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МЕТОДИКА РАСЧЕТА УПРАВЛЯЮЩЕГО МОМЕНТА КРЕНА 

ДЛЯ АЭРОДИНАМИЧЕСКИ НЕСИММЕТРИЧНОЙ РАКЕТЫ 

 

В.И. Киселёв 

 
Предложена методика оценки величины управляющего мо-

мента крена на начальном участке полёта для аэродинамически 

несимметричной ракеты, стартующей с самолёта. 

Ключевые слова: момент «косого» обдува, аэродинамический 

момент крена, пробный угол атаки, трубный угол крена, про-

граммный угол атаки. 

 

Начальный участок полета ракет, стартующих с самолета характеризу-

ется большими углами атаки (15–105) в течение достаточно длительного 

времени (20–40 с.). Эти особенности старта потребовали уточнения мето-

дики определения управляющего момента по крену, необходимого для 

компенсации аэродинамического момента крена, возникающего при обте-

кании несимметричной ракеты набегающим потоком воздуха, вследствие 

наличия на ее корпусе выступающих несимметричных частей – обтекате-

лей бортовой кабельной сети. 

Рассмотрим вначале случай, который описывается следующими основ-

ными положениями: 

1. Расчет программной траектории осуществляется без учета скорости 

ветра, как это описано в [1], [2] и принято при разработке ИД по баллисти-

ке. 

2. На начальный момент времени ракета ориентирована «правильно», 

т.е. плоскостью I-III по программному вектору скорости pV , который ле-

жит в плоскости стрельбы, т.е. угол скольжения ψ=0. 
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Введем скоростную систему координат (СК): ось OY направим по век-

тору pV , ось OX перпендикулярно оси OY в плоскости стрельбы, ось OZ 

по вектору ][ OYOXOZ  , где ][ OYOX   – векторное произведение ортов 

осей OX  и OY . Из определения скоростной СК и предположения 2 следу-

ет, что продольная ось ракеты 1OX лежит в плоскости OXY  (рис. 1). 

Суммарный вектор скорости относительно воздушного потока  V  по-

лучается в результате взаимодействия (вычитания) скорости pV  и вектора 

скорости ветра WV , [1], Wp VVV  . Обозначая WVW  , получим 
WVV p  (в данном случае природа ветра – порыв это или систематиче-

ский ветер – не важна). В результате этого взаимодействия обтекание ра-

кеты воздушным потоком становится несимметричным – возникает аэро-

динамический момент «косого обдува», величина которого зависит от ве-

личины трубного угла крена (φТ) и трубного угла атаки (αТ) и определяется 

по формуле: 

Mxx SLVqmM  )(11 , 

где )( Vq  – скоростной напор; L  – длина ракеты; MS  – площадь миделя; 

1xm  – коэффициент момента, методика определения которого приведена в 

[3], из нее следует, что: 

)( ,11 TTxx mm  . 

Согласно определению [3], трубный угол крена – это угол между проек-

цией вектора V  на плоскость 11OZY  (назовем ее TV ) и осью 1OY , а труб-

ный угол атаки – это угол между векторами V  и )0,0,1(1 OX  см. рис. 1. 

  
Рис. 1. Кинематическая схема обтекания 



Наука ЮУрГУ: материалы 68-й научной конференции 

Секции технических наук 

1094 

Таким образом, необходимо определить ||,, VTT  . 

Так как вектор Р
V лежит в плоскости 11YOX , то его направляющие ко-

синусы в связанной СК 111 ZYOX  имеют вид )0sin(cos ,, npnp  , где np  – 

программный угол атаки и, следовательно, координаты имеют вид 

)α|V|α|V(|=V np,pnp,pp 0sincos  , где || pV  – модуль вектора скорости. Обозна-

чим направляющие косинусы вектора W  в связанной СК через
)coscos(cos ,,  . 

Тогда его координаты в этой СК будут )cos||cos||cos|(| ,,  WWWW  , 

где ||W  – модуль вектора W .  

Обозначим через  11,1,1,1 yozpyyz WWWW   следующие векторы: 

)0,cos||,0(1  WWy  

)cos||,0,0(1  WWz  
)0,sin||,0(1 npppy VV   

)cos||,cos||,0(1111   WWWWW zyyoz  

Тогда, )cos||,sin||cos||,0(111   WVWVWV npppyyozT : 

 cossin||||2sin||)cos(cos|||| 222222
nppnppT WVVWV  . 

