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В статье приведены результаты определения аэродинамических характеристик пер-
спективного образца малогабаритной ракеты схемы «утка» с одноканальной системой 
управления, отражающие основные особенности ракет данного класса. Проведен ана-
лиз динамических режимов движения ракеты с учетом особенностей ее массово-инер-
ционных характеристик, включая резонансные режимы, в условиях управляемого и 
неуправляемого полета. Рассматриваются пассивные и активные способы устранения 
резонансных режимов движения.
Ключевые слова: малогабаритная ракета, аэродинамические характеристики ракет, ди-
намическая устойчивость ракет, активное демпфирование.

The article presents the results of determining the aerodynamic characteristics of a promising 
sample of a small-sized canard-controlled missile with a single-channel control system, 
reflecting the main features of missiles of this class. The analysis of the dynamic modes 
of the rocket movement is carried out, taking into account the features of its mass-inertia 
characteristics, including resonant modes, in the conditions of controlled and uncontrolled 
flight. Passive and active methods of eliminating resonant modes of motion are considered.
Keywords: small-sized cannard-controlled missile, aerodynamic characteristics of missiles, 
dynamic stability of missiles, active damping.

Основным отличительным признаком высо-
команевренных малогабаритных ракет, особенно 
зенитных управляемых ракет и снарядов, явля-
ются жесткие массово-габаритные ограничения, 
в том числе: 

1.  Малый (до 76 мм) калибр, обуславливаю-
щий применение одноканального рулевого при-
вода и, как следствие, реализация управления 
при вращении изделия вокруг продольной оси. 
При этом ограничения на габаритные размеры 

часто приводят к отсутствию массово-инерцион-
ной симметрии компоновки;

2. Малое (не более 10 клб) удлинение корпуса, 
создающее трудности в обеспечении аэродинами-
ческой устойчивости и управляемости изделия;

3. Необходимость применения складываю-
щихся вокруг корпуса несущих поверхностей 
криволинейной формы, что в совокупности 
с малым удлинением корпуса приводит к су-
щественной нелинейности аэродинамических 
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 характеристик (АДХ), их зависимости от аэро-
динамического угла крена, а также к появлению 
перекрестных связей между каналами тангажа, 
рыскания и крена.

Совокупность приведенных признаков обу-
славливает необходимость совместного анали-
за статической и динамической устойчивости и 
управляемости в процессе разработки малогаба-
ритных ракет и снарядов.

Вопросам динамики вращательно-поступа-
тельного движения летательных аппаратов (ЛА) 
различных классов (ракет, снарядов, головных 
частей, управляемых артиллерийских снарядов) 
посвящено большое количество работ [1–11], из 
которых, в частности, следует, что существуют 
такие условия полета, при которых реализуются 
резонансные режимы движения. 

Наиболее полная система уравнений, опи-
сывающая движение рассматриваемого класса 
ЛА, приведена в работе [1]. Условия возникнове-
ния резонанса в аналитическом виде получены 
для головных частей ракет в работах [2–4], для 
спускаемых аппаратов в работе [5], для управля-
емых артиллерийских снарядов с двухканальной 
системой управления в работе [6], для неуправ-
ляемых бронебойно-подкалиберных снарядов 
в работе [7]. Одним из основных допущений, 
принятых при выводе уравнения для определе-
ния максимальной амплитуды пространственно-
го угла атаки [2–6], принималось допущение о 
линейности производных аэродинамических ко-
эффициентов по углу атаки, а также о независи-
мости этих производных от аэродинамического 
угла крена. Это позволило составить уравнение 
вращательно-поступательного движения в комп-
лексной плоскости, выполнить его качественный 
анализ и сформулировать условия возникнове-
ния резонанса. В работе [9], посвященной анали-
зу динамической устойчивости ракет с полуколь-

цевыми крыльями, на основе анализа обширных 
аэродинамических исследований данных ком-
поновок показано наличие перекрестных аэро-
динамических связей и выявлено их влияние на 
динамическую устойчивость. 

