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В конструкции малогабаритной ракеты (МГР) 
с командной системой управления, в которой при-
емное устройство координатора ракеты устанав-
ливаются в донной части, двигатель, как прави-
ло, выполняется с косопоставленными соплами 
на боковой поверхности корпуса [1–3]. В про-
странственном движении ракеты влияние струй 
двигателя приводит к появлению аэродинамиче-
ских перекрестных связей между каналами тан-
гажа, рыскания и крена, характер и уровень кото-
рых определяется наряду с расстоянием от сопел 
до передней кромки крыла углом взаимной ориен-
тации плоскостей сопел и консолей крыла (рис. 1), 
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величина которого в ряде случаев может быть про-
извольной на момент старта [3]. Наличие пере-
крестных связей обусловливает реакцию ракеты 
на команду в одном из каналов управления сразу 
в трех направлениях его углового движения, что 
определенным образом отражается на характери-
стиках процесса управления изделием на траекто-
рии и, в ряде случаев, требует учета при формиро-
вании алгоритма управления.

Предъявление к конструкции МГР жестких 
массово-габаритных ограничений не позволяет в 
полной мере устранить указанные перекрестные 
связи корректировкой аэродинамической компо-
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новки, в связи с чем необходимо проведение рас-
четных и экспериментальных исследований по 
их выявлению, и определению способов их ком-
пенсации алгоритмическими средствами систе-
мы управления.

В настоящей статье рассмотрено влияние 
боковых струй двигателя на аэродинамические 
и динамические характеристики ракеты нор-
мальной схемы в диапазоне трансзвуковых ско-
ростей полета, а также показана необходимость 
введения контуров демпфирования ракеты по 
сигналам датчиков угловых скоростей (ДУС) 
и линейных ускорений (ДЛУ) для обеспечения 
приемлемого качества переходных процессов в 
каналах тангажа и рыскания.

Зависимости основных аэродинамических 
характеристик (АДХ) типовой МГР от простран-
ственного угла атаки (αп) и аэродинамического 
угла крена (φп) для ряда  значений угла установ-
ки сопел относительно вертикальной плоско-
сти симметрии (φj) определены сеточным мето-
дом с использованием программного модуля 
FlowSimulation 2014 (коммерческая лицензия 
№ L241213-80M). Настройки сеточных моделей 
приведены в работах [4, 5], расчетные спектры 
обтекания — в работе [5].

Сравнительные результаты расчета для 
вариантов φj = 0° и 53° при неотклоненных рулях 
приведены на рис. 2, а-в. Основными особенно-
стями расчетных АДХ компоновки МГР соглас-
но (рис. 2) являются: наличие перекрестных свя-
зей между коэффициентами моментов рыскания 
(my) и тангажа (mz), и существенная зависимость 
коэффициента момента тангажа, определяюще-

                  а                                                         б                                                                 в
Рис. 1. Пример конфигурации МГР с несимметричными АДХ: 1 — сегментально-цилиндрическое крыло; 

2 —  руль; 3 — сопло; 4 — струя; φj — угол установки сопл относительно вертикальной плоскости 
симметрии ЛА; φкр — угол установки консолей крыла; dj — диаметр сопла; αj — угол наклона сопла к оси ЛА; 

xj —  расстояние от выходного сечения сопла до передней кромки крыла

го основные динамические характеристики МГР, 
от аэродинамического угла крена.

При вертикальной ориентации плоскости 
сопел наиболее сильное влияние на АДХ оказы-
вает угол крена. В диапазоне угла крена 45°–135° 
наклон кривой момента тангажа при углах атаки 
выше 6° практически обнуляется, что приводит к 
снижению статической устойчивости. В данном 
диапазоне углов крена также наблюдается рост 
коэффициента момента рыскания с максимумом 
при φп = 67,5°.

При ориентации плоскости сопел, близкой  
к плоскости консолей крыла (φj ~ 45°), влияние 
угла крена на характер изменения коэффициента 
момента тангажа уменьшается, при этом устраня-
ется область статической неустойчивости. Однако 
в данном варианте ориентации плоскостей сопел 
и крыльев, величина коэффициента момента 
рыскания становится максимальной и достигает 
40 % от величины коэффициента момента танга-
жа, что приводит к отклонению продольной оси 
МГР в плоскости, перпендикулярной плоскости 
управления.

Следует отметить, что помимо продольных 
и поперечных аэродинамических характеристик 
имеется существенное влияние боковых струй 
двигателя на момент крена, вопросы минимиза-
ции которого с учетом массово-габаритных огра-
ничений рассмотрены в работе [5].

