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(57) 1. Спосіб керування літальним апаратом при
польоті в атмосфері, що полягає у русі літального
апарата за програмою заданої орієнтації відносно
набігаючого потоку, який відрізняється тим,  що
вимірюють поточний просторовий кут атаки Пa ,
порівнюють його модуль з модулем програмного
значення просторового кута атаки ПРОГ_Пa  і від-
хиляють поздовжню вісь літального апарата від-
носно набігаючого потоку на величину просторово-
го кута атаки, модуль якої не перевищує
максимально допустимої для літального апарата
величини просторового кута атаки Доп_Пa .
2. Спосіб за п. 1, який відрізняється тим, що мо-
дуль поточного просторового кута атаки Пa  об-

межують величиною СДоп_ПДоп_П
~

aD-a=a , де

0С >aD  - похибка системи стабілізації літального
апарата, причому, якщо Доп_ПС a³aD , то програ-

мне значення ПРОГ_Пa  задають нульовим.

3.  Спосіб за пп.  1,  2,  який відрізняється тим,  що
програмне значення просторового кута атаки

ПРОГ_Пa  визначають як оптимальне значення

просторового кута атаки opt_Пa , де opt_Пa  визна-

чають, в свою чергу, як 0Jarg
Пopt_П

=
a¶
¶

a
, де

ba,
arg  - ар-

гумент рішення рівняння у дужках, J - критерій
ефективності або цільова функція, за якою оціню-
ється успіх вирішення задач польоту, наприклад,

масою корисного вантажу,
П

J
a¶
¶  - поточне значен-

ня часткової похідної J по куту атаки Пa  з ураху-
ванням вищезазначеного обмеження величини
модуля Пa .
4.  Спосіб за пп.  1-3,  який відрізняється тим,  що
вимірюють або визначають, наприклад по вимірах
швидкості та висоти польоту, поточне значення
швидкісного напору q, поточне максимальне допу-
стиме значення просторового кута атаки визнача-
ють як

( )
q

q
ДопП

Доп_П
a

a , де ( )
ДопПqa  - розрахункове ма-

ксимальне допустиме значення добутку величин
швидкісного напору q та просторового кута атаки.
5.  Спосіб за пп.  1,  2,  4,  який відрізняється тим,
що визначають оптимальні значення кутів атаки

opta  та ковзання optb , наприклад, як
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=
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ba 0J

0J

arg
optopt ,

, де
ba,

arg  - аргумент рішення систе-

ми рівнянь у дужках,
b¶
¶

a¶
¶ J,J  - поточні значення

часткових похідних J по кутах атаки a  та ковзання
b , відхиляють літальний апарат відносно набігаю-
чого потоку на кут атаки
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, причому
b¶
¶

a¶
¶ J,J  визначають з урахуванням на-

ведених залежностей для визначення кутів атаки
a  та ковзання b .
6.  Спосіб за пп.  1,  2,  4,  який відрізняється тим,
що визначають оптимальні значення просторового
кута атаки opt_Пa  та аеродинамічного крену opt_Пj ,

наприклад, як
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 -

аргумент рішення рівняння у дужках,

0J,J

ПП
=

j¶
¶

a¶
¶  - поточні значення часткових похід-

них J по кутах атаки Пa  та аеродинамічного крену

Пj , відхиляють літальний апарат відносно набіга-
ючого потоку на кут атаки
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Доп_Пopt_Пopt_П
П якщо,

якщо,
, причому

П

J
a¶
¶  визначають з урахуванням наведеної залеж-

ності для визначення просторового кута атаки для
Пa .

7. Спосіб за пп. 1, 3, 5, 6, який відрізняється тим,

що порівнюють Пa  з Доп_П
~
a  і, якщо Доп_П

~
П a>a ,

то зменшують нахил літального апарата до на-

прямку набігаючого потоку до величини Доп_П
~
a .

8.  Пристрій для здійснення способу за п.  1,  який
включає літальний апарат та його систему керу-
вання, який відрізняється тим, що на апараті
встановлений щонайменше один датчик просто-
рового кута атаки, інформаційні виходи якого зв'я-
зані з додатковим відповідним входом системи
керування.