С учетом приведенных особенностей, на-
пример для компоновки управляемого артилле-
рийского снаряда (УАС), как будет показано, при-
нятые в работах [2–9] допущения не выполняют-
ся. Поэтому анализ динамики необходимо вести 
с учетом всех видов нелинейности аэродинами-
ческих характеристик и массово- инерционной 
асимметрии. В работе [10] на примере ракеты 
с полу-кольцевыми консолями крыла, выполнен 
анализ ее динамики на основе описания АДХ с 
учетом членов второго порядка по углам атаки и 
скольжения, а также перекрестных связей. Полу-
ченное комплексное уравнение вращательно-по-
ступательного движения имеет сложный вид, что 
потребовало применения численных методов для 
его анализа. Из сравнения со случаем линейного 
представления АДХ и с результатами опытов по-
казана необходимость учета членов разложения 
более высоких порядков по углу атаки.

Для анализа рассмотрим зенитный УАС с од-
ноканальным управлением с диапазоном скоро-
стей полета 150–360 м/с (рис. 1) со следующими 
основными параметрами планера: удлинением 
корпуса 9,5 калибров, размах крыла 2,8 калибра 
(односторонняя схема укладки в сторону вра-
щения), бортовая хорда крыла 1 калибр, размах 
руля 2,5 калибра, хорда руля 0,3 калибра. Отме-
тим, что обеспечение высоких нормальных пе-
регрузок (5–15g) требует применения крыла от-
носительно большой площади, что с учетом га-
баритных ограничений не позволяет разместить 
его внутри корпуса аналогично управляемым 
снарядам класса «земля-земля» [12], и требует 
придания ему полукольцевой формы и укладки 

                                                                     а                                                                   б
Рис. 1. Планер УАС 
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его вокруг корпуса. Для создания вращающего 
момента консоли крыла установлены под малым 
углом к вертикальной плоскости симметрии кор-
пуса. Для обеспечения стабильного вращающего 
момента на трансзвуковых скоростях полета пе-
редняя кромка выполнена заостренной в сторону 
торможения вращения, эффективность которой 
показана в работе [13].

Как отмечалось, из-за жестких габаритных 
ограничений при проработке конструкции УАС 
его массово-инерционные характеристики ока-
зались асимметричными: главные оси инерции 
оказались не совпадающими с геометрически-
ми осями симметрии УАС, что привело к не-
нулевым значениям центробежных моментов 
инерции в тензоре инерции (I) ЛА. Нормиро-
ванные к величине поперечного осевого момен-
та инерции (Izz) элементы тензора инерции при-
ведены в таблице. 

 Таким образом, одним из вопросов (как бу-
дет показано ниже), возникающих при проекти-
ровании УАС, является вопрос о допустимости 
полученной асимметрии массо-инерционных ха-
рактеристик с точки зрения ее влияния на дина-
мические режимы полета.

Аэродинамические характеристики (АДХ) 
данной компоновки УАС определены сеточ-
ным методом с использованием свободного ПО 
OpenFOAM и научного задела в части протести-
рованной по экспериментальным данным мето-
дики расчета [14]. На рис. 2–5 приведены рас-
считанные для рассматриваемого УАС в системе 
координат связанной с пространственным углом 
атаки аэродинамические коэффициенты подъем-
ной силы, моментов тангажа, рыскания и крена 
в зависимости от числа Маха, угла отклонения 
руля, пространственного угла атаки и аэроди-
намического угла крена. При расчете коэффи-
циенты силы отнесены к скоростному напору 
и площади миделя, моменты — к скоростному 
напору, площади миделя и характерной длине. 
Для коэффициентов моментов тангажа и рыска-

ния за характерную длину принята длина корпу-
са, а для коэффициента момента крена — размах 
крыла. Параметры аэродинамического скорост-
ного демпфирования в каналах тангажа, рыска-
ния и крена, необходимые для расчета динамики 
УАС, определены по графо-аналити ческой мето-
дике [15] и здесь не приводятся. С целью выяв-
ления особенностей изменения АДХ в зависимо-
сти от угла крена они представлены на рисунках 
в виде осредненных по углу крена с диапазоне 
±180° (рис. 2, а–в) в функции угла атаки, а также 
в виде приращения коэффициентов относитель-
но осредненного по крену значения в функции 
угла крена при различных углах атаки (рис. 3–5) 
при неотклоненном руле. Эффективность управ-
ления при максимальном отклонении руля пока-
зана на рис. 2, г для нулевого положения УАС по 
крену.

