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В статье рассмотрены особенности устой-
чивости полета беспилотного летательного 
апарата (БпЛА) по скорости, обоснованы крите-
рии и границы устойчивого полета, приведены 
показатели фугоидного движения БпЛА.

Устойчивость рассматривалась в двух прак-
тически важных режимах полета: в крейсерском 
полете по заданному маршруту и в свободном 
движении при невмешательстве оператора в 
управление.

Показаны особенности полета на первых и 
вторых режимах, обоснованы причины потери 
устойчивости, разработаны рекомендации по 
выводу летательного аппарата из критической 
ситуации на безопасные скорости.

Ключевые слова: устойчивость по скорости, 
длиннопериодическое движение, частота коле-
баний, степень затухания, сваливание ЛА.

У статті розглянуті особливості стійкості 
польоту безпілотного літального апарата 
(БпЛА) по швидкості, обґрунтовані критерії й 
границі стійкого польоту, наведені показники 
фугоїдного руху БпЛА.

Стійкість розглядалася у двох практично 
важливих режимах польоту: у крейсерському 
польоті по заданому маршруті й у вільному русі 
при невтручанні оператора в керування.

Показано особливості польоту на перших і 
других режимах, обґрунтовані причини втра-
ти стійкості, розроблені рекомендації з виводу 
літального апарата із критичної ситуації на 
безпечні швидкості.
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Постановка задачи
Под устойчивостью по скорости понимают способ-

ность БпЛА в условиях действия различных возмуще-
ний самостоятельно без вмешательства оператора/авто-
мата сохранять заданную скорость полета. Это свойство 
наиболее востребовано при полете по заданному марш-
руту на наивыгоднейшем режиме, когда выдерживание 
постоянной скорости обеспечивает получение наиболь-
шей дальности/продолжительности полета.

Малоустойчивый/неустойчивый по скорости ЛА 
будет отклоняться от заданной скорости в ту или иную 
сторону, расход топлива возрастает, дальность/продол-
жительность полета сокращается.

Иногда необходимость точного выдерживания ско-
рости диктуется другими обстоятельствами: требовани-
ями использования целевой нагрузки, тактикой боевого 
применения ЛА, метеоусловиями и т. д.

При рассмотрении устойчивости по скорости наи-
больший интерес представляют два режима полета:

- установившийся прямолинейный горизонтальный 
полет по заданному маршруту, который выдерживает-
ся оператором не только с помощью рычага управления 
мощностью двигателя, но и с помощью органов управ-
ления с целью обеспечения постоянства высоты (H = 
const), вертикальной скорости (Vy = 0), исключения кре-
на (γ = 0) и скольжения (β = 0);

- свободный полет БпЛА, заданный оператором, без 
последующего вмешательства в управление. 

В обоих случаях ЛА может выходить за пределы 
установленных ограничений, и возникает необходи-
мость рассмотреть более подробно их физическую сущ-
ность и проблемы обеспечения безопасности полета.

Рассмотрим более подробно особенности каждого 
из этих случаев.

1. Особенности устойчивости БпЛА 
в прямолинейном горизонтальном полете

1.1. Первые и вторые режимы полета

Условием выполнения установившегося (с посто-
янной скоростью) прямолинейного горизонтального 
полета являются два равенства: сил тяги и лобового со-
противления Р = Ха, а также подъемной силы и силы 
тяжести Ya = gm. Первое из этих равенств выполняется 
в точках пересечения кривых лобового сопротивления  
Ха(V) и тяги винта  Р(V), приведенных на рисунке 1. 
Другими словами, кривая Ха(V) показывает, какую тягу 
должна развивать силовая установка для выполнения 
установившегося горизонтального полета, поэтому ее 
называют потребной тягой в отличие от действитель-
ной, располагаемой тяги Р(V).

