авиации [15]. Первым задоку-
ментированным инцидентом считается авария американского сверхзвуко-
вого самолета XS-1 в 1947 году, когда колебания наблюдались при заходе
на посадку и приземлении. В той или иной степени, аномальное взаимо-
действие между пилотом и самолетом случалось при полетах F-16, F-18,
YF-22, B-2, C-17, A- 320, Boeing-777, JAS-32, Space Shuttle.

Хотя часто бывает трудно точно определить причину конкретных собы-
тий РСЛ, большинство серьезных из них являются следствием недостатков
конструкции ЛА (а также СУП), которые приводят к неблагоприятному
взаимодействию пилота с самолетом [5, 16]. РСЛ отличаются от колеба-
ний самолета, вызванных преднамеренными периодическими управляющи-
ми движениями, навязанными пилотом, такими как быстрые колебатель-
ные перемещения ручки управления в разомкнутом контуре [7]. Прину-
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дительное колебание ЛА в разомкнутом контуре, вызванное пилотом, не
относятся к РСЛ. Если неустойчивые движения системы самолет-пилот с
замкнутым контуром имеют расходящийся, а не колебательный характер,
говорят, что имеется неколебательное событияе РСЛ. События РСЛ мо-
гут возникать, если пилот работает в поведенческом режиме, который не
подходит для выполняемой задачи, и тогда они относятся к ошибке пи-
лота, предпринимающего усугубляющие ситуацию действия. Когда собы-
тие РСЛ произошло, можно его тщательно проанализировать определить
последовательность действий, которые пилот мог предпринять для преодо-
ления недостатков конструкции самолета. Однако, как правило, пилот не
может определить и выполнить необходимые действия в режиме реального
времени.

Явление РСЛ имеют широкий спектр [10]. С одной стороны колебания
имеют кратковременный, легко исправляемый всплеск малой амплитуды,
с которым часто сталкиваются пилоты, привыкающие к новым конфигу-
рациям во время обучения. Этот тип колебаний может в тот или иной
момент произойти на любом ЛА. На другом конце спектра лежат довольно
редкие события РСЛ с большой амплитудой, которые ставят под угрозу
безопасность самолета, экипажа и пассажиров.

После заметных происшествий, связанных с РСЛ с участием военных
самолетов, а также инцедентов с гражданскими самолетами, на эту пробле-
му обратили внимание политики, летчики-испытатели и организаторы экс-
плуатации самолетов [10]. Было установлено, что многие самолеты, снаб-
женные электродистанционной системой управления (ЭДСУ, Fly-by-Wire),
демонстрировали события РСЛ в течение некоторого времени при летных
испытаниях. Это свидетельствовало о том, что некоторые побочные эф-
фекты не были полностью изучены или предвидены. РСЛ были частью ис-
тории авиации с начала пилотируемого полета, и возможность серьезных
РСЛ сохраняется, несмотря на значительные усилия по их устранению.
Результатом явилось проведение весьма обширных исследований этого яв-
ления [1–10, 17].

В России аэрокосмические исследования проводились в ЦАГИ им. Н.Е.
Жуковского под руководством акад. Г.С. Бюшгенса, в МГТУ им. Н. Э. Ба-
умана под руководством акад. Е.А. Микрина, в МАИ под руководством
проф. А.В. Ефремова, а также в ряде других университетов и исследо-
вательских центров. Результаты трудов российских ученых отражены в
публикациях по динамике полета [1, 3, 18–20], систем управления поле-
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том [21–23], исследованиям по нелинейной динамике [24–27] и синтезу
универсальных законов управления ЛА [28–30]. Математические осно-
вы теории аэроупругости и подавления флаттера заложены в трудах акад.
М.В. Келдыша [25, 31–34], см. также [35]. В США большой вклад в по-
нимание явления РСЛ и методов его предотвращения внес Д. Т. МакРуер
(D. T. McRuer). Его работы включают исследование динамики ЛА и САУ
полетом [10, 36], моделирование поведения пилотов [8, 16, 37], описанию
явления РСЛ и анализу причин его возникновения [5,6,9,38,39].

События РСЛ обычно происходят, когда пилот участвует в очень слож-
ной задаче управления в замкнутом контуре. Например, многие из них
имели место при выполнении операций дозаправки в воздухе или заходе
на посадку и приземлении, особенно в случаях когда пилот обеспокоен
низким уровнем топлива, неблагоприятными погодными условиями, ава-
рийными ситуациями или другими обстоятельствами [1, 40, 41]. В этих
условиях участие пилота в замкнутом контуре управления весьма интен-
сивно и необходима его быстрая реакция и точное выполнение команд со
стороны ЛА. Несмотря на это, эти операции как правило не вызывают
РСЛ. События РСЛ не происходят, пока не существует переходного за-
пускающего механизма, «триггера», который накладывается на и без того
требовательные операции с ЛА или требует еще более высокой точности
выполнения. Типичные триггеры включают в себя скачки динамики эф-
фективного самолета (с учетом действия СУП), вызванные увеличением
амплитуды команд пилота, изменениями функционирования СУП, незна-
чительными механическими неисправностями или значительными атмо-
сферными возмущениями. Другие триггеры могут возникать из-за несо-
ответствия между ожиданиями пилота и реальностью. При неожиданном
появлении некоторого вида РСЛ, при проектировании новых самолетов вы-
полняются действия во избежание условий, которые, как представляется,
лежат в основе такого типа РСЛ. Поскольку другие РСЛ возникают при
других обстоятельствах, цикл совершенствования разработки повторяет-
ся. Со временем понимание явления улучшается, устраняются некоторые
причины, но возможноять возникновения колебаний в замкнутом контуре
системы пилот-самолет остается, изменяются только детали с изменением
самолета и конструкции СУП.