Представленные на рис. 2–5 АДХ УАС име-
ют следующие особенности. 

Коэффициент момента крена, осредненный 
по углу крена, имеет тенденцию к резкому паде-
нию при углах атаки, превышающих 10º. Наибо-
лее выражено это падение при большой скоро-
сти полета (М = 1,75), при которой уже на угле 
атаки 15º коэффициент принимает нулевое зна-
чение. Влияние аэродинамического угла крена 
на отклонение данного коэффициента от осред-
ненного значения проявляется по разному при 
различных скоростях полета (рис. 3). При дозву-
ковой (М = 0,7) и сверхзвуковой (М = 1,75) скоро-
стях указанная зависимость имеет синусоидаль-
ный характер. Причем на один оборот угла крена 
приходится два периода изменения этой величи-
ны. Амплитуда данной составляющей пропор-
циональна величине угла атаки: при α = 5º ее ве-
личина мала, а при α = 10º и 15º она доходит до 
половины величины коэффициента момента кре-
на, соответствующей нулевому углу атаки. При 
трансзвуковых скоростях полета (М = 1,1; 1,3) 
зависимость отклонения коэффициента момен-
та крена от средней за оборот величины имеет 
более сложный характер. Можно отметить появ-
ление второй гармоники с периодом приблизи-
тельно в два раза меньшим, чем у первой. Оче-
видно, данный характер изменения коэффици-
ента момента крена обусловлен усложнением 
ударно-волновой структуры при обтекании по-
лукольцевых консолей крыла трансзвуковым по-
током [13].

Таблица
Нормированный тензор инерции УАС

Ixy X Y Z
X 3,05·10–2 –1,1·10–4 –1,6·10–3

Y –1,1·10–4 1,0 –2,4·10–6

Z –1,6·10–3 –2,4·10–6 1,0
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Характер изменения по углу атаки осреднен-
ных по углу крена коэффициентов момента рыс-
кания и тангажа соответствует крестокрылым 
конфигурациям УАС с плоскими консолями кры-
ла. Величины осредненного момента рыскания 
невелики и не превышают 10 % от величины ко-
эффициента момента тангажа при тех же углах 
атаки. Отклонения данных коэффициентов от 
осредненных в целом имеют тот же характер, что 
и для коэффициента момента крена. Следует от-
метить смещение точек экстремумов коэффици-
ента момента рыскания относительно точек экс-
тремума коэффициента момента тангажа на чет-
верть периода. При дозвуковой и трансзвуковой 
скоростях амплитудные значения отклонений 
коэффициента момента рыскания близки и со-
ставляют 15–25 % от соответствующих значений 
осредненного момента тангажа. При более высо-
кой скорости (М = 1,75) амплитуды отклонений 

возрастают до 30–40 % для различных углов ата-
ки. Отметим, что приведены основные особен-
ности АДХ УАС при неотклоненных рулях, при 
отклоненных рулях кривые на рис. 2–6 несколь-
ко меняются, в том числе из-за влияния «косой 
обдувки» (данные кривые здесь не приводятся, 
но учитываются в расчетах динамики УАС). 

Основными причинами проявления отме-
ченных особенностей АДХ малогабаритных ра-
кет (МГР) являются:

– влияние кривизны консолей крыла; 
– наличие у одноканального изделия только 

одной пары рулей, что приводит к появлению 
не скомпенсированного, как это реализуется в 
компоновках с двумя парами рулей, момента 
рыскания при ненулевых значениях угла атаки 
и аэродинамического угла крена, а также к из-
менению запаса продольной статической устой-
чивости;

Рис. 2. Осредненные по аэродинамическому углу крена коэффициенты подъемной силы (а), 
моментов крена (б) и тангажа при нулевой (в) и максимальной командах (г): 

1 — М = 0,7; 2 — М = 1,1; 3 — М = 1,3; 4 — М = 1,75

                                                 а                                                                                            б

                                                 в                                                                                            г
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                                                 а                                                                                            б                                                 а                                                                                            б

                                                 в                                                                                            г                                                 в                                                                                            г

