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Система управления двигательной установкой самолета
при взлете с пониженной тягой

Введение

При достаточной длине взлетно-посадоч-
ной полосы (ВПП) и благоприятных метеоро-
логических условиях взлет самолета часто осу-
ществляют с пониженной (потребной) тягой. 
Такое решение позволяет экономить эксплуа-
тационный ресурс силовой установки, расход 
топлива, а также обеспечивать экологические 
требования к окружающей среде в зоне ВПП. 
Однако это требует точного контроля движе-
ния самолета и управления реальным значе-
нием тяги в целях обеспечения заданной тра-
ектории взлета в условиях неопределенности 
параметров внешней среды. В частности, это 
обусловлено тем, что длина разбега увеличи-
вается при уменьшении тяги взлета.

Существуют два базовых метода выполне-
ния взлета с пониженной взлетной тягой: гиб-

кий взлет (flexible takeoff) и метод автоматиче-
ского снижения тяги (reduced or derated takeoff 
thrust) [1—3].

Тяга гибкого взлета — это уровень тяги, 
установленный ниже максимального взлетно-
го значения. Данный уровень рассчитывается 
заранее, непосредственно перед взлетом, с по-
мощью сертифицированного метода расчета на 
основе данных об окружающей среде и харак-
теристиках ВПП. При этом нельзя уменьшать 
тягу более, чем на 25 %. Использование данного 
метода запрещено при: взлете с ВПП, покры-
той слоем осадков; взлете с попутным ветром; 
взлете с выключенными системой управления 
силовой установкой и системой управления по-
летом самолета; при ожидаемом большом зна-
чении сдвига ветра при отрыве от ВПП.

Метод автоматического снижения значения 
тяги реализует выбор пониженного уровня 
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тяги на основе данных руководства по летной 
эксплуатации летательного аппарата, которые 
учитывают ограничения на его летные харак-
теристики и производительность конкретно-
го бортового оборудования, полученные при 
проведении сертификационных испытаний.

Следует отметить, что бортовые средства 
самолета не позволяют измерять точно реаль-
ное значение тяги силовой установки, а могут 
давать лишь косвенную, смещенную ее оцен-
ку, так называемый эквивалент тяги [4].

Несмотря на все сложности взлета с пони-
женной тягой его использование является весь-
ма привлекательным как с экономической, так 
и с экологической точек зрения, но допустимо 
только при условии соблюдения необходимых 
мер безопасности. Так, использование взле-
та с пониженной тягой для воздушного судна 
типа В-737 при среднем уменьшении тяги от 
максимального значения на 20 % дает эконо-
мию расходов на эксплуатационные расходы до 
100 000 $ в год на каждое воздушное судно [1, 2].

При выборе допустимого значения взлет-
ной тяги обычно предполагается, что имеется 
полная информация о длине взлетной полосы, 
стартовом положении хвостового стабилиза-
тора, значении тяги двигательной установки, 
коэффициенте трения колес о поверхность 
ВПП, плотности воздуха и ветровом возмуще-
нии. Однако не исключается, что некоторые 
данные могут изменяться как в процессе под-
готовки к полету, так и вовремя выполнения 
взлета [1, 5].

Следует учитывать, что на малых скоростях 
разбега самолета по ВПП вертикальная со-
ставляющая ветрового возмущения практиче-
ски не влияет на подъемную силу и поэтому не 
приводит к значительному влиянию на траек-
торию разбега. В этих условиях основное вли-
яние на траекторию оказывают: коэффициент 
трения колес шасси и аэродинамические силы 
сопротивления, зависящие от горизонтальной 
составляющей ветрового возмущения и неточ-
ности оценки стартовой массы объекта, а так-
же от реального значения тяги двигательной 
установки. Поэтому для бортовой системы, 
контролирующей разбег самолета, необходи-
мо обеспечивать надежный выбор следующих 
управленческих решений:

— если отклонение реальной траектории 
разбега незначительно отличается от расчетной 
траектории, определенной на основе априори 
заданных значений тяги двигательной установ-