С точки зрения пилота, существуют три вида колебаний, начиная от
«мягких» – во время обучающих полетов, и заканчивающихся серьезными
и потенциально опасными [42, 43]. Легкие покачивания преодолеваются
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путем выхода пилота из замкнутого контура управления. Напротив, во
многих серьезных РСЛ пилот становится «привязанным» к поведению, ко-
торое поддерживает колебания, даже при том, что он часто чувствует себя
полностью отключенным от системы. Если недостатки в эффективной ди-
намике ЛА существенно линейны по своему характеру, такие как чрезмер-
ная задержка времени в ответ на управляющий сигнал пилота, то может
возникнуть РСЛ категории-I. Если эффективная динамика самолета изме-
няется в зависимости от амплитуды команды пилота или смены режимов
СУП, тем самым создавая нелинейное внезапное изменение (срыв) в эф-
фективной динамике самолета, результирующим РСЛ присваивается либо
категория II (когда доминирующие нелинейности связаны с ограничением
скорости или положения поверхностей управления) или категория III (ко-
гда нелинейные изменения являются более сложными). РСЛ категорий II
и III особенно коварны, потому что эффективная динамика самолета и свя-
занные с ней летные качества могут быть хорошими вплоть до начала РСЛ.
Выявление потенциала для этих РСЛ, которые почти всегда возникают в
необычных условиях, когда система ЛА работает вблизи границ устойчиво-
сти, является серьезной проблемой для пилотов и инженеров-испытателей.
Необходимы интенсивные эксперименты и исследования, чтобы выявить и
не упустить из виду тенденции колебаний категорий II и III. Неколеба-
тельные события аномального взаимодействия пилота с ЛА не так хорошо
определены и понятны, как РСЛ. Даже если пилот чрезвычайно активен
в управлении, то ЛА не обязательно реагирует колебательным образом.
Вместо этого, накопление задержек в отклике органов управления ЛА на
команды пилота может в конечном итоге привести к отклонению от тре-
буемой траектории. Как и в случае серьезных РСЛ, пилоты сообщают о
чувстве отстраненности от поведения самолета с точки зрения как осведом-
ленности о происходящем, так и с точки зрения временных связей между
управлением пилота и реакцией самолета.

Развитие новых технологий в авиации с одной стороны упрощает и ав-
томатизирует работу пилотов, а с другой стороны вносит новые ошибки и
непредвиденные сбои в работе систем управления полетом [44]. В авиации
проблемы аномального взаимодействия часто были связаны с внедрением
новых технологий, наборов возможностей и усложнением задач пилоти-
рования. Это отчасти объясняет, почему проблемы аномального взаимо-
действия больше распространены в военной авиации, которая традиционно
вводит передовые технологии, и менее распространены в гражданской, ко-
торая, как правило, принимает новые технологии только после того, как
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они прошли апробацию в военной авиации. Кроме того, характер воен-
ных операций часто включает маневры, которые требуют более высоких
коэффициентов реакции пилота, чем те, которые обычно используются на
гражданских самолетах [45].

Технология электродистанционного рулевого управления является од-
ним из примеров технологий, которые перешли от военных самолетов к
гражданским. Ее применение позволяет строить СУП, которые придают
важные преимущества с точки зрения поведения, снижения веса, устой-
чивости и управляемости, операционной гибкости и обслуживания. Тех-
нология электродистанционного рулевого управления также предоставляет
возможности для появления новых подходов к решению всех видов про-
блем устойчивости и управления ЛА. Тем не менее, гибкость, присущая
этой технологии имеет потенциал для создания нежелательных новых по-
бочных эффектов и непредвиденных проблем [17].

В ЛА, оснащенном СУП с электродистанционным рулевым управлени-
ем, информация передается от кабины к органам управления полностью
электрическим способом [46,47]. Устройство управления кабины зачастую
не может передать пилоту информацию о том, что наступило ограниче-
ние скорости, или положения органов управления самолета. В результа-
те возникает несоответствие между ожиданиями пилота и действительной
реакцией самолета. Кроме того, технология электродистанционного управ-
ления позволяет авиаконструкторам разработать СУП, имеющие сложный
набор режимов, предназначенный для улучшения характеристик самолетов
в выполнении различных миссий и при всех ожидаемых режимах полета.
При правильной реализации СУП переключения между этими режимами
происходят гладко и ненавязчиво, не мешая работе летчика. Сложность,
присущая развитой, избыточной СУП, мешает предвидению всех возмож-
ных видов взаимодействия между СУП и пилотом.

Развитие беспилотной авиции, в том числе – дистанционно управля-
емых беспилоных летательных аппаратов (БПЛА), заимствуя принципы
построения систем управления пилотируемых ЛА, переняло и проблемы
технологии электродистанционного управления [48, 49]. Добавилась и но-
вая проблема, заключающаяся в том, что человек-оператор, находясь вне
ЛА, не чувствует его поведение так же, как пилот, находящийся внутри
кабины воздушного судна. К тому же, дистанционное управление БПЛА,
осуществляемое с Земли, вносит значительные задержки по времени меж-
ду управляющим сигналом человека-оператора и входным сигналом приво-
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дов органов управления БПЛА.

3 Меры по предотвращению РСЛ

Меры по исключению аномального взаимодействия в системе самолет-
летчик состоят из правильно организованного менеджмента, соблюдения
критериев разработки, проведения моделирования и летных испытаний
[10]. Кроме того, важное значение имеют алгоритмические методы, свя-
занные с введением коррекции в СУП.

3.1 Организационные меры по предотвращению раскачки самолета
летчиком

Руководители программ и разработчики должны придерживаться весьма
структурированного инженерного подхода, который включает все соответ-
ствующие дисциплины в процесс устранения аномального взаимодействия
с самого начала программы, до запуска самолета в эксплуатацию. Посколь-
ку большинство летчиков не обучены распознавать и отчитываться о появ-
лениях аномального воздействия, они часто приписывают РСЛ недостаткам
своих летных навыков, что сужает возможность анализа событий РСЛ.