Рис. 3. Отклонения коэффициента момента крена от среднего за оборот: 
а–г — М = 0,7; 1,1; 1,3; 1,75; 1 — αп = 5°; 2 — αп =10°; 3 — αп =15°

Рис. 4. Отклонения коэффициента момента рыскания от среднего за оборот: 
а–г — М = 0,7; 1,1; 1,3; 1,75; 

1 (сплошная линия) — αп =5°; 2 (пунктир) — αп =10°; 3 (штрих-пунктир) — αп =15°

                                                 а                                                                                            б

                                                 в                                                                                            г
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Рис. 5. Отклонения коэффициента момента тангажа от среднего за оборот: а–д М = 0,7; 1,1; 1,3, 1,75;  
1 (сплошная линия) – αп =5°; 2 (пунктир) — αп = 10°; 3 (штрих-пунктир) — αп = 15°

Рис. 6. Параметры нутационного процесса для баллистической траектории УАС:  
а — скорость вращения относительно продольной оси; б — пространственный угол атаки;  

1 — траектория без учета возмущающих факторов; 2 — учет аэродинамической асимметрии;  
3 — учет инерционной асимметрии; 4 — учет «возмущения от ПУ» 0,6 с–1

                                                 а                                                                                            б

                                              а                                                                                               б

                                                 в                                                                                            г



ТЕОРЕТИЧЕСКИЕ ОСНОВЫ, РАСЧЕТЫ И ПРОЕКТИРОВАНИЕ

61

– свойственное ракетам схемы «утка» вли-
яние «косой обдувки», проявление которой в 
отличие от двухканальной компоновки, описан-
ной, например, в работе [16], для одноканальной 
компоновки имеет свои особенности. 

Высокий уровень величины отклонения от 
осредненного значения коэффициента момента 
рыскания, являющегося возмущающим дина-
мику УАС фактором, создает возможность раз-
вития резонансных явлений в полете. Данный 
уровень существенно превышает уровень коэф-
фициента момента рыскания от геометрической 
асимметрии других типов летательных аппара-
тов [2–11]. 

Поведение момента рыскания, а также слож-
ный характер изменения момента крена как от 
угла атаки, так и от аэродинамического угла кре-
на, вплоть до реализации реверсивных значений 
при ряде сочетаний кинематических параметров 
движения вызывают необходимость тщательно-
го анализа динамических режимов полета УАС.

Анализ динамики УАС выполнялся с исполь-
зованием программной реализации математиче-
ской модели движения ЛА [17] с учетом доработ-
ки по расчету аэродинамических характеристик в 
системе координат пространственного угла атаки 
[18], а также введения в векторное уравнение ди-
намики вращательного движения тензора инер-
ции УАС, которое запишется в виде [1]:

( )( )1I I−= ⋅ − × ⋅ω M ω ω ,

xx xy xz

yx yy yz

zx zy zz

I I I
I I I I
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 — тензор инерции УАС;

ω — вектор угловой скорости УАС в проек-
циях на оси связанной системы координат;

М — вектор момента внешних сил в проек-
циях на оси связанной системы координат.

Известно [2–7], что реализация резонанс-
ных, либо авторотационных режимов возмущен-
ного движения ЛА зависит от баллистических 
характеристик в виде сочетания скорости полета 
из-за ее влияния на собственные частоты попе-
речных колебаний УАС и скорости вращения ЛА 
относительно продольной оси. Поэтому анализ 
динамики ЛА целесообразно рассматривать в 
условиях полета, в которых предполагается его 
использование. В рассматриваемом случае — 

это «излетная» траектория с заданными началь-
ной скоростью (600 м/с) и законом ее падения, 
определяемым текущим аэродинамическим со-
противлением. 

Рассмотрим сначала движение УАС в неу-
правляемом режиме по настильной баллисти-
ческой траектории, для анализа учитывая раз-
дельно: 

– инерционную асимметрию, задаваемую 
тензором инерции согласно таблице; 

– начальную угловую скорость при выходе 
из ствола («возмущение от ПУ») с величиной, ха-
рактерной для артиллерийских снарядов 0,6 с–1 ;

– аэродинамическую асимметрию, вызван-
ную технологическими отклонениями размеров 
корпуса от штатной геометрии, для которой про-
водился расчет АДХ (рис. 2–6), с эквивалентным 
углом отклонения руля на уровне 3°, оценка ко-
торого выполнена по результатам расчетов АДХ 
с отклонениями геометрии консолей крыла с 
учетом технологических допусков. 