ки, коэффициента трения колес шасси, стар-
товой массы и горизонтальной составляющей 
ветрового возмущения, то продолжать взлет 
с установленным пониженным значением тяги;

— если отклонение реальной траектории 
разбега значительно отличается от расчетной 
траектории, определенной на основе априори 
заданных предстартовых данных, то продол-
жить взлет с соответствующим увеличенным 
по расчетам бортовой системы значением тяги 
двигательной установки;

— если отклонение реальной траектории 
разбега значительно отличается от расчетной 
траектории, определенной на основе предстар-
товых данных, и продолжение взлета с макси-
мальным значением тяги не позволяет суще-
ственно уменьшить указанное отклонение, то 
прекратить взлет.

Важным параметром, характеризующим тра-
екторию разбега, является значение скорости 
принятия решения V1 о продолжении взлета 
или его прекращении. Значение этой скорости 
характеризует возможность остановки самоле-
та на ВПП при включении средств экстренно-
го торможения как в случае отказов бортового 
оборудования, так и в случае резкого измене-
ния условий окружающей среды. Если скорость 
движения объекта будет превышать значение 
V1, то обычно рекомендуется продолжать взлет, 
так как в противном случае самолет даже при 
экстренном включении системы торможения 
все равно выкатится за пределы ВПП.

Подобная проблема взлета с пониженной 
тягой рассматривалась в работах [6, 7]. Од-
нако, в основном, эти работы касались лишь 
информационной части оповещения экипажа 
самолета о необходимости принятия решения 
о продолжении взлета или о его прекращении.

Постановка задачи

Рассмотрим формальную постановку задачи 
управления продольным движением самолета 
при взлете с пониженной тягой на этапе разбега.

Будем предполагать, что на борту имеется 
автоматическая система управления тягой, 
которая в зависимости от отклонения реаль-
ной траектории разбега от расчетной траекто-
рии позволяет формировать соответствующий 
сигнал управления для изменения тяги дви-
гательной установки. Рассмотрим уравнения 
продольного движения летательного аппара-
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та в процессе разбега по ВПП при отсутствии 
ветровых возмущений. В этом случае на лета-
тельный аппарат действуют следующие силы:

P — сила тяги, Н;
Ya — подъемная аэродинамическая сила, Н;
Xa  — аэродинамическая сила сопротивле-

ния, Н;
Nг.ст — нормальная реакция главных стоек 

шасси, Н;
Nп.ст — нормальная реакция передней стой-

ки шасси, Н;
Fг.ст — сила сопротивления главных стоек 

шасси, Н;
Fп.ст — сила сопротивления передней стой-

ки шасси, Н;
mg — вес летательного аппарата, Н.
Тогда уравнения продольного движения 

можно записать в виде

г.ст п.ст

г.ст п.ст

cos( ) ;

sin( ) ,

p a

p a

mV P X F F

mV P Y N N mg

= α + ϕ − − −

θ = α + ϕ + + + −

�

�  (1)

где V — скорость движения самолета по ВПП (в 
этом случае путевая скорость при отсутствии 
ветрового возмущения и воздушная скорость 
будут совпадать); α — угол атаки; ϕp — угол 
установки двигательной установки относи-
тельно продольной оси планера самолета; θ — 
угол наклона поверхности ВПП.

При движении по горизонтально распо-
ложенной ВПП можно принять, что θ =� 0  и 

α + ϕ ≈ α + ϕsin( ) .p p  Тогда из второго уравне-
ния системы (1) получим

 − + = α + ϕ + −г.ст п.ст( ) sin( ) .p aN N P Y mg

Следовательно, можно записать

 + ≈ −г.ст п.ст ( ),aF F f mg Y

где f — коэффициент трения колес шасси о по-
верхность ВПП.