Хорошие пилотажные характеристики являются основой для предот-
вращения неблагоприятных взаимодействий в системе самолет-летчик. Так,
для военной авиации США разработаны стандарты MIL-STD-1797A и MIL-
STD-1797 Update [50–52]. Соответствие этим стандартам уменьшает тен-
денции к неправильному взаимодействию для классической схемы самоле-
тов с фиксированным крылом с дополнительной системой стабилизации,
и обычной системой приводов органов управления. Тем не менее, эти ха-
рактеристики, как и критерии, на которых они основаны, не позволяют
адекватно оценивать восприимчивость самолетов к РСЛ категории II, III
и к неколебательному аномальному воздействию. В начале процесса про-
ектирования указанные требования должны быть дополнены соответству-
ющими критериями и показателями, выбранными и адаптированными, в
случае необходимости, таким образом, чтобы направлять группы разработ-
чиков в оценке пилотажных качеств и восприимчивости нового самолета
к неправильным взаимодействиям. Критерии аномального взаимодействия
должны подчеркнуть высокотребовательные операции с обратной связью в
системе самолет-летчик, также как и характеристики точного маневриро-
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вания. Эти критерии должны рассматриваться как средство направления
проектировщиков к анализу свойств, которые могут увеличить риск ано-
мального взаимодействия. Известные критерии не позволяют эффективно
рассматривать сложные виды РСЛ категорий II и III и неколебательных со-
бытий аномального взаимодействия. Исследовавние критериев оценки ано-
мального взаимодействия при проектировании следует сосредоточить на
этих менее понятных типах событий аномального взаимодействия; суще-
ственным является скоординированный подход, сочетающий эксперименты
с развитием новых подходов к анализу.

Наземные исследовательские установки (пилотажные стенды), полет-
ные тренажеры, а также летчики, которые чувствительны к тенденциям
аномального взаимодействия, могут способствовать развитию СУП с удо-
влетворительными характеристиками предотвращения аномального взаи-
модействия [53–56]. Неоднократно продемонстрированы возможности тре-
нажеров для воспроизведения событий аномального взаимодействия, ко-
торые встречались в полете. Однако продолжающееся появление неожи-
данных событий аномального взаимодействия в полете иллюстрирует так-
же ограниченную эффективность имеющихся технологий моделирования и
процедур для прогнозирования событий аномального взаимодействия [10].
Существующие инструменты моделирования и анализа должны быть уточ-
нены для того, чтобы быть более конкретными, селективными и точно
предсказывающими. Важно, чтобы различные повторяющиеся задачи были
включены в моделирование и летные испытания для того, чтобы обеспечить
всеобъемлющую проверку возможности появления аномального взаимодей-
ствия. Кроме того, многие летчики должны быть вовлечены в этот процесс
чтобы убедиться, что самолет будет отвечать широкому спектру навыков
пилотирования; двух-трех летчиков-испытателей не достаточно, чтобы про-
вести тщательную оценку и экспертизу, если характеристики аномального
взаимодействия минимально допустимы. Энергичный поиск тенденций к
неправильному взаимодействию особенно важен для режимов полета, на
которых возможно появление срыва пилотажных свойств [10].

3.2 Методы, применяемые во время летных испытаний

Во время наземных и воздушных испытаний применяется широкий спектр
критериев оценки качества полетов. Критерии должны быть удобными и
компактными в применении, четко отличать системы, чувствительные к
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РСЛ, включать свойства и характеристики изучаемой среды.

Критерии, предложенные для оценки РСЛ категории I: критерии, осно-
ванные на ширине полосы пропускания и времени запаздывания самоле-
та [57,58]; построение диаграммы на плоскости зависимости коэффициента
усиления от частоты, включая величину среднего распределения часто-
ты [59–61]; критерии Смита-Геддеса (Smith-Geddes) [62, 63], Нила-Смита
(Neal-Smith) [46,50,64]; критерий Гибсона («отрицательное перерегулиро-
вание», англ. – dropback) [24,42,61].

Критерии Смита–Геддеса и Нила–Смита основаны на моделях пило-
тов, относящихся к управлению с компенсирующим слежением. Критерий
на основе ширины полосы пропускания и времени запаздывания самолета
и зависимости усиления от частоты, включая величину среднего распре-
деления угловой частоты. Он отражает эффективные свойства самолета,
которые влияют на управление с высоким коэффициентом усиления в за-
мкнутом контуре [60,65–67].

Параметры критерия Смита–Геддеса и Нила–Смита:

– ширина полосы пропускания 𝜔𝐵𝑊 определяется как частота, на которой
запас по фазе равен 45 град или запас по амплитуде равен 6 дБ, в зави-
симости от того, какая частота ниже. Это определяет диапазон частот, на
которых пилот может устойчиво управлять.

– запаздывание по фазе 𝜏𝑝, представляет собой величину наклона фазовой
кривой на частотах выше 𝜔𝐵𝑊 :

𝜏𝑝 =
𝜙(2𝜔180)− 𝜙(𝜔180)

2𝜔180

𝜋

180
, (1)

где 𝜙(2𝜔180) – фаза на частоте 2𝜔180, 𝜙(𝜔180) – фаза на частоте 𝜔180. 𝜔𝐵𝑊

и 𝜏𝑝 отмечаются на плоскости и их положения относительно границы РСЛ
дают предположение о чувствительности системы к колебаниям.

Также для улучшения прогнозирования чувствительности к РСЛ ис-
пользуются такие дополнительные параметры как ширина полосы пропус-
кания угла траектории и заброс по скорости тангажа. Большое значение
величины фазового запаздывания означает, что на частотах выше 𝜔𝐵𝑊 пи-
лот будет быстро терять запас по фазе, что приведет к неустойчивости
системы.

Категория РСЛ-III выделена как колебания, которые инициируются ре-
зонансом замкнутой системы ЛА в режиме полета по отслеживанию за-
данного угла независимо от динамики ускорения, без переключений режи-
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мов [47,62,63]. Критерий записывается в виде

𝜔𝑐𝑟 = 6 + 0.24𝑆,

𝜔𝑐𝑟 – частота среза системы воздушного судна, 𝑆 – средняя величина отно-
шения управляемого угла (например, тангажа) к амплитуде сигнала откло-
нения органа управления на частоте среза системы и вычисляется путем
определения наклона в диапазоне частот 1 – 6 рад/с. Этот критерий дает
прогноз о восприимчивости к РСЛ с помощью вычисления фазового угла
𝜙𝑐𝑟 < 180 град по отношению к частоте отклонения органа управления 𝜔𝑐𝑟.