Как следует из рис. 1, для одного и того же положе-
ния рычага управления двигателем имеются два равно-
весных режима: на скоростях V1 и  V2. Рассмотрим осо-
бенности полета на этих скоростях при выдерживании 
заданной высоты.
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При случайном отклонении скорости от заданной 
оператор должен выдержать условие Ya = gm соответ-
ствующим изменением угла атаки и тогда лобовое со-
противление будет изменяться как показано на рис. 1. 
Так, если скорость уменьшилась от V2 до V΄2 на величи-
ну ΔV < 0, то лобовое сопротивление уменьшится и ста-
нет меньше располагаемой тяги на величину избытка 
тяги ΔРpx = (P-Xa) > 0, т.е. появится неуравновешенная 
сила, направленная вперед на разгон ЛА. Нетрудно ви-
деть, что при случайном увеличении скорости от  V2 до 
V˝2 избыточная сила будет ΔРpx < 0, которая будет тор-
мозить ЛА вплоть до исходной скорости V2. 

Таким образом, равновесие сил на скорости V2 устой-
чивое – ЛА самостоятельно без вмешательства операто-
ра в работу силовой установки выдерживает заданную 
скорость. Условие устойчивости можно записать в виде:

dV
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Δ
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0 .         (1)

В выражении (1) сделан переход от конечных прира-
щений к дифференциалам. Геометрически это означает, 
что, если в точке пересечения кривых Ха(V) и Р(V) про-
вести касательные, то угол наклона первой касательной 
к оси V будет больше, чем второй, т.е. темп увеличения 
лобового сопротивления по скорости будет более высо-
ким, чем темп увеличения располагаемой тяги.

Покажем, что полет на скорости V1 будет неустой-
чивым. Так, если по какой-либо причине  скорость уве-
личится на ΔV > 0 от V1  до V˝1, то на новой скорости 
избыток тяги окажется положительным (ΔРpx > 0) и ЛА 
будет стремиться еще более увеличить скорость (вплоть 
до V2). Если же скорость уменьшится от V1 до V΄1 
(ΔV < 0), то избыток тяги ΔРpx < 0 и ЛА будет продол-
жать тормозиться.

В обоих случаях
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В точке касания кривых А будем иметь равенство 
производных dXa/dV= dP/dV и, следовательно, границу 
режимов, которая примерно соответствует наивыгод-
нейшей скорости. Правее точки А расположены первые 
режимы полета (І), а на скоростях менее наивыгодней-
шей – вторые режимы (ІІ).

С увеличением высоты полета минимальное лобовое 
сопротивление остается неизменным, такой же должна 
быть и величина тяги силовой установки. Но для этого 
необходимо увеличивать обороты двигателя. При этом 
тяга винта возрастет до необходимой, но кривая P(V) 
повернется на больший угол – скорость Vк уменьшится, 
диапазон скоростей второго режима сократиться. 

Выпуск закрылков увеличивает наивыгоднейший 
коэффициент подъемной силы Сунв, сдвигает границу 
режимов на меньшие скорости, и ЛА в режиме пред-
посадочного планирования может оказаться на вторых 
режимах.

При полете на первых режимах оператор выводит 
ЛА на заданную скорость и в последующем без необхо-
димости в работу двигателя не вмешивается, выдержи-
вая лишь высоту, требуемый курс и контролируя режим 
полета по показаниям высотомера, акселерометра, ва-
риометра.

Если необходимо изменить скорость, оператор пере-
мещает рычаг управления двигателем (РУД) в нужную 
сторону. Так, для увеличения скорости от V2 до V˝2 РУД 
перемещается вперед (рис. 2), кривая располагаемой 
тяги перемещается вверх в положение Р˝. На скорости 
V2  появляется положительный избыток тяги, скорость 
начинает возрастать. При достижении скорости V˝2 из-
быток тяги окажется равным нулю и ЛА будет двигаться 
с этой скоростью.