Учитывая известные выражения для аэро-
динамических сил

 
ρ ρ

= α = α
2 2

( ) , ( ) ,
2 2a xa a ya
V V

X C S Y C S

найдем, что движение объекта будет описы-
ваться следующим уравнением:

 
⎛ ⎞ρ

= − − α − α⎜ ⎟
⎝ ⎠

�
2

( ( ) ( ) ) ,
2xa ya

P V S
V g f C C f

mg mg
 (2)

где Cxa(α),Cya(α) — коэффициенты аэродина-
мических сил, зависящие от угла атаки α; ρ — 
плотность воздуха на уровне расположения 
ВПП; S — расчетная площадь крыла самолета.

Обычно стояночный угол атаки α0 (в преде-
лах от 1 до 3°) сохраняется до скорости Vст.п 
подъема стойки переднего колеса, которая 
равна примерно (0,7...0,95)Vотр, где Vотр — ско-
рость, при которой колеса шасси отрываются 
от поверхности ВПП. Затем угол атаки уве-
личивается таким образом, чтобы при Vотр он 
стал равным углу αотр (в пределах от 10 до 12°).

Скорость Vотр отрыва самолета от ВПП вы-
числяется из равенства аэродинамической подъ-
емной силы и веса объекта и может быть найде-
на с помощью следующего соотношения [8]:

 ⎛ ⎞= − α + ϕ⎜ ⎟ρ ⎝ ⎠
отр 0

2
1 ( ) .p

ya

mg P
V

S C mg
 (3)

Предварительную оценку длины разбега 
Lотр самолета по ВПП можно приближенно 
определить из следующего равенства [12]:

 =
⎛ ⎞−⎜ ⎟
⎝ ⎠

2
отр

отр .
2

V
L

P
f g

mg

Обозначим xg продольную координату цен-
тра масс самолета, отсчитываемую от старто-
вой точки в земной системе координат, а Vx,g — 
путевую скорость движения аппарата по ВПП. 
Очевидно, что при отсутствии ветрового воз-
мущения путевая скорость движения самолета 
по ВПП будет совпадать с его воздушной ско-
ростью. Тогда на основе соотношения (2) мож-
но записать следующую нелинейную систе-
му уравнений, которая будет описывать рас-
четную траекторию разбега самолета по ВПП 
в координатах (xg, Vx,g) при условии полной 
информации о всех параметрах модели взлета:
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Здесь P — расчетное (заданное) значение тяги.
При наличии горизонтального ветрового 

возмущения, а также отклонения параметров 
окружающей среды от расчетных значений 
уравнения примут несколько иной вид. В этом 
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случае воздушная скорость Vx,a самолета будет 
определяться соотношением

 = +, , , ,x a x g x gV V W

где Wx,g — скорость горизонтального (попут-
ного или встречного) ветрового возмущения.

Уравнения объекта, описывающие траек-
торию разбега �� ,( , )g x gx V  в реальных условиях, 
имеют следующий вид:
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где α, ϕp — соответствующие углы, измеряемые 
в рад; �P  — истинное значение тяги двигате-
ля, которое зависит от сигнала управления; 
�m  — значение массы летательного аппарата 

при старте; =� �� ,( , )g x gf f x V  — истинное значе-
ние коэффициента трения колес шасси, кото-
рое зависит от скорости движения объекта и 
от состояния поверхности ВПП.

Синтез нелинейного закона управления
тягой двигательной установки

Как видно из соотношений (5), модель раз-
бега самолета по ВПП описывается нелинейной 
моделью. Однако для ряда нелинейных матема-
тических моделей удается путем преобразования 
исходных координат построить соответствую-
щие эквивалентные линейные модели. В част-
ности, для аффинных нелинейных моделей та-
кое преобразование можно найти на основе ме-
тода линеаризации по измеряемому выходу [10].