Оценки и критерии для РСЛ категории II , состоящие из аналитических
соотношений и вычислений, приведены в [6, 9, 51, 52, 68–72]. Изложенные
в этих источниках процедуры предоставляют данные о частоте, амплиту-
де, обстоятельствах начала РСЛ и другие характеристики колебаний этой
категории. Преобладание ограничения скорости в качестве фактора воз-
никновения серьезных колебаний в полете, по-видимому, указывает на то,
что предварительный поиск вероятных событий категории II является ра-
зумным шагом при проверке новых конструкций. Этот поиск может быть
выполнен на нескольких уровнях детализации, включая стендовые испы-
тания с использованием программного и аппаратного обеспечения.

Некоторые критерии для категории II в [51, 52, 68] относятся к испы-
тательным по методу «годен – не годен», когда определяют запрещенную
зону в области усиление-фаза. Границы для этой области образуются путем
рассмотрения большого числа конфигураций, когда возникали колебания.
Частоты начала возникновения ограничения скорости и характеристики
линейной системы используются для локации возможного начала ограни-
чения скорости на диаграмме Николса. Области внутри запрещенной зоны
чувствительны к РСЛ.

Современное состояние баз данных конфигураций критериев и их воз-
можности прогнозировать РСЛ анализируется в [24] .

Так как результирующие колебания имеют форму колебаний предель-
ного цикла нелинейной системы, то анализ предельного цикла является
и способом анализа ЛА с целью прогнозирования такого типа событий.
В настоящее время доступны такие методы как метод гармонического ба-
ланса (описывающих функций) [38, 73, 74], метод Open Loop Onset Point
(OLOP) [52, 69, 75], методы анализа робастной устойчивости [76, 77], кри-
терий Нила-Смита (Neal, Smith) [64,78], аналитико-числовой метод поиска
скрытых колебаний [79–82].
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В методе OLOP значение

𝜔𝑜𝑛𝑠𝑒𝑡 =
𝑅

𝛿
, (2)

задает частоту, на которой активируется ограничитель скорости, 𝑅 – мак-
симально допустимая скорость, 𝛿 – максимальное отклонение ручки органа
управления. Положение OLOP на диаграмме Николса системы с разомкну-
тым контуром дает представление о восприимчивости ЛА к колебаниям
из-за ограничения скорости привода. Основной эффект активации ограни-
чителя скорости – это сильный скачок запаздывания по фазе и небольшое
уменьшение амплитудной характеристики.

В классическом подходе человек-пилот представлен как некоторая пе-
редаточная функция [8, 83]. Модель пилота «на частоте среза» (англ. –
crossover model) одна из самых простых и одновременно глубоких моделей,
которая эффективно описывает, как пилот может адаптироваться к харак-
теристикам реакции различных ЛА. Синхронная модель пилота представ-
ляет собой коэффициент усиления, величина которого создает начальную
неустойчивость с точки зрения свойств системы управления. Преимуще-
ством такой модели является простота процедуры моделирования пилота и
акцентирование внимания на недостатках динамики эффективного ЛА [6].

Появление мощных компьютерных алгоритмов для проектирования си-
стем управления привело к разработке алгоритмических пилотных моде-
лей, которые генерируются программами автоматизированного проектиро-
вания, см., напр. [84,85]. Оптимальная модель управления со стороны пи-
лота подходит для моделирования поведения пилота в хорошо контролиру-
емых экспериментальных условиях, например, в различных симуляторах.
Модель идеально подходит для обработки нескольких сигналов пилота (на-
пример, вестибулярных и визуальных), в которой пилот управляет более
чем одним входом (например, креном и тангажем). Недостатком такой мо-
дели является невозможность воспроизвести начальную неустойчивость,
которая сопровождает события РСЛ. Однако модель можно использовать
во время переходных режимов для оценки рейтингов пилота, времени его
запаздывания.

В работах [84–88] использована «модель оптимального управления»
пилота. В [85] основное предположение для оптимизации управления со-
стоит в том, что пилот хорошо обучен и пытается управлять ЛА наилучшим
образом, одновременно минимизируя объем рабочей нагрузки или требуе-
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мых усилий. Это может быть отражено в виде функционала

𝐽(𝑢𝑝) = 𝐸

⎧⎨⎩ lim
𝑇→∞

1

𝑇

𝑇∫︁
0

(𝑞𝑦𝛾𝑒
2 + 𝑞𝑢𝑢𝑝

2 + 𝑞𝑟𝑢𝑝
2)𝑑𝑡

⎫⎬⎭ (3)

где 𝛾𝑒 – ошибка отклонения траектории полета, 𝑢𝑝 – управляющий вход, по-
ступающий от пилота. Ошибка 𝛾𝑒 не видна для пилота, а доступны только
угол и скорость тангажа, вертикальная скорость снижения и вертикальное
ускорение. Поэтому из-за кинематических зависимостей между этими па-
раметрами пилот может замкнуть контур управления на основе значений
угла и скорости тангажа, угла и скорости изменения траектории полета,
а также на основе отклонения траектории полета от требуемой. Вектор
наблюдения пилота по [89] имеет вид

𝑦𝑝(𝑡) = [𝛾𝑒, 𝛾̇𝑒, 𝛾, 𝛾̇, 𝜃, 𝜃]
𝑇 (4)

Префильтр органа управления ЛА описывается передаточной функцией

𝛿𝑒𝑠
𝐹𝑒𝑠

=
2(𝑠+ 5)

𝑠+ 10
, (5)

где 𝐹𝑒𝑠 – входной сигнал пилота. Фильтр для генерации командного сигнала
имеет ПФ

𝛾𝑐(𝑠)