Так как направляющие косинусы орта оси )0,1,0(1 OY , то T  – труб-

ный угол крена определяется из соотношения: 

22 )cos|(|)sin||cos|(|

sin||cos||
cos






WVW

VW

npp

npp
T






,                        (1) 

(из определения скалярного произведения векторов TV и орта оси 1OY ). 

Вектор V  и 
2|| V  определяются из соотношения: 

 

)cossincos(cos||||2|||||| 222  npnppp WVWVV  . 

И тогда трубный угол атаки находится из определения скалярного про-

изведения векторов V  и 1OX  из формулы: 
 

||

cos||cos||
cos






V

WV npp
T


 .                                    (2) 

 

Анализ формул (1) и (2) позволяет сделать следующие выводы: 

1) Если 0cos  , т.е. угол γ=90° или γ=270° (ветер дует в «лоб» или в 

«хвост»), то 1cos T , откуда следует, что 
0T или 

180T  и аэроди-

намический момент 01 xM , что соответствует физическим представлени-

ям. 
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2) Если 0W  в связанной системе координат, то 1cos T , откуда сле-

дует, что 
0T или  

180T  и 01 xM . Это означает, что если ракета пе-

ремещается в направлении 1Z со скоростью ветра (в инерциальной системе 

координат), то 01 xM . Отсюда следует, что для ликвидации (или умень-

шения) момента «косого» обдува нужно снять управление ракетой в боко-

вом канале. 

Считая np  и || pV  функциями времени,  |)(|||),( tVVt ppnpnp   рас-

смотрим задачу определения максимального значения момента «косого» 

обдува, как следующую задачу нелинейного программирования: 

min)(||)( 11   Mxx LSVqmMxF , 

где )( ,11 TTxx mm   – коэффициент аэродинамического момента крена вы-

числяется в соответствии с [3], а VTT ,,  – по формулам (1), (2), (3) соот-

ветственно, при наличии следующих ограничений: куну ttt  , 

max|)(|||0 tWW  , 
1800  , 

1800   , 
1800   , 1coscoscos 222   , где 

tну – начало управляющего движения ракеты на воздушном участке траек-

тории, tКУ – его окончание, max||W  – максимальное значение модуля векто-

ра скорости ветра. 

Таким образом, в качестве варьируемых параметров используется t  – 

время, ||W  – модуль вектора скорости ветра и углы  ,,  между вектором 

скорости и осями изделия. Размерность задачи в данном случае равна 5. 

Под огибающей аэродинамического момента крена понимается кривая, 

представляющая собой в каждой точке траектории воздушного участка 

максимальное возможное значение момента крена. Огибающая аэродина-

мического момента крена используется при оценке запасов топлива на 

управление по крену. 

При построении огибающей максимальный момент крена ищется для 

каждой точки программной траектории. При этом размерность задачи по-

нижается на 1, так как расчёт ведётся для фиксированного момента време-

ни. 

Предположим теперь, что угол скольжения 0  – угол между векто-

ром скорости и проекцией вектора скорости на плоскость 11XOY . 

Тогда: 

)sin||,sincos||,coscos|(|  pnppnppp VVVV   
)sin||,sincos||,0(

11
 pnppp VVV

YOX
  

)sin||cos||,sincos||cos||,0(
1111  pnpppyozT VWVWVWV

YOZ
 , 

а трубный угол крена – угол между векторами TV  и 1pyV  определяется из 

соотношения: 
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||

sincos||cos||
cos

Т

npp

T
V

VW







 . 

Для определения трубного угла атаки уточним вектор V  и || V : 










γ|W|ψ+|

p
V|=W+

p
V=V

β,|W|+
np

αψ|
p

V|α,|W|+
np

αψ|
p

V|

cossin

coscoscoscoscoscos

 

 

γ)ψ+

+βαψ+ααψ(|W||V|+|W|+|V=||V| npnppp

cossin

cossincoscoscoscos2222

  

Тогда T определяется из соотношения: 

||

coscos||cos||
cos






V

VW npp
T


 . 

При 0  полученные формулы переходят в формулы (1), (2), (3). 

Методика определения значения максимального аэродинамического 

момента крена 1xM  и огибающей остается такой же, как и в предыдущем 

случае. 

В общем случае атмосферный ветер ориентирован не произвольно, как 

это предполагалось ранее. Основная составляющая ветра-горизонтальная, 

а вертикальная составляющая достигает 25 % от горизонтальной. Зная угол 

тангажа  , можно это обстоятельство учесть в методике. 

