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(57) 1 Спосіб керування літальним апаратом та
зміни його аеродинамічної компоновки, який поля-
гає у ЗМІНІ КІЛЬКОСТІ рулів, що беруть участь у про-
цесі керування літальним апаратом, який
відрізняється тим, що здійснюють одночасне
розкривання двох пар рулів і приведення в дію
першої пари рулів для керування по тангажу і
(або) рисканню, а другу пару рулів утримують під
нульовим кутом, використовуючи їх як
стабілізатори, поки виконується співвідношення

де 5-і - визначена системою керування амплітуда

повороту рулів першої пари,
5 т а х - максимальний кут повороту рулів першої

пари, а коли це співвідношення не виконується,
для керування по тангажу і (або) рисканню додат-
ково приводять в дію другу пару рулів
2 Спосіб за п 1, який відрізняється тим, що для
літальних апаратів, які в польоті можуть оберта-
тись навколо поздовжньої осі, після старту забез-

печують примусове обертання навколо поздовж-
ньої осі з частотою f, яка визначається
співвідношенням
l,5fB<f<0,9fr,
де fB - власна частота коливань літального апара-
та навколо поперечних осей, що проходять через
його центр мас,
fr - гранична частота функціонування системи ке-
рування і рульового приводу, при якій їх фазові
запізнення не перевищують 45°
З Система керування, що містить перший в гори-
зонтальній і другий в вертикальній площинах ка-
нали керування, які включають два коригуючі фі-
льтри, два підсилювачі сигналів керування з
управляючими входами, формувач сигналу компе-
нсації ваги, суматор, входи якого з'єднані з вихо-
дами другого коригуючого фільтра і формувачем
сигналу компенсації ваги, а вихід підключений до
входу другого підсилювача, синусно-косинусний
перетворювач і гіроскоп крену з ВІДПОВІДНИМИ зв'я-
зками, два рульових приводи, яка відрізняється
тим, що в ній додатково введені пороговий при-
стрій, суматор, блок множення і інтегратор, вхід
якого підключений до входу другого коригуючого
фільтра, а вихід підключений до першого додатко-
вого суматора, другий вхід якого з'єднаний з вихо-
дом формувача сигналу компенсації ваги, вихід
суматора з'єднаний з входом порогового при-
строю, вихід якого підключений до управляючих
входів підсилювачів і першого входу блока мно-
ження, другий вхід якого з'єднаний з другим вихо-
дом синусно-косинусного перетворювача, а вихід
блока множення підключений до другого рульово-
го приводу

со
ю
сч
ю
ю

Винахід належить до техніки літальних апара-
тів (ЛА), зокрема до тих, які мають декілька рулів, і
може бути використаним для ЛА різних типів, в
тому числі й для тих, які в польоті можуть оберта-
тись навколо поздовжньої осі

Відомий літальний апарат - артилерійський
керований снаряд "Коперхед" [1], спосіб керування

та зміни аеродинамічної компоновки якого вклю-
чає розкриття чотирьох аеродинамічних рулів при
виході снаряда із ствола гармати, після чого вони
виконують роль нерухомих хвостових стабілізато-
рів, і одночасне їх введення в дію системою керу-
вання через заданий перед пуском інтервал часу
При цьому одна пара рулів забезпечує стабіліза-



55253
цію снаряда по крену і керування по рисканню, а
друга пара рулів - керування по тангажу Недолі-
ком такого способу є те, що система керування
має три рульових приводи, два з яких повертають
кінематичне незалежні між собою рулі першої па-
ри, а третій - забезпечує поворот спільного вала
рулів другої пари Враховуючи те, що керований
снаряд "Коперхед" обертається навколо поздовж-
ньої осі при його рухові по стволу гармати та на
початковій ДІЛЯНЦІ траєкторії, його подальша ста-
білізація по куту крена є нераціональною, оскільки
це значно ускладнює систему керування, збільшує
затрати енергії на керування, збільшує масу, габа-
рити і розміри та вартість снаряда

Найбільш близьким за сукупністю ознак до ви-
находу, що заявляється, є спосіб керування та
зміни аеродинамічної компоновки літального апа-
рата (снаряда), що обертається [2], який полягає у
ЗМІНІ КІЛЬКОСТІ рулів, що приймають участь у про-
цесі керування, за рахунок послідовного попарного
розкриття і приведення в дію протилежних віднос-
но поздовжньої осі снаряда рулів в момент досяг-
нення снарядом певної швидкості