𝜃𝑐(𝑠)
=

1

𝜏𝜃2𝑠+ 1
(6)

Тогда уравнения состояния системы имеют вид:

[𝜃𝑐, 𝜃𝑐, 𝛾̇𝑐]
T = 𝐴[𝜃𝑐, 𝜃𝑐, 𝛾𝑐]

T +𝐵𝑤, (7)

где 𝜃𝑐 – сигнал стабилизации по углу, 𝛾𝑐 – траекторный сигнал, 𝐴,𝐵 –
матрицы коэффициентов, 𝑤 – возмущение по скорости. Структурная схема
системы управления показана на рисунке 1. Ошибка отслеживания угла
траектории полета есть выход модели оптимального управления, который
отражает прогнозируемую работу пилота, т.е. насколько точно он отсле-
живает требуемый угол траектории полета. Анализ модели оптимального
управления показал, что величина 𝛾𝑒 напрямую связана с динамикой ЛА и
СУП. В [85] также разработаны схемы прогнозирования РСЛ для ошибки
траектории полета и частоты среза с использованием метода наименьших
квадратов по данным летных испытаний, На основе плученных результатов
предсказаны РСЛ в 92% и 98% случаях, соответственно.
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Рис. 1 — Структурная схема системы с моделью оптимального управления.

3.3 Методы, применяемые при разработке СУП

Для применения методов линейной теории управления, нужно линеари-
зовать существенно нелинейные модели динамики ЛА, или представить
в подходящей для управления форме. Выбор представления возлагается
на разработчика, так как в каждом случае объект уникален, имеет свои
особенности и ограничения. Так, например, для представления системы
в квазилинейном виде [37, 90] необходимо, чтобы функции правой части
нелинейного уравнения системы были дифференцируемы по всем своим
аргументам. В [91] применяется метод преобразования для СУП вертолета
UH-1H. Условиями преобразования являются существование нового векто-
ра состояния и вектора управления линейной системы, а также гладкость
функции в правой части. Для изучения нелинейных колебаний используют
метод малых возмущений (Poisson, 1830 г.) и метод медленно меняющейся
амплитуды и фазы [92], из которых был получены метод гармонической
линеаризации и гармонического баланса (Е. П. Попов, Л.С. Гольдфарб).
Эти методы используются для исследования устойчивости и приближен-
ного определения периодических решений систем, представленых в рабо-
тах [81, 82, 93–100]. Другой метод исследования применяется в [101], где
рассматривается модель системы с переменными по времени параметрами
и оценка устойчивости такой системы на плоскости параметров. Для ПФ
разомкнутого контура 𝐺(𝑠,𝑁), 𝑠 = 𝑗𝜔 с одной нелинейностью 𝑁1 характе-
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ристическое уравнение представляется в виде:

𝑓(𝑠) = 1 +𝐺(𝑠,𝑁1), или (8)

𝑓(𝑗𝜔) = 𝑓(𝛼, 𝛽, 𝛾, 𝜔), (9)

где 𝛼, 𝛽, 𝛾 – переменные по времени параметры нелинейности 𝑁1 и/или ре-
гулируемые параметры линейной части системы. Для 𝛾 = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡 уравнения
(9) переписывается в виде:

𝑓(𝑗𝜔) = 𝑋𝛼+ 𝑌 𝛽 + 𝑍 = 0, (10)

где 𝑋, 𝑌, 𝑍 функции 𝛾 и 𝑗𝜔. Далее на плоскости (𝛼, 𝛽) при изменении
частоты 𝜔 от 0 до ∞ можно построить траектории предельных циклов
и оценить условия устойчивости линеаризованной системы при изменении
амплитуды входного сигнала 𝐴 от 0 до ∞. Преимущество такого метода пе-
ред классическим круговым критерием на комплексной плоскости состоит
в том, что можно оценивать устойчивость системы одновременно с тремя
параметрами в трехмерном пространстве.

Широкое применения для предотвращения РСЛ получили различные
фильтры из-за простоты их реализации и способности формировать же-
лаемый фазовый сдвиг. В работах [102–108] исследуется предотвращение
аномальных колебаний с помощью ввода в цепь управления фильтров низ-
ких частот (рисунок 2, по [102]). В [109] предлагается коррекция системы
управления ЛА по тангажу с помощью введения фильтра с передаточной
функцией

𝐺𝑝(𝑠) =
(𝑠+ 2.4)2

(𝑠+ 4.5)2
(11)

Параметры фильтра 11 выбраны таким образом, чтобы внести положи-
тельный фазовый сдвиг в систему для ее стабилизации. Результаты мо-
делирования представлены на рисунке 3. Переходные процессы системы с
фильтром представлены на рисунке 3.

В системах с объектом управления в виде «чистого» интегратора и с
ограничением типа насыщения, замкнутых отрицательной обратной связью
с ПИ- или ПИД-регулятором, интегратор накапливает ошибку управле-
ния. В результате возникает перерегулирование и могут возникнуть коле-
бательные процессы значительной амплитуды – так называемый «винд-ап
эффект» (англ. – wind-up). В [103, 104, 110–116] анти-виндап (англ. anti-
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Рис. 2 — Фильтр нижних частот в контуре управления.

𝜗* – задающее воздействие; 𝜗𝑛𝑐, 𝜗𝑐 – угол тангажа нескорректированной и скорректированной систем

Рис. 3 — Переходные процессы в системе с фильтром (11).

windup, AW) коррекция проводится с помощью введения канала обрат-
ной связи с рассогласованием между входом и выходом нелинейности сов-
местно с фильтром низких частот. При неизвестных параметрах объекта в
контур управления вводятся адаптивные пре-фильтры. Эксперименты про-
водились на модели самолета Aerodata Model in Research Environment
(ADMIRE) при разных значениях чисел Маха, высот, коэффициентов мо-
дели пилота, предельной скорости штурвала.

В [103,104,110–117] анти-виндап коррекция проводится с помощью вве-
дения в контур управления низкочастотных фильтров. При неизвестных па-
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Рис. 4 — Структурная схема системы с анти-виндап коррекцией.

