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Отримано аналітичний вираз мінімальної наявної вертикальної швидкості, котрий по-
яснює причину можливого виходу літака за межу максимально-експлуатаційної швид-
кості (числа Маха). Запропонований удосконалений критерій запасу наявної вертикаль-
ної швидкості для забезпечення невиходу літака за межу допустимого кута атаки та за 
межу максимально-експлуатаційної швидкості (числа Маха) у автоматичному режимі 
керування вертикальною швидкістю 
Ключові слова: система автоматичного керування літаком, наявна вертикальна 
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Вступ 
У роботі наведено результати теоре-

тичних досліджень алгоритмів автомати-
чного управління гіпотетичним транспор-
тним літаком у режимі керування верти-
кальною швидкістю.  

Автоматичне керування вертикаль-
ною швидкістю літака розглядалося у [1]. 

Для аналізу невиходу літака у ре-
жимі керування вертикальною швидкістю 
за межу максимально-експлуатаційної 
швидкості (числа Маха) запропоновано 
визначення  мінімальної наявної вертика-
льної швидкості та запас наявної вертика-
льної швидкості.  

Це дозволить сформувати критерій 
забезпечення невиходу літака за межі ма-
ксимально-експлуатаційної приладної 
швидкості  у автоматичному режимі ке-
рування вертикальною швидкістю при 
зміні наявної тяги в залежності від режи-
му польоту. 

Постановка задачі 
Розробити алгоритми автоматичного  

управління транспортним  літаком у ре-
жимі керування вертикальною швидкістю 
за критерієм запасу мінімальної наявної 
вертикальної швидкості для забезпечення 
невиходу літака за межу максимально - 
експлуатаційної швидкості (числа Маха). 

Дослідження загальних алгоритмів 
автоматичного керування вертикальною 
швидкістю транспортного літака   на ета-
пах набору або зниження. 

Сформуємо алгоритм автоматичного 
управління вертикальною швидкістю  лі-
така у каналі керма висоти з урахуванням 
відомих алгоритмів перевантажувального 
або тангажного автопілоту [2] у наступ-
ному вигляді: 

1. Для перевантажувального автопі-
лоту з законом[1] 

)()( задyyVyynyzzВ VVKnККК   0             (1) 

2. Для тангажного автопілоту з законом [1] 

)()( задyyVyzzВ VVKКК   0 .              (2) 

У виразах (1), (2), а також у виразах 
наведених нижче,  позначення параметрів 
динаміки польоту літака відповідають 

ДЕСТ 20058-80 [3]. Крім того, 0 - кут 

тангажу у час включення режиму керу-
вання вертикальною швидкістю; 

,yn задyn - відповідно відхилення 
змінного та заданого перевантаження від 
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одиниці; zК , К , nyК , VyK - переда-
точні числа по тракту відповідних пара-

метрів, вказаних в індексах; yV , задyV - 

відповідно зміна та задана вертикальна 
швидкість літака.   

Алгоритм автоматичного керування 
приладною швидкістю за допомогою ав-
томата тяги запишемо згідно [4] у вигляді 
[1]: 
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В рівнянні (3) параметри алгорит-

му мають наступне значення: Р - відхи-
лення ручки керування двигуна (двигуна-

ми); 
p
zК ,

pК ,
p

nxК , ПРVK  передаточні 
числа по тракту відповідних параметрів, 

вказаних в нижніх індексах; ЗАДПРV , 

ПРV - задана та зміна приладна швидкість 
літака. 

У роботі [1] отримано аналітичний 
вираз наявної вертикальної швидкості.  

 Для пояснення причини можливо-
го виходу літака за межу допустимого ку-
та атаки у автоматичному режимі керу-
вання вертикальною швидкістю  отрима-
но аналітичний вираз максимальної наяв-
ної вертикальної швидкості, який врахо-
вує “Максимально-продовжений” режим 
роботи двигунів (“МП”) [1]: 
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max ,          (4) 

 
де  max

xaнn  - максимальне наявне тангенціа-
льне перевантаження; КV  - земна швид-
кість; H - поточна висота польоту; P – тя-
га двигунів; аэрH  - висота аеродрому; нвT  
- температура навколишнього середови-
ща; V  - істинна швидкість; МПP  -  поло-
ження ручок управління двигунами для 

формування  режиму роботи двигунів 
“МП”; дв  - кут встановлення двигунів. 

 Розширимо аналітичній вираз у ро-
боті [1]. Якщо враховується режим 
“Польотний малий газ” роботи двигунів 
(режим “ПМГ”), то наявну вертикальну 
швидкість будемо визначати як мінімаль-
ну наявну вертикальну швидкість. Вона 
обчислюється за формулою 
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де min

xaнn  - мінімальне наявне тангенціальне 

перевантаження; ПМГР - положення ру-
чок керування двигунами  у режимі 
“ПМГ”. 

З рівняння (4) слідує, що вертика-
льна  швидкість літака на етапі набору 
висоти обмежена наявною тягою двигунів 
у режимі  “МП”. З рівняння (5) слідує, що 

вертикальна  швидкість літака на етапі 
зниження  обмежена наявною тягою  ро-
боти двигунів у режимі “ПМГ”.  