Результаты расчета текущей скорости вра-
щения и величины пространственного угла ата-
ки представлены на рис. 6 а, б. При неизменных 
аэродинамических параметрах планера отра-
ботка возмущений в виде инерционной асимме-
трии, «возмущения от ПУ», не нуля руля при-
водят к качественно и количественно подобным 
реализациям нутационного процесса при по-
летных условиях, соответствующих условиям 
применения УАС. Это указывает на то, что ос-
новной причиной наблюдаемого нутационного 
движения является отмеченная нелинейность 
аэродинамических характеристик по простран-
ственному углу атаки и аэродинамическому 
углу крена, а подаваемые на УАС возмущения 
играют роль возбудителя нутации. Основной 
чертой наблюдаемого нутационного процесса 
является периодическое возрастание амплиту-
ды пространственного угла атаки на участках 
траектории 1,5–2,0 с, 3,5–4,5 с, 6,0–10 с поле-
та. Чтобы подчеркнуть влияние особенностей 
момента рыскания УАС на его динамику отме-
тим, что на участках роста амплитуды нутации 
частота вращения УАС значительно, до двух 
раз, превышает собственную частоту колеба-
ний относительно поперечной оси ωсн, что со-
гласно выводам работ [2–9], в которых прини-
мались допущения о линейности АДХ, создает 
достаточное «разнесение» данных частот для 
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Рис. 7. Параметры нутационных процессов для баллистической траектории УАС (а) и траектории  
с отработкой программных команд (б): 1 — без демпфирования, 2 — со скоростным демпфированием

                                                 а                                                                                            б

 отсутствия резонансных явлений в полете, в то 
время как фактически они имеют место. 

 В ходе исследований проведены оценки эф-
фективности применения активного демпфиро-
вания нутационных колебаний УАС на базе ми-
кромеханического гироскопа [18]. Отметим, что 
применение миниатюрных датчиков движения и 
углового положения прочно входит в практику 
проектирования МГР [19–21]. Представленные 
результаты моделирования получены с исполь-
зованием результатов работы [21] в части спосо-
ба формирования информации об угловом поло-
жении УАС по крену при расчете угла отклоне-
ния руля.

Для одноканального управления представ-
ляет интерес вопрос о возможности подавления 
резонансного роста угла атаки управляющим 
воздействием только по одному направлению. 
На рис. 7 а, б приведены сравнительные зависи-
мости скорости вращения и пространственного 
угла атаки для возмущенной траектории и траек-
тории с работающим контуром демпфирования 
проекции угловой скорости поперечных колеба-
ний на плоскость управления для двух режимов 
полета: настильной баллистической траектории 
и траектории с отработкой перекладок программ-
ных команд. Как видно на рис. 7 а, б возмущаю-
щие факторы успешно подавляются применен-
ной системой демпфирования угловой скорости 
поперечных колебаний. Скоростное демпфиро-
вание позволяет реализовать траекторное управ-
ление УАС, что иллюстрируется на рис. 7 б, из 

которого видно, что в данном случае переходной 
процесс по углу атаки быстро затухает и имеет 
не более двух перебегов относительно устано-
вившегося значения, что позволяет построить 
контур командного управления УАС, удовлетво-
ряющей стандартным требованиям по точности 
и быстродействию. 

Следует отметить, что проявление аэроди-
намических перекрестных связей свойственно 
МГР и других типов, например ракетам с бо-
ковым расположением сопел двигателя, рас-
смотренным в работе [18]. Поэтому актуальной 
является задача поиска конфигураций планера 
УАС, снижающих уровень указанных перекрест-
ных связей пассивно, без применения активных 
способов обеспечения динамической устойчиво-
сти. Применительно к рассмотренному в данной 
работе УАС одним из направлений поиска таких 
конфигураций целесообразно рассмотреть вари-
ант планера с дестабилизатором, установленным 
в плоскости перпендикулярной плоскости руля, 
с целью компенсации, полной, либо частичной 
момента рыскания. 
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