раметрах объекта в контур управления вводятся адаптивные пре-фильтры.
Фильтры имеют простую структуру, но требуют настройки для каждо-
го режима полета. Пример структурной схемы с анти-виндап коррекцией
по [103] показан на рисунке 4.

На рисунке 4 обозначены 𝐾(𝑠) – основной регулятор, 𝐺(𝑠) – динами-
ка самолета, 𝜃 – анти-виндап компенсатор, 𝑁(·) – нелинейный оператор
привода, 𝑟 – задающий входной сигнал пилота, 𝑦 – выходной сигнал.

Анализ устойчивости и скрытых колебаний в пилотируемых системах
представлен в работах [35,79,118,119], выполненных под руководством чл.-
корр. РАН Г.А. Леонова при участии соавторов данной работы. В [120]
представлена анти-виндап коррекция, обеспечивающая конвергентность за-
мкнутой системы и рассмотрен пример применения метода к задаче управ-
ления полетом ЛА. Сервосистема руля направления содержит следующую
нелинейность типа «насыщение»

𝜎𝑟 = 𝑠𝑎𝑡𝑢̄(𝑢), (12)

где sat𝑢̄(𝑢) = {𝑢̄ sign(𝑢) при |𝑢| > 𝑢̄ и при |𝑢| 6 𝑢̄}. Закон управления ЛА с
анти-виндап коррекцией записан в виде:

𝑢𝑟(𝑡) = 𝑘𝐷𝜔𝑦(𝑡)− 𝑘𝑃Δ𝜓(𝑡)− 𝑘𝐼

∫︁ 𝑇

0

(Δ𝜓(𝜏) + 𝑘𝐴(𝑢(𝜏)− 𝜎𝑟(𝜏)))𝑑𝜏, (13)

где 𝑘𝐴 – коэффициент анти-виндап коррекции, выбираемый при синтезе,
𝑢(𝑡) – задающее воздействие, подаваемое на привод руля направления, Δ𝜓
– ошибка слежения, 𝜔𝑦(𝑡), 𝜓(𝑡) – угловая скорость и угол рыскания, пара-
метры 𝑘𝐷, 𝑘𝑃 , 𝑘𝐼 – дифференциальный, пропорциональный и интегральный
коэффициент передачи автопилота.
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𝜃*, 𝜃 – заданный и фактический углы тангажа, 𝑢в, 𝛿в – сигнал на входе и выходе нелинейного привода

Рис. 5 — Переходные процессы по углу тангажа БПЛА Phastball.

Для предотвращения явления РСЛ, можно использовать нелинейные
корректирующие устройства (НКУ), предложенные в [72, 121–127]. НКУ
компенсируют сдвиг фаз между сигналом, поступающим на ручку управ-
ления, и сигналом, поступающим на управляющий привод руля, а так-
же позволяют формировать величину амплитуды управляющего сигнала.
В [97] исследована система управления по тангажу самолета X-15. Было
найдено значение коэффициента усиления пилота, соответствующее выхо-
ду системы на предельный цикл. Математическая модель системы управ-
ления полетом беспилотного ЛА и ее нелинейная коррекция рассмотрены
в [72, 128–130]. Стабилизация системы произведена путем введения в кон-
тур управления псевдолинейного НКУ, описываемого уравнениями вида:

𝑦 = 𝑘|𝑢| sign(𝑥), (14)

𝐴(𝑝)𝑥 = 𝐵(𝑝)𝑢, (15)

где 𝑝 = 𝑑/𝑑𝑡 – оператор дифференцирования, 𝑦, 𝑥 – выходной и входной
сигнал, 𝑘 – коэффициент в канале формирования амплитуды, 𝑢 – сигнал в
канале формирования фазы, 𝐴(𝑝), 𝐵(𝑝) – полиномы, 𝑊 (𝑠) = 𝐵(𝑠)/𝐴(𝑠),

𝑊 (𝑠) =
𝑇1

2

𝑇2
2

(𝑇2𝑠+ 1)2

(𝑇1𝑠+ 1)2
, (16)

где 𝑇1, 𝑇2 – постоянные времени. Анализ АФЧХ корректирующего устрой-
ства показал, что при небольшом изменении амплитудной характеристики
(1 – 4 дБ) фазовая характеристика меняется сильно (до 70 град). Переход-
ные процессы системы управления по тангажу дистанционно управляемого
БПЛА Phastball [49]. при различных коэффициентах усиления оператора
и амплитуде задающего воздействия представлены на рисунке 5. Таким об-
разом, введением НКУ удается добиться устойчивости системы при значе-
ниях коэффициента пилота до 8.5 и запаздывания по времени 0.8 с, исклю-
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чения предельных циклов, увеличения амплитуды управляющего сигнала
и возможности управлять самолетом более энергично.

В серии работ под руководством Дж. Тейлора (J. Taylor) метод гармони-
ческой линеаризации (описывающих функций, англ. – describing function)
для синусоидального и случайного входного сигнала применяется для син-
теза линейного и нелинейного регулятора [90,131]. Коэффициенты выбран-
ного разработчиком регулятора представляется в форме соответствующей
описывающей функции, например, для ПИД-регулятора – пропорциональ-
ный коэффициент соответствует форме реле, интегральный – реле с зоной
нечувствительности, дифференциальный – кубической функции. В [132]
описана процедура самонастройки для нелинейного ПИД-регулятора в си-
стеме управления сервоприводом. В [73] посредством метода описывающей
функции рассмотрено нелинейное управление приводом с нелинейностью
типа «насыщение» и «сухое трение» с обратной связью по скорости.