Если необходимо уменьшить скорость тяга умень-
шается до положения Р΄ и ЛА переходит на скорость 
V΄2. В обоих случаях от оператора требуется лишь одно 
перемещение РУД.

На вторых режимах для изменения скорости тре-
буются двойные движения РУД. Так, для увеличения 

 
 

. 1.           
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скорости от V1  до  V˝1  оператор должен вначале переме-
стить РУД хотя бы на небольшую величину от себя (ина-
че ЛА не будет разгоняться). Располагаемая тяга займет 
положение 1΄, станет больше лобового сопротивления 
и скорость начнет возрастать. Однако при достижении 
требуемой  скорости V˝1   располагаемая тяга окажется 
больше потребной и для обеспечения равенства Р = Ха   
РУД необходимо перевести на себя в положение 1˝.

Для уменьшения скорости РУД сначала перемещают 
назад, а при достижении необходимой скорости – вперед.

Поскольку оператору сложно определить требуемое 
для заданной скорости положение РУД, а ЛА по скоро-
сти неустойчив, то при полете на вторых режимах тре-
буется непрерывная работа РУД. Это утомляет операто-
ра и отвлекает его от выполнения основной задачи.

Опасность полета на вторых режимах заключа-
ется в том, что, если скорость по какой-либо причине 
уменьшилась относительно заданной, то ЛА при не-
вмешательстве оператора в работу двигателя будет тор-
мозиться, и тем интенсивнее, чем меньше становится 
скорость (за счет увеличения отрицательного избытка 
тяги), – создается угроза выхода ЛА на режим свали-
вания. Для предотвращения сваливания пилот должен 
сначала уменьшить угол атаки, а затем вывести двига-
тель на максимальный режим. 

На вторых режимах основным является индуктив-
ное сопротивление, которое пропорционально квадра-
ту угла атаки. Следовательно, уменьшение угла атаки 

является самым эффективным средством снижения об-
щего лобового сопротивления. Тяга двигателя, вслед-
ствие его небольшой приемистости не может возрасти 
столь быстро, чтобы предотвратить торможение ЛА.

Из-за опасности сваливания крейсерские полеты 
на вторых режимах являются не желательными. В этом 
случае в качестве минимальной принимается скорость, 
большая наивыгоднейшей.

2. Фугоидное движение ЛА и его характеристики

2.1. Уравнения длиннопериодического движения ЛА

В динамике полета общепринятым является раз-
деление общего движения на продольное и боковое. 
Продольное движение осуществляется в плоскости, со-
впадающей с плоскостью симметрии ЛА. Оно состоит 
из двух поступательных (вдоль скоростных осей ОХa  и  
ОYa) и одного вращательного – вокруг связанной оси OZ 
и, следовательно, описывается тремя уравнениями:

zzz

a

a

MJ
gmYmV

gmXPVm

=
−=

−−=

ω
θθ

θ
,cos

,sin

                      (3)

В этих уравнениях m – масса ЛА, V – его скорость 
полета, P – сила тяги двигателя, Xa – лобовое сопро-
тивление, Ya – подъемная сила, G = gm – сила тяжести, 

 
. 2.         

 

 
. 3.         



1(21)/2019 • WEAPONS AND MILITARY EQUIPMENT 62

UAV ISSN 2663-5550 (online)

Jz – момент инерции, Mz – суммарный момент внешних 
сил, θ – угол наклона траектории (угол между вектором 
скорости и плоскостью горизонта). Схема указанных 
сил и моментов приведена на рис. 3.

Решение уравнений (3) будем выполнять по тради-
ционной схеме: исходный полет будем считать горизон-
тальным, прямолинейным и установившимся, когда все 
силы и моменты уравновешены, т. е. когда сумма всех 
сил и моментов равна нулю. 