Недоліком такого способу є те, що деякий
(ІНОДІ значний) час польоту одна пара рулів знахо-
диться у складеному стані і не використовується,
являючись пасивною масою-баластом, що збіль-
шує масу снаряда Крім цього, ускладнюється ме-
ханізм розкривання та вносяться дестабілізуючі
збурення розкриттям другої пари рулів в польоті,
що приводить до зменшення точності попадання в
ціль Іншим недоліком є необхідність мати на літа-
льному апараті інформацію про швидкість снаря-
да, яка вимірюється або датчиком швидкості, ана-
логічним трубці Піто, що збільшує масу і вартість
снаряда, або обчислюється системою керування
снаряда на основі інформації спеціальних датчи-
ків, що призводить до ускладнення системи керу-
вання, зниження її надійності та збільшення собі-
вартості

Відома система керування обертовим снаря-
дом [3], що включає два канали керування неза-
лежно від умов польоту снаряда і ефективності
його органів керування

Найбільш близьким прототипом системи керу-
вання, що заявляється, є двоканальна система
керування [4], яка містить канали керування у вер-
тикальній і горизонтальній площинах, гіроскоп кре-
ну і синусно-косинусний перетворювач для фор-
мування команд керування в зв'язаній системі
координат, два рульових приводи, підсилювачі
керуючих сигналів з ВІДПОВІДНИМИ зв'язками

Недоліком даної системи керування є немож-
ливість переключення и структури в залежності від
умов застосування і ефективності рульових орга-
нів літального апарата - з одноканального керу-
вання на двоканальне і назад Це не дозволяє
забезпечити керування обертовим літальним апа-
ратом у широкому діапазоні швидкостей і ефекти-
вності органів керування

Для вирішення даної задачі необхідно в зале-
жності від поточних умов польоту ЛА забезпечити
функціонування системи керування як в режимі
одноканального, так і двоканального керування
шляхом гнучкого переключення її структури в
ПОЛЬОТІ

В основу способу, що пропонується, постав-
лено задачу у відомому способі керування та зміни
аеродинамічної компоновки шляхом зміни порядку
та умов виконання дій по розкриванню та задіянню
для керування двох пар рулів забезпечити досяг-
нення нового технічного результату, який полягає
у забезпеченні аеродинамічної СТІЙКОСТІ І керова-
ності літального апарата в широкому діапазоні
умов використання при спрощенні конструкції,
зменшенні маси, підвищенні точності літального
апарата та зменшенні його собівартості

Поставлена задача досягається тим, що у ві-
домому способі керування літальним апаратом
(снарядом) та зміни його аеродинамічної компо-
новки, який полягає у ЗМІНІ КІЛЬКОСТІ рулів, що бе-
руть участь у процесі керування літальним апара-
том, здійснюють одночасне розкривання двох пар
рулів і приведення в дію першої пари рулів для
керування по тангажу і (або) рисканню, а другу
пару рулів утримують під нульовим кутом, викори-
стовуючи їх в літальному апараті нормальної ае-
родинамічної схеми як стабілізатори по тангажу і
рисканню, поки виконується співвідношення

— — < 0,5,

де 5і - визначена системою керування амплі-
туда повороту рулів першої пари, виходячи з од-
ноканального керування ,

5Нах - максимальний кут повороту рулів першої
пари, який визначається з умови аеродинамічної
ефективності руля,

а коли це співвідношення не виконується, для
керування по тангажу і рисканню додатково при-
водять в дію другу пару рулів

Для літальних апаратів, які в польоті можуть
обертатись навколо поздовжньої осі, забезпечу-
ють обертання літального апарата навколо поздо-
вжньої осі з частотою f, яка визначається співвід-
ношенням

1,5fB<f<0,9f r

де fe - власна частота коливань літального
апарата навколо поперечних осей, що проходять
через його центр мас,

fr - гранична частота функціонування системи
керування і рульового привода, при якій їх фазові
запізнення не перевищують 45°

Для визначення моменту приведення в дію
другої пари рулів в даному способі достатньо тієї
інформації, яка є в системі керування

При цьому нема необхідності мати на борту
літального апарата якихось спеціальних датчиків
чи інших пристроїв для визначення швидкості
польоту Друга пара рулів вводиться в дію, коли
ефективність керування першою парою стає мен-
шою за встановлену величину, а цей момент ви-
значається за величиною необхідної для керуван-
ня амплітуди повороту рулів першої пари
Співвідношення