Винахід належить до ракетно-космічної
техніки, конкретно - до літальних апаратів (ЛА),
наприклад, ракет - носіїв, які здійснюють політ в
атмосфері.

Відомий спосіб керування балістичною раке-
тою [1, 2] шляхом зміни орієнтації ракети в польо-
ті, зокрема визначення і відпрацювання програми
кута тангажа на активній ділянці траєкторії (АДТ)
[2, с.438-443], яка забезпечує попадання корисного
вантажу (KB) в ціль. Його недолік в придатності
для позаатмосферної частини АДТ.

Відомий спосіб керування літальним апаратом
- ракетою - в атмосфері на активній ділянці траєк-
торії [3, с.65; 4, с.306], який полягає в русі із зада-
ними (нульовими) кутами атаки та крену. Його не-
долік - у невикористанні підйомної сили для
підвищення вантажопідйомності ЛА.

Відомий спосіб керування апаратом, що спус-
кається в атмосфері, (СА) [5, с.267], відповідно до
якого СА орієнтують на задані кути атаки та крену,
причому кут атаки формують в заданому діапазоні
величин.

Найбільш близьким аналогом є спосіб [6], що
полягає у русі по програмі заданої орієнтації від-
носно набігаючого потоку (кута атаки). Його недо-
ліком є неоптимальність для поточної реалізації
параметрів руху та придатність для ЛА, для яких
відсутні обмеження по навантаженням на корпус
апарата.

Відома комп'ютерна бортова система керу-
вання просторовим положенням і параметрами
орбіти супутника [7]. Ця система забезпечує під-

держання просторового положення і параметрів
орбіти супутника. Недоліки цього рішення співпа-
дають з вищенаведеними для [9].

Відома також система керування (СК) косміч-
ним кораблем [8]. Недоліки цього рішення співпа-
дають з вищенаведеними для [9].

Найбільш близьким аналогом є система керу-
вання літального апарата [9]. Недоліком цього
рішення є відсутність вимірювачів, які б забезпе-
чили СК даними про поточне значення просторо-
вого кута атаки.

В основу винаходу поставлена задача розроб-
ки способу керування літальним апаратом при
польоті в атмосфері і пристрою для його здійснен-
ня мінімальної складності, які б забезпечували
оптимальність траєкторії руху для будь-яких ці-
льових функцій оцінки ефективності місії ЛА при
одночасному забезпеченні його безпеки руху в
умовах граничних навантажень.

Поставлена задача вирішується тим, що в
способі керування літальним апаратом при польоті
в атмосфері, що полягає у русі по програмі зада-
ної орієнтації відносно набігаючого потоку, вимі-
рюють поточний просторовий кут атаки aП, порів-
нюють його модуль з модулем програмного
значення просторового кута атаки aП_ПРОГ і відхи-
ляють поздовжню вісь літального апарата віднос-
но набігаючого потоку на величину просторового
кута атаки, модуль якої не перевищує максималь-
но допустимої для літального апарата величини
просторового кута атаки aП_Доп.
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Модуль поточного просторового кута атаки
|aП| обмежують величиною

СДоп_ПДоп_П
~

aD-a=a , де 0С >aD  - похибка сис-
теми стабілізації літального апарата, причому,
якщо Доп_ПС a³aD , то програмне значення
aП_ПРОГ задають нульовим.

Програмне значення просторового кута атаки
aП_ПРОГ визначають як оптимальне значення прос-
торового кута атаки aП_opt, де aП_opt визначають, в

свою чергу, як 0Jarg
Пopt_П

=
a¶
¶

a
, де

ba,
arg  - аргумент

рішення рівняння у дужках, J - критерій ефектив-
ності або цільова функція, за якою оцінюється ус-
піх вирішення задач польоту, наприклад, маса

корисного вантажу,
П

J
a¶
¶  - поточне значення част-

кової похідної J по куту атаки aП з урахуванням
вищезазначених обмежень величини модуля aП.