Отмеченные особенности АДХ МГР требу-
ют анализа их влияния на динамические харак-
теристики. Динамика МГР в настоящей работе 
описывается уравнениями пространственного 
управляемого движения летательного аппара-
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Рис. 2. Аэродинамические коэффициенты МГР c боковыми соплами при обтекании с числом Маха 0,85: 
а–б —  φj = 0°; в–г — φj = 53°. Сплошные линии — продольные характеристики (cy, mz), пунктирные —

 поперечные характеристики (cz, my). 1 — φп = 0°; 2 — φп = 45°; 3 — φп = 67,5°; 4 — φп = 90°; 5 — φп = 135°

                                      а                                                                                               б                                                               

                                   в                                                                                                  г                                                            

та [6], программно-алгоритмическая реализация 
которых описана в работе [7].

Основное отличие используемой математи-
ческой модели движения состоит в подходе к 
заданию аэродинамических исходных данных и 
заключается в следующем. Традиционный под-
ход к описанию АДХ симметричных кресто-
крылых конфигураций ракет [7–9] основывается 
на эквивалентности зависимостей АДХ от углов 
атаки и скольжения, позволяющей принимать 
одинаковый характер изменения АДХ от угла 
атаки и угла скольжения в виде

( ) ( ), , , , ,i ic f M m f M= α = β δ = α = β δ ,  (1)

где сi — коэффициенты аэродинамических сил 
продольной (i = 1), нормальной (i = 2) и боко-
вой (i = 3); 

mi — коэффициенты аэродинамических  
моментов продольного и боковых (mx, my, mz); 

α, β, δ — углы атаки, скольжения и отклоне-
ния рулей;

М — число Маха.
С учетом отмеченных особенностей ком-

поновки летательного аппарата (ЛА) с установ-
ленными перед крыльями соплами ракетного 
двигателя твердого топлива (РДТТ) в результа-
те воздействия струй на консоли стабилизатора, 
особенно при его произвольной ориентации по 
отношению к плоскости сопел, симметрия АДХ 
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относительно плоскости угла атаки нарушается, 
равенство α = β  в (1) перестает выполняться, и 
АДХ принимают более сложный вид

   
( ) ( )
( ) ( )

п п

п п

, , , , , , ;

, , , , , , ,
i

i

c f M f M

m f M f M

= α β δ = α ϕ δ

= α β δ = α ϕ δ
    (2)

где п п,α ϕ  — пространственный угол атаки и 
аэродинамический угол крена.

Таким образом, размерность массива аэро-
динамических исходных данных возрастает 
на единицу. В предлагаемой модели в качестве 
входных кинематических параметров для расче-
та АДХ приняты: пространственный угол атаки 

пα  и аэродинамический угол крена пϕ , которые 
вводятся согласно [10, 12, 13].

Основным инструментом исследования дина-
мических характеристик летательного аппарата 
является определение реакции его кинематических 
параметров (угла атаки, нормальной перегрузки) на 
ступенчатое отклонение органов управления. При 
пространственном управляемом движении откло-
нение органов управления соответствует отклоне-
нию центра масс ЛА от линии визирования одно-
временно по двум координатам.  В связи с этим 
проведены  исследования реакции ЛА на одновре-
менное отклонение рулей курса и тангажа, сочета-
ние которых обеспечивает маневр ЛА в наклонной 
плоскости, что эквивалентно маневру в плоскости 
пространственного угла атаки с некоторым аэроди-
намическим углом крена φп при условии поддер-
жания постоянным эйлерова угла крена γ [10].

При этом величина φп, являясь согласно [10] 
функцией углов атаки и скольжения, переменной в 
переходном процессе отработки команды управле-
ния и стремится к γ в установившемся режиме, в 
связи с чем, приводимые значения параметра φп сле-
дует трактовать как установившиеся значения.

Рассмотрим переходные процессы по пере-
грузке при отработке ступенчатого отклонения 
рулей в вертикальной плоскости при аэродинами-
ческих углах крена φп = 0°, 45°, 90° и 135° для зна-
чений угла ориентации сопел φj = 0° и 53°, соот-
ветствующих симметричной ориентации сопел 
относительно консолей крыла (φj = 0°) и несим-
метричной ориентации (φj = 53°), при которой, 
по результатам расчетов АДХ, реализуется близ-
кий к максимальному уровень аэродинамических 
перекрестных связей. 

Переходные процессы в виде зависимости 
от времени перегрузок, развиваемых в плоско-
сти действия команды управления и плоскости 
перпендикулярной ей, построены для трех вари-
антов контура управления: разомкнутый кон-
тур, контур с обратной связью по угловой ско-
рости и контур с обратными связями по угловой 
скорости и перегрузке центра масс. Параметры 
контуров стабилизации во всех расчетных слу-
чаях заданы одинаковыми с целью выявления 
возможности их функционирования в условиях 
широкого разброса аэродинамических характе-
ристик планера.

Математическое моделирование переходных 
процессов выполнено с учетом функционирова-
ния системы стабилизации углового положения 
по крену. В математическую модель введены пара-
метры измерителей угловых скоростей и ускоре-
ний центра масс, соответствующие малогабарит-
ным измерительным модулям, изготавливаемым 
на базе МЭМС-технологий, находящим всё более 
широкое применение в составе современных 
образцов вооружения [11, 14–17].