Введем следующие переменные в уравнения 
нелинейной системы (5):

 1 , 2; .g x gx x V x= =

Тогда уравнения движения объекта примут вид
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Введем следующие обозначения:
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Тогда второе уравнение в системе (6) можно 
записать в следующей форме:

 = + +� 2
2 2( ) .xx d x W u  (8)

Предположим, что скорость ветра Wx явля-
ется постоянной и известной. Тогда, если вве-
сти переменную = +

�
2 2 ,xx x W  то уравнение (8) 

примет следующий вид:

 = +
� �� 2
2 2 .x dx u  (9)

Таким образом, нелинейную модель разбега 
летательного аппарата по ВПП можно описать 
в виде стационарной аффинной системы

 = +� ( ) ,x F x Gu  (10)

где =
� т

1 2( , ) ,x x x  =
� �2 т
2 2( ) ( , ) ,F x x dx  = т(0, 1) .G

Рассмотрим случай, когда для измерения 
доступна только координата y = H(x) = x1, 
определяющая положение объекта на ВПП. 
Тогда математическая модель движения объ-
екта может быть записана в форме
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В матричной форме модель имеет вид
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Вычислим производные выходного сигнала:

 2
2 2; .y x y dx u= = +
� �� ��

Таким образом, математическая модель 
объекта имеет относительную степень r = 2 
[10, 13]. Соответственно, можно построить 
преобразование управления с помощью следу-
ющего соотношения [13]:

 −= − +
1

1
( ),r

Fr
G F

u L H v
L L H

 (12)

где ( ) • , ( ) •F GL H H F L H H G= ∇ = ∇  — соответ-
ствующие производные Ли.
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Проведя необходимые вычисления, получим

 = − +
�2
2 .u dx v

Линеаризация аффинной системы с помо-
щью обратной связи по выходу позволяет по-
лучить эквивалентную линейную модель вида

 2
1 1 2 2 2; ; .z x z x v u dx v= = + = − +

� �

Пусть задана некоторая программа разбега 
летательного аппарата по ВПП в виде функ-
ции xpr(t), имеющей непрерывную вторую про-
изводную.

Определим ошибку выполнения заданной 
траектории из-за влияния неучтенных факто-
ров как

 = −1( ) ( ) ( ).pre t x t x t

Соответственно, ошибка при отработке тре-
буемой скорости разбега определяется в виде

 = −
�� �2( ) ( ) ( ).pre t x t x t

Зададим желаемую динамику компенса-
ции ошибки e(t) с помощью бортовой системы 
управления тягой в виде следующего диффе-
ренциального уравнения:

 + β + β =�� �1 0( ) ( ) ( ) 0,e t e t e t

где β1, β2 — некоторые параметры, определяю-
щие качество переходных процессов.

Используя результат, полученный в рабо-
те [13], можно построить следующий закон 
управления, позволяющий стабилизировать 
заданную программную траекторию разбега:

= − − + β + β =

= − − + β + β

� �� �

� �� �

2
1 0

2
2 1 0

1
( ( ) ( ) ( ))

( ( ) ( ) ( ) ( )).

F pr
G F

pr

u L H x t e t e t
L L H

dx t x t e t e t

 (13)

Такой закон управления будет обеспечивать 
сходимость ошибки к нулю при t → ∞.

Используя равенства (7), найдем, что закон 
изменения тяги двигательной установки будет 
описываться следующим соотношением:

 = +
α + ϕ

�
0

( ).
cos( )

M
P u g f  (14)

Определим программную траекторию ис-
ходя из априори известных параметров моде-
ли разбега при заданном значении тяги взлета 
с помощью следующих уравнений:
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Здесь Ppr — заданное взлетное значение 
тяги (Н).

Принимая во внимание вышеуказанные рас-
суждения, запишем данные уравнения в форме
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 (15)

где Wx — известное значение горизонтальной 
скорости ветра (м/с); 

�
u  — сигнал управления.

Здесь параметры d, 
�
u  рассчитываются с по-

мощью соотношений
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Рассмотрим теперь случай, когда неизвест-
ны точные значения следующих параметров:
�m  — взлетная масса летательного аппарата, кг;
�f  — реальный коэффициент трения колес 

шасси;
�
xW  — скорость горизонтального ветра, м/с.