Вимірюють або визначають, наприклад по ви-
мірах швидкості та висоти польоту, поточне зна-
чення швидкісного напору q, поточне максимальне
допустиме значення просторового кута атаки ви-

значають як
( )

q

q ДопП
Доп_П

a
a , де ( )

ДопПqa  - роз-

рахункове максимальне допустиме значення до-
бутку величин швидкісного напору q та
просторового кута атаки. Визначають оптимальні
значення кутів атаки aopt та ковзання bopt, напри-

клад, як
÷
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ba,

arg  - аргумент рішен-

ня системи рівнянь у дужках,
b¶
¶

a¶
¶ J,J , - поточні

значення часткових похідних J по кутах атаки a та
ковзання b, відхиляють літальний апарат відносно
набігаючого потоку на кут атаки
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, причому
b¶
¶

a¶
¶ J,J  визначають з урахуванням на-

ведених залежностей для визначення кутів атаки
a та ковзання b.

Визначають оптимальні значення просторово-
го кута атаки aП_opt та

аеродинамічного крена jП_opt, наприклад, як
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 - аргумент рі-

шення рівняння у дужках, 0J,J

ПП
=

j¶
¶

a¶
¶ ,  -  поточні

значення часткових похідних J по кутах атаки aП та
аеродинамічного крена jП, відхиляють літальний
апарат відносно набігаючого потоку на кут атаки
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Доп_Пopt_Пopt_П
П якщо,

якщо,
, причому

П

J
a¶
¶  визначають з урахуванням наведеної залеж-

ності для визначення просторового кута атаки для
aП.

Порівнюють Пa  з Доп_П
~
a  і, якщо

Доп_П
~

П a>a , то зменшують нахил літального
апарата до напрямку набігаючого потоку до вели-

чини Доп_П
~
a .

Поставлена задача вирішується тим, що в
пристрої, який включає літальний апарат та його
систему керування, на апараті встановлено що-
найменше один датчик просторового кута атаки,
інформаційні виходи якого зв'язано з додатковим
відповідним входом системи керування.

В якості J може бути вибрана цільова функція
будь-якого виду: максимальна дальність польоту,
максимальна висота орбіти, максимальна точність
виведення, максимальна ймовірність виконання
місії та ін.

Серед режимів руху ЛА, особливо великого
подовження, небезпечними є ті, що створюють
надграничні поперечні навантаження. Умовою
уникання таких режимів є додержання непереви-
щення в реальному польоті значень комплексу
( )

ДопПqa .  На практиці це забезпечується нульо-

вим значенням aП_ПРОГ, така програма не дозво-
ляє використовувати підйомну силу ЛА для підви-
щення його енергетики.

Суть винаходу продемонстрована на креслен-
нях.

На Фіг.1 зображено структурну схему системи
керування за винаходом, на Фіг. 2 зображено куто-
ве положення ЛА і його систему кутових парамет-
рів.

Заявлений винахід реалізується в такий спо-
сіб.

Система керування 1 літального апарату 2 ін-
формаційно зв'язана з датчиком просторового кута
атаки (ДПКА) 3 (Фіг.1). На Фіг.2 показано положен-
ня зв'язаної з ЛА системи координат Oxyz відносно
швидкісної системи координат, пов'язаної з векто-

ром швидкості
®
v , визначається кутом атаки a
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кутом ковзання b або повним кутом атаки aП і ку-
том аеродинамічного (відносного) крену jП.

З моменту старту до виходу із атмосфери і на
протязі ділянок входів-виходів із неї СК 1 ЛА 2 ви-
мірює за допомогою ДПКА 3 просторовий кут атаки
aП і розраховує програму орієнтації апарата на
весь польот або його ділянку (це типове для тер-
мінального методу керування). Термінальні мето-
ди керування формують програми орієнтації опти-
мальні за термінальними критеріями, а не за
енергетичними, тобто такими, що забезпечують
попадання в ціль. До старту може бути сформова-
на опорна програма орієнтації, але такого роду
програми не передбачають вихід на границі обме-
жень, бо це небезпечно. Тому програма орієнтації
може бути тільки близькою до оптимальної по ви-
браному критерію оцінки успіху вирішення задач
польоту, але не оптимальна, принаймні, для кож-
ної даної реалізації збурень на протязі руху. Тільки
визначення оптимальних для поточних умов руху
параметрів керування може забезпечити оптима-
льність в конкретній реалізації. До того ж сучасні
методи керування в атмосфері мають ту ваду, що
формують програми керування без урахування
обмежень на параметри руху. їх урахування відбу-
вається вибором умов пуску ЛА.