Далее, на ЛА действует некоторое возмущение, на-
рушающее балансировку, в результате чего параметры 
полета начинают отклоняться от исходных значений 
(обозначены индексом “0”) на некоторую небольшую 
величину (обозначены через Δ). Например, истинная 
скорость полета будет записана в виде V = V0 + ΔV. 
Причем, приращения параметров будем находить через 
производную параметра в исходном движении, умно-
женную на его приращение, например,  ΔP =(∂P/∂V)0ΔV. 
Для сокращения записи будем записывать производную 
в виде (∂P/∂V)0=PV.

Тогда в соответствии с методом малых возмущений 
приращения сил и моментов системы (3) в продольном 
возмущенном движении могут быть записаны в виде:

В этих уравнениях приняты приращения: угла атаки 
a, скорости изменения угла атаки  , угловой скорости 
поворота ЛА вокруг оси wz, угла отклонения руля вы-
соты dв.

Подставив приращения сил и моментов (4) в уравне-
ния (3), получим систему линейных дифференциальных 
уравнений продольного движения ЛА.

Реальные ЛА обладают свойством быстро изменять 
угол атаки и сравнительно медленно скорость. В первом 
случае в течение небольших промежутков времени можно 
принять допущение ΔV = 0. Это позволяет исключить из 
рассмотрения первое уравнение, а два последующих опи-
сывают продольное короткопериодическое движение.

Если время полета сравнительно велико (измеряется 
десятками или сотнями секунд), то скорость может из-
мениться на значительную величину. Как будет показа-
но далее, изменение скорости происходит по периоди-
ческому закону и, в силу большого периода колебаний, 
называется длиннопериодическим или фугоидным (от 
анг. phugoid mode). 

Однако в фугоидном движении ЛА медленно враща-
ется вокруг поперечной оси, что дает возможность по-
ложить равными нулю угловые скорости  , wz. и уско-
рение z .

Кроме изменения скорости изменяться будет также 
и высота, а, следовательно, и плотность воздуха, от ко-
торой зависят многие коэффициенты. Однако диапазон 
высот БпЛА существенно меньший диапазона  высот 
пилотируемых ЛА, поэтому будем полагать плотность 
воздуха в возмущенном движении соизмеримой с плот-
ностью исходной высоты.
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Исключим из рассмотрения в (4) члены, связанные с 
параметрами  , wz, и z , подставим зависимости (4) в 
(3), а затем разделим первое уравнение на m, второе – на 
mV , третье на – Jz. Последнюю процедуру отметим чер-
точкой над каждым параметром. В результате получим 
систему уравнений (5), которая и описывает продольное 
фугоидное движение.

В этих уравнениях частные производные 
a

V
a XX ,  

получены дифференцированием зависимости лобового 
сопротивления от скорости 2/)( 22

0 SVACCX yxa ρ+=   
соответственно при постоянном угле атаки и при посто-
янной скорости. Производную РV можно получить диф-
ференцированием тяги воздушного винта от скорости 
Р(V). Поляру Сха(Суа) в рабочем диапазоне углов атаки 
будем рассматривать как квадратичную зависимость с 
параметрами Сх0  и А.

Для определения собственных свойств ЛА в длин-
нопериодическом движении будем считать управляю-
щие моменты, создаваемые рулем высоты и тягой сило-
вой установки, равными нулю .0,== zz MM z δδ

Принимаем также условие, что ЛА обладает доста-
точной устойчивостью по углу атаки и способен быстро 
поворачивать ЛА на заданный угол атаки при его слу-
чайном отклонении в результате действия атмосферных 
возмущений.