В этом случае уравнения объекта управле-
ния могут быть записаны в виде
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где � xW  — реальное значение скорости гори-
зонтального ветра, (м/с);
�f  — реальное значение коэффициента тре-

ния колес шасси о поверхность ВПП;
�m  — реальное значение взлетной массы ле-

тательного аппарата, кг;
�P  — требуемое значение тяги двигателей 

(Н) при условии соответствия параметров 
внешней среды реальным значениям.

Тогда для компенсации изменений в тра-
ектории разгона по сравнению с расчетной 
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функцией тяга двигателей должна измениться 
следующим образом:

 = − − + β + β� �� �� � �2
2 1 0( ( ) ( ) ( ) ( )),pru dx t x t e t e t

где
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 1 1, 2 2,( ) ( ) ( ); ( ) ( ) ( ).pr pre t x t x t e t x t x t= − = −�� �

На основе полученных соотношений (15) 
управление �u  может быть рассчитано из сле-
дующего равенства:
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где
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Соответственно, изменение тяги двигательной 

установки будет определяться соотношением

 = +
α + ϕ

� ��
0

( ).
cos( )

m
P u g f  (17)

Однако следует учитывать, что система 
управления тягой не имеет полной информа-
ции о значениях величин � ��, , .xf m W

Поэтому, если использовать предваритель-
ные оценки (16), получим следующий закон 
управления:
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В этом случае закон управления тягой будет 
определяться формулой

 �
0

( ).
cos( )

M
P u g f= +

α + ϕ
 (18)

Следует отметить, что выбор такого закона 
управления не позволяет теоретически обе-
спечить устойчивость по Ляпунову замкнутой 
системы для всего возможного диапазона раз-
броса параметров траектории разбега на бес-
конечном интервале времени анализа. Одна-
ко в реальности разбег летательного аппарата 
по ВПП осуществляется за конечной время, 
и в этом случае критерием успешного взлета 
является возможность достижения требуемой 
скорости разбега на заданной дистанции, не 

превышающей максимальную длину ВПП. Та-
ким образом, необходимо исследовать техни-
ческую устойчивость управляемой системы на 
конечном интервале времени [11].

Пример моделирования взлета 
летательного аппарата с пониженной тягой 

с использованием автомата управления тягой

Рассмотрим задачу построения бортовой си-
стемы управления взлетом самолета с понижен-
ной тягой на примере летательного аппарата, 
который имеет максимальную взлетную массу
mmax = 11 000 кг, размах крыла 35 м, площадь 
крыла S = 50 м2. Принимается, что максималь-
ная длина разбега равна Lp = 1500 м (при небла-
гоприятных условиях: попутный ветер, мокрая 
ВПП), максимальная тяга двигательной уста-
новки равна Pmax = 32 000 Н. При этом масса по-
лезного груза может изменяться от 400 до 900 кг.

Принимается также, что коэффициент сце-
пления колес с ВПП может также изменяться 
в интервале f ∈ [0,02...0,2].

Значения аэродинамических коэффициен-
тов задаются соотношениями:
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где α  — угол атаки в градусах.
Стартовое значение угла атаки при разбеге 

равняется α = °0 3 .  Угол атаки в точке отрыва от 
поверхности ВПП равен α = °отр 10 .  Плотность 
воздуха принимается равной ρ = 1,269 кг/м3. 
Угол установки двигателя ϕ = °1,8 .p

Тогда динамику взлета можно описать с по-
мощью следующей системы уравнений:
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где

 1 1, 2 2, 3 1 4 2; ; ; ;pr prz x z x z x z x= = = =

z5 — переменная, описывающая изменение 
тяги;
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Первые два уравнения системы (19) описы-
вают желаемую траекторию разбега, когда па-
раметры внешней среды соответствуют расчет-
ным значениям.

Следующие два уравнения системы (19) 
описывают динамику разбега при реальных 
значениях параметров математической модели.

Пятое уравнение используется для описа-
ния динамики изменения тяги двигательной 
установки.