При симметричной ориентации сопел отно
сительно консолей крыла (φj = 0°) (рис. 3) вид 
переходных процессов существенно меняется в 
зависимости от направления действия команды 
управления, определяемого в рассматриваемом слу
чае аэродинамическим углом крена. При φп = 0° 
(рис. 3, а) наблюдается характерный для слабо-
демпфированной МГР переходный процесс в 
плоскости действия команды управления дли-
тельностью 3 с. Введение скоростного демпфиро-
вания снижает время переходного процесса до 0,5 с, 
а также перерегулирование со 100 % до 20 %.

Увеличение φп до 45° приводит (рис. 3, б) к 
увеличению у недемпфированной МГР времени 
переходного процесса до 5 с, а также к возбужде-
нию колебательного процесса в горизонтальной 
плоскости, что иллюстрирует действие аэроди-
намической перекрестной связи между канала-
ми тангажа и рыскания. Введение скоростного 
демпфирования снижает время переходного про-
цесса до 0,5 с. При этом в обоих случаях наблю-
дается отработка перегрузки, как в вертикаль-
ной, так и в горизонтальной плоскости с углом 
наклона вектора перегрузки к плоскости управ-
ления около 12°. Включение в контур стабилиза-
ции дополнительной обратной связи по нормаль-
ной перегрузке уменьшает угол наклона до 2,6°.
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Дальнейшее увеличение аэродинамического 
угла крена до 90°, что соответствует кривой 3 на 
рис. 2, б, приводит к выходу МГР на закритиче-
ские углы атаки и потере устойчивости планера 
(рис. 3, в). При этом демпфирование с помощью 
скоростной обратной связи эффекта не дает, 
только использование дополнительной обратной 
связи по перегрузке позволяет получить пере-
ходной процесс приемлемого качества.

При маневре с углом крена 135° (рис. 3, г) 
использование контуров стабилизации по скоро-
сти и перегрузке позволяет получить переходные 
процессы длительностью до 0,5 с для неустойчи-
вой компоновки. Здесь также наблюдается поло-
жительный эффект от использования перегрузоч-
ного контура в части уменьшения угла отклонения 

Рис. 3. Переходные процессы при отработке МГР команды управления в вертикальной  плоскости при
 φj = 0°: а — φп = 0°; б — φп = 45°; в — φп = 90°; г — φп = 135°; пунктирная линия — разомкнутый контур; 

штрих-пунктирная линия — стабилизация по скорости; сплошная линия — стабилизация 
по скорости и ускорению

                                      а                                                                                               б                                                               

                                   в                                                                                                  г                                                            

вектора развиваемой перегрузки от направления 
команды управления с 10° до 2,5°.

При изменении угла ориентации сопел по 
отношению к консолям крыла φj сохраняют-
ся отмеченные для случая φj = 0° качественные 
особенности переходных процессов, проявляю-
щиеся при отличных от данного случая аэроди-
намических углах крена (рис. 4, а-в). При этом 
количественные характеристики переходных про-
цессов заметно меняются. Так, при угле ориен-
тации сопел φj = 53° наблюдается максимальное 
отклонение направления развиваемой перегруз-
ки от направления действия команды управления, 
превышающее 20°. Применение систем стабили-
зации с обратными связями по угловой скорости 
позволяет обеспечить время переходных процес-
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сов не выше 0,5 с. Дополнительное подключе-
ние контура стабилизации с обратной связью по 
нормальной перегрузке позволяет существен-
но снизить уровень действия аэродинамических 
перекрестных связей между каналами тангажа 
и рыскания. Очевидно, что указанный эффект 
достигается выработкой контуром стабилизации 
команды компенсации силы и момента, возника-
ющих вследствие аэродинамической асимметрии 
в направлении, перпендикулярном направлению 
команды на входе контура стабилизации.

Таким образом, рассмотрены аэродинамиче-
ские и динамические характеристики МГР с аэро-
динамической асимметрией, обусловленной про-
странственными режимами обтекания с учетом 
воздействия боковых струй двигателя на планер, 

Рис. 4. Переходные процессы при отработке МГР команды управления в вертикальной плоскости при 
φj = 53°: а — φп = 0°; б — φп = 45°; в — φп = 90°; г — φп = 135°; пунктирная линия — разомкнутый контур; 

штрих-пунктирная линия — стабилизация по скорости; сплошная линия — стабилизация 
по скорости и ускорению

                                      а                                                                                               б                                                               

                                   в                                                                                                  г                                                            

в том числе с произвольной ориентацией пло-
скости сопел по отношению к консолям крыла. 
Показана эффективность применения контуров 
демпфирования с обратными связями по угловой 
скорости и линейному ускорению, в части обеспе-
чения высокого качества переходных процессов, а 
следовательно, возможность построения высоко-
точных контуров управления МГР.
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