При принятых допущениях система уравнений (5) 
становится линейной. Для решения системы (5) сведем 
ее к одному дифференциальному уравнению второго 
порядка:

02 2  VVnV VV
 ,                      (6)

где
)(

2
1

α
α

z

V
z

a
V
a

V
V m

mXXPn +−−= ,                   (7)

(2 gV  )


z

V
z

a
V

a m
mYY  .                          (8)

В этих уравнениях nV – характеристика демпфиро-
вания, ΩV – характеристика устойчивости. В большин-
стве практических случаев ΩV ≥ nV,  поэтому изменение 
скорости полета происходит по  периодическому закону

)sin(0    teVV V
tnV ,                                  (9)

где 
22
VVV n – ,                                   (10)

действительная частота колебаний скорости. 
Период колебаний однозначно связан с частотой

V
VT


2

 ,                              (11)
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а относительная степень затухания колебаний равна

.
V

V
V

n


                              (12)

Другие характеристики колебательного движения 
по форме являются такими же, как и в короткопериоди-
ческом движении.

Для лучшего восприятия специфики длинноперио-
дического движения БпЛА рассмотрим характеристики 
одного из реальных аппаратов и выберем режим полета 
(скорость и высоту). Важнейшие из них приведены в 
табл. 1. 

2.2. Моделирование длиннопериодического движения 

Определяющим фактором длиннопериодического 
движения является скорость. Угол атаки хотя и изменя-
ется в процессе полета, однако степень устойчивости по 
перегрузке стремится все время поддерживать его вели-
чину заданной.

Для выявления особенностей данного вида движе-
ния и оценки факторов, влияющих  на его характеристи-
ки, вначале рассчитаны необходимые исходные данные  
в диапазоне скоростей 100…200 км/ч (табл. 1). Резуль-
таты расчета параметров длиннопериодического движе-
ния по приведенным формулам представлены в табл.2.

В соответствии с формулой (7) демпфирование дви-
жения ЛА осуществляется в основном производными 
тяги двигателя и лобового сопротивления по скорости 
( ). Для их определения были построены зави-
симости P(V) и Хa(V), которые приведены на рис. 4.

Зависимость Р(V) была аппроксимирована поли-
номом второй степени, что позволило найти функцию 

)(VP V для любого значения V. Производная V
àÕ

получена дифференцированием силы лобового сопро-
тивления ./g2/2 22

0 VAÑÕ õ
V
a    Второе сла-

гаемое этой формулы определяет в основном величину 
лобового сопротивления на малых скоростях (на вторых 
режимах полета). Оно отрицательное по знаку и явля-
ется антидемпфером. Поэтому общее демпфирование 

Таблица 1. Исходные данные для расчета параметров длиннопериодического движения

№п/п Наименование параметра Обозначение Розмерность
Исходные

значения
1 Высота полета Н м 2400
2 Воздушная скорость V км/год(м/сек.) 170(47.2)
3 Масса ЛА m кг 160
4 Площадь крыла S м2 3,5
5 Средняя аэродин. хорда крыла bA м 0,547

6 Момент инерции относит. оси 
OZ Iz кгм2 115,4

7 Радиус инерции - 2,41

8 Плотность ЛА (продольный 
канал) μ=2m/rSbA - 173

9 Масштаб времени t=2m/rSV сек 2

10 Степень статической 
устойчивости

yC
zm - -0,12

11 Производная - 5,2

12 Производная V
zz

m сек/м 0,00108

13 Производная 
zz

m - -0,624

14 Производная VP Н сек/м кг -0,0558

15 Производная V
aX Н сек/м кг 0.034

16 Производная 
aX Н/кг 0,378

17 Производная V
aY 0,009

18 Производная 
yY 1/с 2,6

19 Производная 1/м/с -0,00108

20 Производная - -0,624
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Таблица 2. Характеристики длиннопериодического движения
V, km/час 100 110 120 130 140 150 160 170 180 190 200
Xa, H 1300 1200 1220 1320 1410 1480 1670 1940 212 232 253
P, Н 1521 1491 1452 1403 1354 1275 1079 991 912 834 736
Су ГП 1,88 1,49 1,20 0,99 0,84 0,71 0,61 0,53 0,47 0,42 0,37
Cxa 0,1 0,08 0,065 0,06 0,055 0,051 0,05 0,05 0,050 0,049 0,0484
t, c 3,41 3,10 2,84 2,62 2,43 2,27 2,13 2,00 1,89 1,79 1,70