В [133,134] представлен синтез линейного многоканального регулятора
для многоканальной нелинейной системы, основанный на методе гармони-
ческой линеаризации с последующей численной оптимизацией в частотной
области. Объект управления описывается уравнениями:

𝑥̇(𝑡) = 𝑓(𝑥(𝑡), 𝑢(𝑡)) (17)

𝑦(𝑡) = 𝑔(𝑥(𝑡), 𝑢(𝑡)), (18)

где 𝑥 – вход ∈ 𝑅1×𝑛, 𝑢 – управление ∈ 𝑅1×𝑚, 𝑦 – выход ∈ 𝑅1×𝑙. Зада-
чи разрабатываемого регулятора – сделать систему нечувствительной к
возмущающему воздействию, минимизировать квадратичную ошибку, вы-
делить каждой входной переменной только один выход. Следуя методу
гармонической линеаризации, объект управления 18 представляется в виде
квазилинейной модели:

𝐺 = (𝑗𝜔;𝑢0, 𝑎𝑖) = [𝐺𝑝,𝑞(𝑗𝜔𝑞;𝑢0𝑝, 𝑎𝑝,𝑖)], (19)

где 𝐺𝑝,𝑞(𝑗𝜔𝑞;𝑢0𝑝, 𝑎𝑝) =
|𝜔𝑝 − 𝜔𝑞|
𝜋𝑎𝑝

𝐼𝑝,𝑞𝑙,𝑘 – псевдопередаточная функция, 𝐼𝑝,𝑞𝑙,𝑘 –

интеграл Фурье, 𝑢0, 𝑎 и 𝜔 – постоянная компонента, амплитуда и частота
синусоидальной описывающей функции, 𝑝, 𝑞 – индексы входного и выход-
ного сигнала, 𝑘,𝑚, 𝑙 – натуральные числа. Для нахождения 12 параметров
многоканального линейного ПИД-регулятора авторы минимизируют следу-
ющую целевую функцию для системы 2× 2:

𝐹 =
(︀
𝑦𝑑1(𝑡)− 𝑦1(𝑡)

)︀2
+ 𝑦2(𝑡)

2 + 𝑦3(𝑡)
2 +

(︀
𝑦𝑑2(𝑡)− 𝑦4(𝑡)

)︀2
, (20)
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где при возбуждении 𝑦1(𝑡)=𝑦𝑑1(𝑡) канал 𝑦2(𝑡) = 0, при 𝑦4(𝑡)=𝑦𝑑4(𝑡) канал
𝑦3(𝑡) = 0. Таким образом, получив предварительный ПИД-регулятор 𝐶*,
набор линейных многоканальных регуляторов 𝐶𝑖(𝑗𝜔) такой, что доставля-
ется минимум ошибке 𝐸𝑖(𝑗𝜔) = 𝐶𝑖(𝑗𝜔) · 𝐺(𝑗𝜔, 𝑎𝑖) − 𝐶* · 𝐺*(𝑗𝜔, 𝑒*), 𝑎𝑖 =
𝑒𝑖|𝐶𝑖(𝑗𝜔)|. Не исследованным осталось применение метода при внешнем
возмущении, намечена разработка нелинейного ПИД-регулятора. Недо-
статком представления регулятора в виде описывающей функции является
инверсия к нелинейности, когда аналитически не всегда можно получить
единственность решения [135].

В [136] используется метод обратной динамики для предотвращения
сваливания ЛА в штопор при больших углах атаки. Метод заключается в
том, что полет самолета разбивается на несколько режимов, для каждого
из которых осуществляется обращение модели – переход от составляющих
скорости движения и углов разворота к обратным величинам. По этим
данным вычисляются управляющие силы и моменты. Недостатком метода
является чувствительность обращенной модели по отношению к неточно-
сти знания параметров исходной модели самолета и неучтенной динамике
привода. Этот недостаток преодолевается в более сложной системе управ-
ления на основе робастного нелинейного адаптивного закона управления.
Такая система управления разработана для современных суперманеврен-
ных самолетов, таких как истребитель Х-36, самолетов с поворотными
винтами и БПЛА. Резко меняющаяся динамика, влияние аэродинамиче-
ских явлений на качество полета, использование нелинейных приводных
систем, требование быстрой реконфигурации системы управления в режи-
ме реального времени привели к идее создания адаптивного регулятора с
нейронной сетью [137, 138]. Структура схемы управления показана на ри-
сунке 6. Динамика самолета описывается уравнением: 𝑥̈ = 𝑓(𝑥, 𝑥̇, 𝑢), ввод
линеаризованной обратной связи 𝑢* дает преобразование 𝑢* = 𝑓−1(𝑥, 𝑥̇, 𝑢).
Преобразование из пространства состояний псевдоуправления в простран-
ство состояний управления обозначено как 𝑥̈ = 𝜈. Также вводится прибли-
женное выражение для 𝑢 = 𝑓−1(𝑥̂, ˙̂𝑥, 𝜈), где обозначение 𝑥̂(𝑡) используется
для отличия полученной траектории объекта в результате использования
𝑢*(𝑡). Учитывая вышеприведенные уравнения, получено следующее выра-
жение для динамики самолета:

¨̂𝑥 = 𝑓(𝑥̂, ˙̂𝑥, 𝑢) + Δ′
𝑖𝑛𝑣, (21)

где Δ′
𝑖𝑛𝑣 – ошибка инверсии. Искусственная нейронная сеть вводится для

аппроксимации непрерывной нелинейной функции и компенсации неиз-
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Рис. 6 — Структурная схема системы управления с использованием робастного
нелинейного адаптивного регулятора.

вестных нелинейностей, т.е. для адаптации к ошибкам, вызванным ис-
пользованием приближенной обратной модели. Обязательным требовани-
ем здесь является получение полной информации о векторе состояния.
Несмотря на сложность такой структуры, предложенный регулятор обес-
печивает самолет с поворотным винтом устойчивыми пилотажными харак-
теристиками при переходе от полета в конфигурации неподвижного кры-
ла к зависанию при наличии погрешностей построения модели самолета и
неучтенной динамики в контуре управления. В моменты переходного режи-
ма управления, например, внезапного переключения от автопилота к руч-
ному управлению для преодоления атмосферной турбулентности, В [139]
предлагается адаптивное управление в том смысле, что при опасных дей-
ствиях пилота или автопилота специальный электронный блок Arbiter кор-
ректирует управление. Arbiter минимизирует ошибку моделирования меж-
ду моделью самолета и фактической динамикой. Исследование показало
робастность к ошибкам моделирования, но, например, после аппаратного
или программного сбоя Arbiter не может восстановить начальные данные.
Некоторые технологии разработаны для оценки динамики самолета в ре-
жиме онлайн, и в будущем будут интегрированы в СУП.