Горизонтальная составляющая ГW  ветра для случая pV , лежащей в 

плоскости 11OYX  имеет следующие координаты в связанной системе ко-

ординат 111 ZYOX  
}cos||,sinsin||,coscos|{|  ГГГГ WWWW  , где   – угол между ГW  и 

осью 1OZ , лежащей в данном случае в горизонтальной плоскости. Верти-

кальная составляющая BW  ветра в этом случае имеет координаты: 

 ,0cossin |W|,|W|=W
BBB

. 

Тогда: 

 γ|W|=W+W=W

γ,|
Г

W||
B

W|,|
B

W|γ+|
Г

W|

ГBГ
cos

sinsincossinsincos 
 

}0,sin||,cos|{| nppnppp VVV   

}0,sin||,0{1 npppy VV   

}cos||,sinsin||cos||,0{11  ГГByoz WWWW   
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}cos||,sin||sinsin||cos||,0{111  ГnppГBpyyozT WVWWVWV 

npBp

ГnpГpnpp

ГBГBT

WV

WWVV

WWWWV







sincos||||2

cos||sinsinsin||||2sin||

sinsincos||||2sinsin||cos||||

2222

222222







 

В этом случае трубный угол крена Т определяется из соотношения: 

||

sin||sinsin||cos||cos

T

n pPГB

V

VWW
T







. 

Для определения T уточним вектор V :  

}cos||,sinsin||cos||sin||

,sin||cossin||cos|{|





ГГBnpp

BГnppp

WWWV

WWVWVV



 . 

Тогда трубный угол атаки определяется из соотношения: 

||

sin||cossin||cos||
cos






V

WWV BГnpp
T


 . 

В этом случае для построения огибающей решается следующая опти-

мизационная задача: 

min)( 1  xMxF  

max||||0 ГГ WW  , max||||0 BB WW  , 
 1800   , 

где max|| ГW , max|| BW  – максимально возможное значение горизонтальной и 

вертикальной составляющей ветра. 

Рассмотрим общий случай, когда угол скольжения 0 , а модель ветра 

соответствует модели, описанной в разделе 4. 

Введем в рассмотрение стартовую СК [2]. Ориентацию вектора скоро-

сти ветра удобно задавать в стартовой СК. 

Тогда: 

  cos||0sin|| ГГГ WWW  ;   0||0 BB WW  , 

где   – угол между вектором ГW и осью OZ  – стартовой СК (при этом 

вектор ГW лежит в плоскости OXZ  стартовой СК). Вектор скорости pV  в 

связанной системе координат имеет координаты: 

   sin||,sincos||,coscos|| pppp VVVV , 

где  – угол скольжения,   – угол атаки,  – знак транспонирования. Тогда 

для получения расчетных формул для T  и T  нужно перевести векторы 

ГW и BW в связанную СК с помощью следующей матрицы перехода [2]. 
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
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

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











































sinsinsin

coscos
sincos

sinsincos

cossin

cossinsin

sincos
coscos

cossincos

sinsin
sinsinsinsincos

Г
, 



















333231

232221

131211

}{







ijГ . 

Здесь   – угол  рыскания,   угол тангажа,   – угол крена. 

Тогда: 









































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














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











cos||sin||

cos||sin||

cos||sin||

cos||

0

sin||

3331

2321

1311

333231

232221

131211

1

ГГ

ГГ

ГГ

Г

Г

ГГx

WW

WW

WW

W

W

WГW  




























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




















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||
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0

||

0

32

22
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333231

232221

131211

1

B

B

B

BBBx

W

W

W

WWГW













 

}sin||,sincos||,0{11  ppypoz VVV   
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






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0,
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111

1

ZY TTГ33Г31B32ppyyozT

Z1
T

Y
T

B22ГГ21p

VV=|W|γ+α|W|γ+α|W|α+β|V|=V+W=V

V,V

|,W|+α|W|γ+α|W|γα+αβ|V|

)(|| 22

11 ZY TTT VVV
 

. 

Тогда трубный угол крена определяется из соотношения: 

||

||||cos||sinsincos||
cos

222321

T

BГГp
T

V

WWWV







 . 