, Н/м/с кг -0,02 -0,006 0,005 0,013 0,020 0,025 0,030 0,034 0,038 0,042 0,046

, Н/кг 0,738 0,738 0,738 0,738 0,738 0,738 0,738 0,738 0,738 0,738 0,738

, Н/м/с 37 1,53 1,68 1,83 1,98 2,14 2,29 2,44 2,59 2,75 2,90

, Н/м/с кг 0,031 0,025 0,021 0,018 0,015 0,013 0,011 0,010 0,009 0,008 0,007

Н/м/с 5,392 5,648 6,72 7,2 7,328 8,336 8,8 8,912 8,928 8,944 8,944

Н/м/с,кг 0,034 0,0353 0,042 0,045 0,046 0,052 0,055 0,056 0,0558 0,0559 0,0559

V
zm ,с/м 0,002 0,002 0,002 0,002 0,001 0,001 0,001 0,001 0,0011 0,001 0,0009


zm 0,624 0,624 0,624 0,624 0,624 0,624 0,624 0,624 0,624 0,624 0,624

nV, 1/c 0,005 0,0137 0,022 0,028 0,032 0,038 0,047 0,044 0,0464 0,0484 0,0502

0,000 0,0002 0,0005 0,0008 0,0010 0,0014 0,0017 0,002 0,0022 0,0023 0,0025

212 /, cV 0,257 0,2018 0,1546 0,1227 0,1001 0,077 0,0615 0,051 0,04212 0,0352 0,0295

wV, 
1/c 0,507 0,449 0,393 0,349 0,315 0,275 0,244 0,220 0,200 0,181 0,164

T, c 12,4 14,0 16,0 18,0 19,9 22,8 25,7 28,5 31,4 34,7 38,2
ζV 0,011 0,030 0,057 0,080 0,101 0,136 0,168 0,197 0,226 0,258 0,292
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ЛА на вторых режимах мало и определяется в основном 
производной )(VP V .

При скоростях полета, больших наивыгоднейшей, 
основным является слагаемое коэффициента лобового 
сопротивления 2СХ0/τ, которое пропорционально скоро-
сти. Так, например, при увеличении скорости от 100 до 
200 км/ч показатель nV  увеличился на порядок.

Частота колебаний зависит в основном от подъем-
ной силы через производные ).,( 

a
V

a YY  Они определя-
ются дифференцированием формулы подъемной силы 
при постоянном угле атаки )( V

aY или постоянной скоро-
сти ).( 

aY
Как видно из табл. 2, производная 

aY  существенно 
больше производной V

aY  и по скорости изменяется ли-
нейно, т. е. при изменении скорости от 100 до 200 км/ч 


aY  увеличивается вдвое, колебания затухают быстрее. 

Причем, еффект ее действия зависит от величины про-
дольной статической устойчивости: при малой степени 
устойчивости угол атаки при прочих одинаковых усло-
виях отклоняется от заданного значения на большую 

величину, траектория поворачивается на больший угол 
и препятствует увеличению угла атаки. При большой 
устойчивости на ЛА действует мощный продольный 
момент, который энергичнее поворачивает ЛА к задан-
ному углу атаки – частота колебаний возрастает.

Таблиця 3. Варианты исходных данных 
для моделирования

свободного длиннопериодического движения БпЛА

Параметр Режим польоту 
RІ

Режим польоту 
RІI

V0,  км/ч 100 170
Н0, м 2400 2400

VP , Н/м/сек -0,0353 -0,0558

V
aX , Н/м/сек

-0,006 0,038

θ0, град -10 -10 

Влияние величины исходной скорости на частоту ее 
колебаний противоположный. ЛА более инерционный 
к изменению скорости: чем она больше, тем сложнее 
повернуть ЛА для изменения траектории и тем меньше 
будет частота ее колебаний. Из табл. 2 также видно, что 
частота колебаний ЛА на скорости 200 км/ч почти в три 
раза меньше, чем на скорости 100 км/ч.