В работах [140–144] применяется метод распределенного управления
для компенсации различных неблагоприятных воздействий влияния на
устойчивость системы с СУП. В [141, 142] для предотвращения РСЛ по
причине ограничения скорости привода авторы предлагают технику Control
Allocation Pilot- Induced Oscillations (CAPIO). Чтобы реализовать этот ме-
тод, во время синтеза алгоритма пренебрегают динамикой привода, а по-
верхности управления рассматриваются как генераторы «чистого» момента,
не влияющие на угловую скорость атаки и скольжение. С этими допуще-
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ниями предлагается следующая модель управления на примере самолета
ADMIRE:

𝑥̇ = 𝐴𝑥+𝐵𝑢𝑢 = 𝐴𝑥+𝐵𝑣𝑣, 𝑣 = 𝐵𝑢, (22)

𝐴 ∈ 𝑅5×5, 𝐵 ∈ 𝑅3×5, 𝐵𝑣 ∈ 𝑅1×2, 𝐵𝑢 – матрицы. Виртуальный канал управ-
ления 𝑣 дает на выходе заданные угловые ускорения по тангажу, крену,
рысканию, которые управляются независимо друг от друга и проходят че-
рез внутренний регулятор обратной динамики. Таким образом, уменьшение
фазового сдвига между управляющим 𝑢𝑐 и фактическим 𝑢 сигналом дости-
гается путем введения и минимизации целевой функции

𝐽 = ||𝐵𝑢− 𝑣||22 + ||𝑊𝑑(𝐵𝑢̇− 𝑣̇)||22 + 𝜀||𝑢||22, (23)

где 𝑊𝑑 ∈ 𝑅3×3 – диагональные весовые матрицы, 𝑢 – сигнал, поступа-
ющий на привод, 𝜀 → 0. В заключение авторы обращают внимание на
важность исследования предложенного метода в реальных условиях циф-
ровой системы управления ЛА. Например, в [145] предложено управление
на скользящих режимах дискретной системы по цифровому каналу связи
при ограниченной скорости передачи данных. Далее, в [143] отмечено, что
работа системы CAPIO может переключаться между режимом синхрони-
зации и режимом отслеживания в зависимости от введенного порогового
значения фазового сдвига сигналов. Такая структура позволяет управлять
инерционной неустойчивой многоканальной системой с перекрестными свя-
зями.

Вне зависимости от выбранного аналитически-числового метода предот-
вращения колебаний, все новые ЛА подвергаются интенсивным летным
испытаниям [10, 146–148], учитываются влияние пилотов и их коммента-
рии [5,37,48, 149–154].

Основные сложности в разработке СУП состоят в описании существен-
но нелинейной динамики конкретного ЛА, меняющейся под воздействием
различных факторов, режимов управления, с учетом влияния человека-
пилота.

3.4 Управление КЛА при ограничениях

В настоящее время пристальное внимание уделяется влиянию насыщения
исполнительных органов и для космических летательных аппаратов (КЛА).
Особенности управления КЛА при ограничениях рассмотрены в [155–168].
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Решение задачи модального синтеза системы управления КЛА с исполь-
зованием обобщенной расчетной формулы Аккерманна приведено в рабо-
тах [169, 170], в которых получены все возможные матрицы регуляторов
для стабилизации орбитальной ориентации КЛА в неразделяемых каналах
крена и рыскания.

Задача орбитальной стабилизации КЛА рассмотрена в [171], для кото-
рой предложен метод, точного размещения полюсов замкнутой системы и
осуществлен синтез развязывающих законов для орбитальной стабилиза-
ции КЛА. В [172] разработан метод совместного решения задачи наблю-
дения и идентификации параметров КЛА. Модификация данного метода
для случая круговых орбит использована в [173] при нахождении аналити-
ческого решения задачи гравитационной разгрузки кинетического момента
инерционных исполнительных органов КЛА в гироскопически взаимосвя-
занных каналах крен-рысканье.

4 Заключение

В настоящем обзоре приведены сведения из литературных источников о
явлению РСЛ, дано его описание и классификация разновидностей. Рас-
смотрены меры по предотвращению этого явления, которые включают ор-
ганизационные мероприятия, методы, применяемые во время летных испы-
таний и анализу полученных данных. Особое внимание уделяется алгорит-
мическим методам подавления РСЛ, реализуемым в системе управления
полетом, включающим использование последовательных корректирующих
устройств и методов анти-виндап коррекции.
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Methods for pilot-induced oscillation prevention. A survey

B. Andrievsky (IPME RAS, SPbSU, BSTU)
I. S. Zaitseva (ITMO University)

E.V. Kudryashova (SPbSU)
N.V. Kuznetsov (SPbSU, IPME RAS),

O. A.Kuznetsova (SPbSU)

Abstract. The phenomenon of aircraft Pilot-Induced Oscillation (PIO) is well
known from the very beginning of aviation development. It led to accidents
and incidents in military aviation, and also served as a factor contributing to
incidents and accidents in civil aviation. At the present stage, the problem
of PIO is becoming increasingly important, affecting various classes of
automated control systems, for example, such as remote control of drones,
as well as spacecraft. This review attempts to characterize the phenomenon of
PIO and give an idea of the available methods for its elimination. The article
describes the PIO phenomenon and classifies its types, notes the connection
between PIO and the technology of electric steering, presents the existing
methods for preventing PIO, including organizational and technical measures
for pilots training, conducting flight tests, and criteria for evaluating the
aircraft flight quality. Particular attention is paid to algorithmic methods for
PIO suppression implemented in the flight control system. Some numerical
examples are presented.

Key words: pilot-induced oscillation, nonlinear oscillations, suppression,
correction.
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