На рис. 1 показан пример расчета заданной 
и реальной траекторий разбега для различных 
значений коэффициентов сцепления колес 
шасси с поверхностью ВПП: в расчетном слу-
чае ( f = 0,03) и в реальном случае ( �f = 0,05), 
при скорости попутного ветра Wx = 10 м/с
(в расчетном случае Wx = 0 м/с) и значении 
тяги �P = 0,8Pmax.

На рис. 1 приняты следующие обозначения: 
1 — расчетная; 2 — реальная траектории раз-
бега самолета при взлете с пониженной тягой. 
Величина Vотр.расч соответствует скорости от-
рыва самолета от ВПП в расчетном случае. Ве-
личина Vотр.реал соответствует скорости отрыва 
самолета от ВПП в реальном случае. Значение 
параметра L соответствует дистанции разбега 
летательного аппарата.

Пусть известны априорные оценки взлет-
ных параметров. В этом случае можно рассчи-
тать желаемую траекторию разбега и постро-
ить закон управления тягой на основе данных 
об отклонении реальной траектории разбега от 
желаемой на основе соотношения (18).

На рис. 2 показаны результаты расчета за-
данной траектории при заданных параметрах 
взлета и реальной траектории разбега самолета 
при следующих реальных значениях параме-
тров: f = 0,06, взлетной массе m = 11 000 кг и 
скорости попутного ветра Wa,x = –10 м/с.

Использование автомата управления тягой 
на основе разработанного закона управления 

тягой позволяет значительно скомпенсировать 
разность между данными траекториями.

На рис. 2 приняты следующие обозначения: 
1 — расчетная; 2 — реальная траектории раз-
бега самолета при взлете с пониженной тягой. 
Величина Vотр.расч соответствует скорости от-
рыва самолета от ВПП в расчетном случае. Ве-
личина Vотр.реал соответствует скорости отрыва 
самолета от ВПП в реальном случае. Значение 
параметра L соответствует дистанции разбега 
летательного аппарата.

На рис. 3 приведен график динамики из-
менения тяги при взлете с параметрами, име-
ющими указанные отклонения от расчетных 
значений.

Рис. 1. Расчет заданной и реальной траекторий разбега лета-
тельного аппарата без системы управления тягой двигатель-
ной установки
Fig. 1. Calculation of the set and real trajectories of aircraft’s run-
ning start without thrust control system

Рис. 2. Расчет заданной и реальной траекторий разбега лета-
тельного аппарата с системой управления тягой двигательной 
установки
Fig. 2. Calculation of the set and real trajectories of aircraft’s 
running start with a thrust control system
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Необходимо заметить, что при значительных 
отклонениях параметров взлета от расчетных 
значений реальная тяга может достигнуть мак-
симального значения Pmax. Это может привести 

к тому, что самолет не сможет набрать необхо-
димую скорость при ограниченной длине ВПП, 
несмотря на использование максимальной тяги.

На рис. 4 приведен подобный случай, когда 
при значительных отклонениях взлетных па-
раметров тяга быстро выходит на максималь-
ное значение, и, соответственно, дистанция 
разбега может превышать длину ВПП. В этом 
случае, необходимо остановить разбег и пре-
кратить взлет.

На рис. 4 приняты следующие обозначения: 
1 — расчетная; 2 — реальная траектории раз-
бега самолета при взлете с пониженной тягой. 
Величина Vотр соответствует скорости отрыва 
самолета от ВПП при отсутствии ветрового 
возмущения.

На рис. 5 показан процесс изменения значе-
ния тяги при использовании системы управле-
ния тягой при невозможности полной компен-
сации параметрических возмущений.

Формирование критерия
экстренной остановки разбега самолета

при взлете с пониженной тягой

Найдем условия, когда дистанция разбега 
будет превышать длину LВПП ВПП, т. е. условия 
прекращения разбега летательного аппарата.