Для определения трубного угла атаки вычислим V : 

)V,V,(V=
|W|α+γ)α+γ(α|W|β+|V||,W|α+γ)α+γ(α|W|α+β|V

|,W|α+γ)α+γ(α|W|α+β|V|

=W+W+V=W+V=V

z1y1x

B3233ГpB2223Гp

B1213Гp

X
B

X
Гpp



















1

3121

11

11

cossinsincossinsincos

cossincoscos

2
1

2
1

2
1 )()()(|| zyx VVVV   . 
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Тогда T находится из соотношения: 

||

||||cos||sincoscos||
cos

121311






V

WWWV BГГp
T


 . 

Определение максимального момента с помощью оптимизационной за-

дачи осуществляется так же, как и в предыдущем случае. 

В качестве примера применения методики приведем результаты реше-

ния задачи для условной ракеты [4]. 

Значения максимального момента крена рассчитывались для значений 

скорости ветра в 20, 80 м/с. 

Результаты расчетов приведены в таблице. 
|| maxW  – максимальное значение модуля вектора скорости, 1xM  – мак-

симальное значение момента «косого обдува», t – время по программной 

траектории, на которой реализуется максимальное значение.(начальное 

время  t=10 сек), ||W  – значение модуля вектора скорости, при котором 

реализуется максимальный момент крена,  ,,  – углы, которые образует 

вектор скорости W с осями координат OX1,OY1,OZ1 ракеты соответственно, 

T  – реализовавшийся трубный угол атаки, T – реализовавшийся труб-

ный угол крена. 
 

Таблица 

Результаты расчетов 

|| maxW
М

/C
 

1xM  
кГм 

t,  

с 
1xM  

кГм 

  
град 

  
град 


 

град 
T

град 
T

град 

20 256 18,66 20 86,7 59,0 31,0 46,5 10,0 

80 756 19,06 80 85,3 31,4 59 57,0 14,94 

 
На рис. 2–3 приведены огибающие момента для соответствующих ог-

раничений максимального значения вектора скорости (20, 80 
М

/C). Кроме 

того, на рисунках представлены соответствующие значения трубного угла 

атаки T и трубного угла крена T . 

Анализ результатов расчетов показывает: 

1. Максимальное значение аэродинамического момента крена при 

больших углах атаки возникает при трубном угле крена отличном от того, 

которому соответствует максимальное значение коэффициента аэродина-

мического момента крена. 

2. При уменьшении программного угла атаки трубный угол крена при-

ближается к 115
о
, которому соответствует максимальное значение коэф-

фициента аэродинамического момента крена. Следовательно, при малых 

углах атаки максимальный аэродинамический момент крена можно опре-

делять по формуле 11 LSqm=M m

m

x1x  , где m

1xm  – максимальное значение ко-

эффициента 1xm , соответствующее значению 
115T , а q – программный 
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скоростной напор, что и было содержанием прежней методики. Таким об-

разом, при малых углах атаки предложенная методика совпадает с преж-

ней, что подтверждает ее достоверность. 

 
 

Рис. 2. Огибающая момента крена, |W|max=20 м/с 

 

 

Рис. 3. Огибающая момента крена, |W|max=80 м/с 
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Выводы 
1. Представлена методика определения максимального управляющего 

момента по крену, необходимого для компенсации аэродинамического 
момента «косого обдува» в условиях старта ракеты с самолета, характери-
зующегося большими (>15°) углами атаки. 

2. При малых углах атаки методика совпадает с основными положе-
ниями методики, применяемой при решении этой задачи для ракет с тра-
диционным способом старта. 
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ДИНАМИКА УПРАВЛЯЕМОГО ДВИЖЕНИЯ  

МОБИЛЬНОГО КОЛЕСНОГО РОБОТА  
ПО СИГНАЛАМ ПЕЛЕНГА НА РАДИОМАЯКИ 

 

А.М. Казанцев, М.В. Тимощенко 
 

Приведены результаты моделирования программного движе-
ния мобильного колесного робота по заданной траектории с на-
вигацией от пеленгов на радиомаяки. 

Ключевые слова: мобильные системы, робототехника, про-

граммное управление, навигация. 
 

В настоящее время развитие мобильной робототехники стимулируется 
расширением областей ее применения в деятельности человека, сопряжен-
ной с риском для его здоровья и жизни. Это определяет актуальность раз-
вития методов управления движением мобильных роботов (МР). Одной из 
задач данного типа является задача управления МР при автономном дви-
жении по заданной траектории с навигацией по сигналам пеленгов от ра-
диомаяков (РМ). 