Большой период при слабом затухании делает длин-
нопериодические  колебания малозаметными для наблю-
дателя с земли, и он иногда воспринимает колебательный 
переходный процесс ЛА как прямолинейный полет.

Для демонстрации влияния режима полета на харак-
тер длиннопериодических колебаний выполнено их мо-
делирование. Результаты представлены на рисунках  5 - 7.

Численное решение уравнений (5) выполнено с ис-
пользованием программы МАТLAB для двух вариантов 
исходных данных (см. табл.3). 

Результаты моделирования представлены в виде из-
менения по времени скорости, угла наклона траектории 
и высоты полета. В качестве начального возмущения 
выбран угол наклона траектории -10˚. Благодаря этому, 
ЛА начинает снижаться, его скорость увеличивается, 
появляется приращение подъемной силы, которое стре-
мится искривить траекторию вверх.

Угол наклона траектории и тангажа постепенно уве-
личиваются, ЛА выходит из снижения, а затем и пере-
ходит в набор высоты. По мере набора высоты скорость 
начинает убывать, а с нею и подъемная сила. На некото-
рой высоте ЛА достигает исходной скорости и прирост 
подъемной силы становится равным нулю. Однако угол 
наклона траектории при этом будет максимальным по-
ложительным, и ЛА продолжает набор высоты, умень-
шая скорость.

Уменьшение скорости обусловит появление отри-
цательного прироста подъемной силы, направленного 
вниз. Он начнет искривлять траекторию вниз, угол на-
клона траектории уменьшается с последующим нарас-
тания скорости и т. д.
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Таким образом, изменение скорости при неизмен-
ном положении руля высоты и РУД сопровождается 
колебательным движением, которое связано с цикли-
ческим изменением подъемной силы. Демпфирующую 
роль выполняют приросты лобового сопротивления и 
силы тяги воздушного винта.

Приросты подъемной сила вызывают перемещение 
центра масс в направлении своего действия и измене-
ние угла атаки. При этом вступает в действие момент 
продольной устойчивости, который путем вращения 
ЛА вокруг поперечной оси стремится не допустить от-
клонения угла атаки от заданной исходной величины.

БпЛА совершают полеты на небольших высотах в 
плотной атмосфере, поэтому отклонение параметров 
полета от исходных значений невелики. Так, при исход-
ной скорости 170 км/ч  в первом периоде скорость от-
клоняется от начальной на 4,6 м/с (17 км/ч), угол накло-
на траектории – на 0,15 рад (8.6 град), высота – на -30 м. 
После прекращения колебаний ЛА будет снижаться по 
криволинейной траектории.

Описанное движение характерно для ЛА при отказе 
системы управления и стабилизации. В этом случае ЛА 
переходит в фугоидный полет, теряет высоту и соверша-
ет аварийную посадку даже при работающем двигателе 
и при наличии запаса топлива.

Выводы
1. В статье показаны особенности устойчивости и 

управляемости беспилотного летательного аппарата в 
режиме маршрутного полета. Обращено внимание на 
сложность пилотирования и соблюдения безопасности 
полета на вторых режимах. Показан способ определе-
ния границы между первым и вторым режимами полета.

2. Определены критерии устойчивости движения в 
прямолинейном горизонтальном полете и способы их 
формирования.

3. Обоснована математическая модель продольно-
го длиннопериодического (фугоидного) движения. Дан 
пример ее использования на конкретном примере гипо-
тетического образца.

4. Выполнено моделирование свободного длинно-
периодического движения с целью анализа факторов, 
влияющих на параметры полета в различных условиях 
применения БпЛА.
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