Рассмотрим случай, когда тяга двигателей 
выходит на максимальное значение. Пусть это 
происходит в некоторый момент tth, когда лета-
тельный аппарат имеет скорость разбега Vth и 
прошел дистанцию по ВПП от стартовой точ-
ки Lth. Таким образом, в запасе для разгона и 
отрыва от земли остается дистанция LВПП – 
Lth. Если в момент tth аппарат имеет ускорение 
ath, то можно получить оценку Vотр скорости 
отрыва на дистанции LВПП при отсутствии ве-
трового возмущения:

 �
отр отр,th thV V a t= +

где 
−

= ВПП
отр

2( )
.th

th

L L
t

a

Отсюда в качестве критерия экстренной оста-
новки взлета можно принять следующее усло-
вие: если выполняется неравенство �отр отр,V V>  
то разбег с максимальной тягой можно про-
должать; если �отр отрV Vm  (здесь величина Vотр 
определяется с помощью соотношения (3)), то 
разбег летательного аппарата необходимо пре-
кратить.

Рис. 3. График изменения значения тяги двигательной уста-
новки в процессе разбега летательного аппарата
Fig. 3. The diagram of propulsion system thrust changes during 
aircraft’s running start

Рис. 5. График изменения значения тяги двигательной уста-
новки при невозможности полной компенсации параметриче-
ских возмущений
Fig. 5. The diagram of thrust changes at impossibility of full com-
pensation of parametrical perturbations

Рис. 4. Расчет заданной и реальной траекторий разбега ле-
тательного аппарата с системой управления тягой при невоз-
можности полной компенсации параметрических возмущений
Fig. 4. Calculation of the set and real trajectories of aircraft’s 
running start with a thrust control system at impossibility of full 
compensation of parametrical perturbations
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Заключение

Проведено исследование математической 
модели взлета летательного аппарата самолет-
ной схемы с пониженной тягой в условиях от-
сутствия полной априорной информации о па-
раметрах окружающей среды.

Построен нелинейный закон управления 
тягой двигательной установки на основе мето-
да линеаризации обратной связью по выходу 
на основе данных о положении летательного 
аппарата на ВПП.

Предложен робастный нелинейный закон 
управления тягой двигательной установки при 
взлете самолета с пониженной тягой в услови-
ях неопределенности параметров взлета.

Проведен анализ условий соблюдения техни-
ческой устойчивости разбега летательного аппа-
рата с учетом ограничений по максимальному 
значению тяги двигательной установки, на ос-
нове которых предложен критерий прекращения 
разбега летательного аппарата и прекращения 
взлета с пониженной тягой из-за невозможно-
сти компенсации параметрических возмущений.
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Abstract

The nonlinear control system of the aircraft propulsion system at take-off with the derated thrust at a running start stage 
on the runway (R) is considered. The mathematical model of rise of an object taking into account the different perturbing 
influences, such as starting mass, status of a surface of the runway, wind perturbation, real value of the engine’s thrust 
is analyzed. The settlement trajectory of running start based on of a priori the set model parameters of an object and the 
environment is defined. For the solution of a task of thrust control, at a deviation of model parameters of an object and 
the environment from rated values, the nonlinear control law draft is under construction. In work, the scheme of synthesis 
of a thrust control system, which is implemented based on a method of linearization of nonlinear model by feedback on an 
output, is offered. This method comes down to creation of nonlinear differentiable conversion of initial coordinates. With 
use of an assumptions the robust nonlinear control law providing forming a controlt signal with engine’s thrust for devia-
tion compensation between rated and real running start trajectories in the absence of complete a priori information about 
take-off parameters was constructed. Conditions of respect for technical stability of running start of the aircraft, taking into 
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account restrictions on the maximum value of draft of the propulsion system and the maximum length of running start on 
the runway were investigated. And the criterion of the emergency termination of take-off of the aircraft, when resources of 
the propulsion system do not allow to compensate the having mismatch between settlement and real trajectories of running 
start is offered. The received criterion allows to form a signal for take-off stopping and passing to the mode of the emergency 
termination of running start on the runway.

Keywords: take-off of the aircraft, required thrust of take-off, runway, the control law of thrust, linearization feedback 
method, criterion of the aircraft’s take-off termination
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