 Нижче наведені результати дослі-
дження режиму  “Вертикальна  швид-
кість” з урахуванням закону керування (2) 
на етапі зниження (рис. 1-рис. 3) та на 
етапі набору висоти (рис. 4-рис. 6) 
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Рис. 1. Етап зниження. Дослідження зміни висоти 

 
 

 

 
 

Рис. 2.  Етап зниження. Дослідженні зміни вертикальної швидкості 
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Рис. 3.  Етап зниження. Дослідженні зміни числа М 

 
 

 
Рис. 4. Етап набору висоти. Дослідження зміни висоти 

 
На рис. 3 спостерігається вихід по-

точного числа Маха за межу максималь-
но-експлуатаційного числа Маха, котре 
складає 0.79. Причиною цього виходу є 
перехід поточної вертикальної швидкості 
за межу максимальної наявної вертикаль-
ної швидкості польоту. 

На рис. 6 спостерігається вихід по-
точного кута атаки за межу допустимого 
кута атаки, котрий складає  11,5  градусів. 
Причиною цього виходу є перехід  поточ-
ної вертикальної швидкості за межу міні-
мальної наявної вертикальної швидкості 
польоту. 
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Рис. 5.  Етап набору висоти. Дослідженні зміни вертикальної швидкості. 
 

 
 

Рис. 6.  Етап набору висоти. Дослідженні зміни кута атаки. 

 
Формування критеріїв запасу мак-

симальної та мінімальної наявної верти-
кальної швидкості на етапі набору висоти 
або зниженні 

Для забезпечення невиходу літака 
за межу допустимого кута атаки та за ме-

жу максимально - експлуатаційної швид-
кості (числа Маха) у роботі [4] введений 
критерій наявної вертикальної швидкості 
у загальному вигляді: 

 

ЗАДVУЗАДУyнVУ VVI  |||| ,                                 (6) 
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де yнV  - наявна вертикальна швидкість; 

ЗАДУV  - задане значення вертикальної 
швидкості. 

Розширимо це поняття. Критерій за-
пасу наявної вертикальної швидкості на 
етапі набору висоти має вигляд: 

 

НVУЗАДУyн VVI  || max1 ,                                       (7) 
 
де maxyнV - максимальна наявна вертикаль-
на швидкість польоту;   НVУ  - запас вер-
тикальної швидкості на етапі набору ви-
соти. 

Критерій запасу наявної вертикаль-
ної швидкості на етапі зниження має ви-
гляд: 

 

ЗНVУЗАДУyн VVI  || min2 ,                                (8) 
 
де  minyнV  - мінімальна наявна вертикальна 
швидкість польоту;  ЗНVУ  - запас верти-
кальної швидкості на етапі зниження.  

Проведемо дослідження режиму 
“Вертикальна  швидкість” при зміні зада-
ної вертикальної швидкості з урахуван-
ням закону керування (2) на етапі зни-
ження та набору висоти. 

На рис. 7-9 наведені результати дос-
лідження алгоритмів режиму  “Вертика-
льна  швидкість” на етапі зниження за 

критерієм запасу мінімальної наявної вер-
тикальної швидкості (8). 

На рис. 9 спостерігається  невихід 
поточного числа Маха за межу максима-
льно-експлуатаційного числа Маха. Вид-
но, що поточна вертикальна швидкість не 
переступає значення мінімальної наявної 
вертикальної швидкості з врахуванням 
критерію запасу наявної вертикальної 
швидкості, котрій заданий як 

 
смVVI ЗНVУЗАДУyн /,|| min 522  . 

 
На рис. 10-12 наведені результати 

дослідження алгоритмів режиму  “Верти-
кальна  швидкість” на етапі набору за 
критерієм запасу максимальної наявної 
вертикальної швидкості (7). 

На рис. 11 спостерігається невихід 
поточного кута атаки за межу допустимо-

го кута атаки. Видно, що вертикальна 
швидкість не переступає значення макси-
мальної наявної вертикальної швидкості з 
врахуванням критерію запасу наявної ве-
ртикальної швидкості, котрий заданий як  

 
 

смVVI НVУЗАДУyн /|| max 21  . 
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Рис. 7. Етап зниження. Дослідження зміни висоти, використовуючи критерій запасу мінімаль-

ної наявної вертикальної швидкості 
 

 
 

 
 
 

Рис. 8. Етап зниження. Дослідженні зміни вертикальної швидкості, використовуючи критерій 
запасу мінімальної наявної вертикальної швидкості 
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Рис. 9. Етап зниження. Дослідженні зміни числа М, використовуючи критерій запасу мінімаль-
ної наявної вертикальної швидкості 

 
 
 
 

 
 
 
 
 
Рис. 10. Етап набору висоти. Дослідження зміни висоти, використовуючи критерій запасу міні-

мальної наявної вертикальної швидкості 
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Рис. 11. Етап набору висоти. Дослідженні зміни кута атаки, використовуючи критерій запасу 
мінімальної наявної вертикальної швидкості 

 

 
 

Рис. 12. Етап набору висоти. Дослідженні зміни вертикальної швидкості, використовуючи кри-
терій запасу мінімальної наявної вертикальної швидкості 

Висновки 
У результаті виконання роботи були 

досягненні наступні результати: 
1. Сформований аналітичний вирази 

(5)  мінімальної наявної вертикальної 
швидкості, котрий пояснює причину мо-
жливого виходу літака за межу максима-
льно-експлуатаційної швидкості (числа 
Маха) у режимі “Вертикальна  швид-
кість”. 

2. Сформовані критерії  запасу ная-
вної вертикальної швидкості (7), (8) на 
етапах набору висоти й зниження у режи-
мі “Вертикальна  швидкість”. 
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