— — < 0,5,

вибране тому, що згідно з результатами моде-
лювання при амплітудах 5і > 0,555тах збільшується
енергоспоживання рульового привода за рахунок
збільшення кута і швидкості відхилення рулів, і,
крім того, з'являється небезпека вийти на обме-
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ження по відпрацюванню необхідного поперечного
перевантаження при інтенсивному маневрі літаль-
ного апарата 3 іншого боку, при амплітудах 5і <
0,25тах, (у більшості випадків відповідає кутам по-
вороту рулів від нуля до 4°) зменшується точність
роботи рульового привода, що негативно впливає
на динаміку руху літального апарата і його точ-
ність

Частота обертання літального апарата навко-
ло поздовжньої осі (1,5fв < f < 0,9fr) вибрана на
основі результатів напівнатурного моделювання з
умови недопущення резонансних явищ ("розкачу-
вання") літального апарата при керуванні по тан-
гажу і рисканню

Значення фазового запізнення 45° при визна-
ченні граничної частоти функціонування елементів
системи керування і рульового привода та коефі-
цієнт 0,9 вибрані на основі математичного і напів-
натурного моделювання з умови забезпечення
необхідного запасу СТІЙКОСТІ системи керування

Утримання другої пари рулів під нульовим ку-
том до введення їх в дію забезпечує в нормальній
аеродинамічної схемі стабілізацію літального апа-
рата по тангажу і рисканню і створення додаткової
піднімальної сили, що є дуже важливим, особливо
на початковій ДІЛЯНЦІ траєкторії, де можуть вини-
кати значні збурення Таким чином, на ДІЛЯНЦІ тра-
єкторії польоту літального апарата, де достатня
ефективність керування однією парою рулів, здій-
снюється одноканальне керування, при цьому дру-
га пара рулів використовується як стабілізатори, а
на ДІЛЯНЦІ польоту, де необхідно збільшити ефек-
тивність керування, включається в дію друга пара
рулів, і система керування переходить на двока-
нальний режим роботи

В основу винаходу системи керування, яка ре-
алізовує спосіб, що заявляється, поставлено за-
дачу забезпечення керування літальним апаратом
у широкому діапазоні умов застосування, включа-
ючи дозвукові і надзвукові швидкості польоту, по-
літ в режимі стабілізації та компенсації ваги, політ
в режимі маневрування шляхом введення в струк-
турну схему відомої системи керування порогового
пристрою, блока множення, інтегратора і суматора
, які дозволяють автоматично змінювати КІЛЬКІСТЬ
каналів керування залежно від умов польоту

Поставлена задача вирішується тим, що у ві-
дому систему керування, яка містить перший і дру-
гий канали керування, що включає два коригуючи
фільтри, два підсилювача сигналів керування з
управляючими входами, формувач сигналу компе-
нсації ваги, суматор, входи якого з'єднані з вихо-
дом другого коригуючого фільтра і формувачем
сигналу компенсації ваги, а вихід підключений до
входу другого підсилювача, синусно-косинусний
перетворювач і гіроскоп, крену з ВІДПОВІДНИМИ
зв'язками , два рульових привода, додатково вве-
дені пороговий пристрій, суматор, блок множення і
інтегратор, вхід якого підключений до входу друго-
го коригуючого фільтра, а вихід підключений до
першого додаткового суматора, другий вхід якого
з'єднаний з виходом формувача сигналу компен-
сації ваги, вихід суматора з'єднаний з входом по-
рогового пристрою, вихід якого підключений до
управляючих входів підсилювачів і першого входу
блока множення, другий вхід якого з'єднаний з

другим виходом синусно-косинусного перетворю-
вача, вихід блока множення підключений до друго-
го рульового привода

Запропонований спосіб керування літальним
апаратом та зміни його аеродинамічної компонов-
ки реалізується таким чином

Після пуску здійснюють, наприклад, за допо-
могою піротехнічного або пружинного пристрою
одночасне розкривання двох пар рулів і приведен-
ня в дію, наприклад, за допомогою електричного
рульового привода першої пари рулів для керу-
вання по тангажу і рисканню, а другу пару рулів,
наприклад, за допомогою електричного рульового
привода або муфти утримують під нульовим кутом
поки виконується співвідношення

— — < 0,5,

де 5і - визначена системою керування амплі-
туда повороту рулів першої пари, виходячи з одно
канального керування ,

5 т а х - максимальний кут повороту рулів першої
пари,

а коли це співвідношення не виконується, для
керування по курсу і (або) рисканню додатково
приводять, наприклад, за допомогою другого еле-
ктричного рульового привода другу пару рулів

Для літальних апаратів, які в польоті можуть
обертатись навколо поздовжньої осі за допомо-
гою, наприклад, відхилення аеродинамічних пове-
рхонь або сопел реактивного двигуна, забезпечу-
ють обертання літального апарата навколо
поздовжньою осі з частотою, що більш ніж в 1,5
рази перевищує власну частоту коливань навколо
поперечних осей, що проходять через його центр
мас, але при цьому не перевищує 0,9 граничної
частоти функціонування елементів системи керу-
вання і рульового привода, при якій фазові запіз-
нення не перевищує 45°

Структурна схема запропонованої системи ке-
рування приведена на фиг Вона має перший і
другий канали керування - в горизонтальній z і в
вертикальній у площинах Кожний із каналів керу-
вання містить послідовно з'єднані коригуючий
фільтр і підсилювач з управляючим входом Вихо-
ди підсилювача підключені до входів синусно-
косинусного перетворювача, управляючий вхід
якого з'єднаний з виходом гіроскопа крену, перший
вихід синусно-косинусного перетворювача підклю-
чений безпосередньо до входу першого рульового
привода, а другий вихід - до входу другого рульо-
вого привода через блок множення

Для формування умов переключення КІЛЬКОСТІ
каналів керування введені в вертикальний канал
керування інтегратор, суматор і пороговий при-
стрій, причому вихід суматора, входи якого з'єдна-
ні з інтегратором і формувачем сигналу компенса-
ції ваги, підключений до порогового пристрою,
вихід якого з'єднаний з управляючими входами
підсилювачів і блоком множення

Система керування функціонує таким чином
Відхилення літального апарата від заданої

траєкторії Дг, Ду надходять на входи коригуючих
фільтрів, формуючих команди керування в верти-
кальній і горизонтальній площинах При цьому
команда керування в вертикальній площині суму-
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ється з сигналом компенсації ваги Команди керу-
вання поступають на підсилювач зі змінним пере-
микаючим коефіцієнтом перетворення, а після - на
синусно-косинусний перетворювач, котрий формує
значення необхідних відхилень рулів з урахуван-
ням поточного кута крену ракети, значення якого
поступають з гіроскопа крену Один із сформова-
них синусно-косинусним перетворювачем сигналів
надходить безпосередньо на вхід рульового при-
вода РП1, другий сигнал надходить на блок мно-
ження, а після - на вхід другого рульового привода
РП2 Одноразово відхилення ЛА в вертикальній
площині надходить на вхід інтегратора, вихідне
значення якого сумується з сигналом компенсації
ваги Сигнал з інтегратора за рахунок дії сили тя-
жіння дозволяє автоматично враховувати відхи-
лення поточної швидкості польоту ракети від роз-
рахункових значень, що використовуються при
синтезі закону зміни сигналу компенсації ваги
Значення коефіцієнта при інтеграторі може бути
вибрано шляхом математичного моделювання з
урахуванням можливого діапазону зміни швидко-
стей польоту ЛА Сформоване значення керуючо-
го сигналу 5і надходить на вхід порогового при-
строю, який формує вихідний сигнал X за таким
законом

Х =
1, коли >0,5

•-•max
[0, в іншому випадку,

де 5 т а х - максимальний кут відхилення аеро-
динамічних рулів

Отриманий сигнал X надходить на керуючі
входи підсилювачів вертикального і горизонталь-
ного каналів керування, коефіцієнт передачі яких
формується наступним чином

К =
коли х = 0

к2, в іншому випадку,
де кі - коефіцієнт підсилення, що забезпечує

СТІЙКІСТЬ системи стабілізації ракети при однока-
нальному керуванні,

кг - коефіцієнт підсилення, що забезпечує СТІЙ-
КІСТЬ системи стабілізації ракети при двоканаль-
ному керуванні

Одночасно сигнал X надходить на вхід блока
множення, вихід якого зв'язаний з входом одного із
каналів рульового привода Таким чином, при X =
0 одержуємо одноканальну систему керування
ракетою, а при X = 1 - двоканальну

Запропоновані спосіб керування та зміни ае-
родинамічної компоновки літального апарата і си-
стема керування пройшли успішну апробацію на
стенді напівнатурного моделювання Державного
Київського конструкторського бюро "Луч" і можуть
бути використаними в одній із розробок Застосу-
вання цього способу і системи керування дозволяє
зменшити складність механізму розкриття та сис-
теми керування, підвищити надійність, зменшити
масу літального апарата, знизити енергоспожи-
вання системи керування, збільшити точність та
зменшити вартість літального апарата
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