Необхідність виміру саме просторового кута
атаки пояснюється тим, що обмеження ( )

ДопПqa

[4, с.313] задається саме для цього кута. Комплекс
( )

ДопПqa  визначає, по суті, поперечне наванта-

ження на корпус ЛА, а на напрямок дії сили обме-
жень, як правило, не накладають. СК 1 вимірює,
наприклад, датчиком повітряного тиску типу ПВД
або визначає по вимірах швидкості v (краще повіт-
ряної швидкості) та висоти польоту h поточне зна-
чення швидкісного напору q=p(h)v2/2. Далі визна-
чаються оптимальні значення

кутів атаки aopt та ковзання bopt із залежності
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ba 0J

0J

arg
optopt ,

, при цьому програма орієнтації ЛА

2 служить в якості опорної, оскільки вона оптима-
льна тільки для розрахункового випадку руху і не
ураховує поточних та наступних збурень. Поточ-

ний характер значень
b¶
¶

a¶
¶ J,J  забезпечує оптима-

льність керування ЛА на протязі всієї траєкторії
руху для даної реалізації збурень ЛА та навколи-
шнього середовища і навколишньої ситуації
польоту. Важливо, що ці похідні визначають для a
і b визначені, в свою чергу, заявленим тут чином,
що забезпечує оптимальність рішення. Вибір a і b
пояснюється тим,  що ці кути найчастіше вибира-
ють як керуючі змінні. Потім або одночасно з ви-
значенням aopt, bopt визначається поточне макси-
мальне допустиме значення просторового кута

атаки
( )

q

q ДопП
Доп_П

a
a . Визначають

СДоп_ПДоп_П
~

aD-a=a . Далі порівнюють

Доп_П
~

П з aa  і, якщо Доп_П
~

П a>a  (це можливо в
разі зсуву вітру), то зменшують нахил літального
апарата до напрямку набігаючого потоку до вели-

чини Доп_П
~
a , інакше розвертають літальний апа-

рат відносно набігаючого потоку на кут атаки
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 і кут ковзання
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.
Якщо в якості керуючих змінних вибрані aП та

аеродинамічний крен, то рішення спрощується.

Визначається aП_opt, із залежності 0Jarg
Пopt_П

=
a¶
¶

a
,

далі діють відповідно до винаходу і реалізують

ï
î

ï
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ì

a>aa

a£aa
=a

Доп_П
~

opt_ПДоп_П
~

Доп_П
~

opt_Пopt_П
П

якщо,

якщо,

.
Використання ДПКА [10] дозволяє спростити

пристрій, оскільки він поєднує в собі два вимірю-
вача орієнтації ЛА відносно набігаючого потоку -
кутів просторового кута атаки і аеродинамічного
крена замість вимірювання кутів атаки і ковзання.
Точність вимірювання зростає завдяки усуненню
методичної помилки обчислення саме просторово-
го кута атаки та зменшенню помилки прив'язки
датчиків, скажімо, кутів атаки і ковзання до будів-
них осей ЛА. Підвищена точність забезпечує зрос-
тання ефективності маневру ЛА на граничних ре-
жимах. Дійсно, для забезпечення неперевищення
обмеження ( )

ДопПqa , виконання якого призводить

до обмеження просторового кута атаки aП_Доп,  в
польоті необхідно зменшити aП_Доп на величину
помилки daП визначення aП, щоб гарантовано не
перевищити aП_Доп. Ця помилка приводить до
зниження ефективності виконання місії на величи-

ну П
П

JJ da×
a¶
¶

=D .

Оцінки, проведені для ракети-носія (РН), з ха-
рактеристиками, близькими до РН «Циклон-2»,
показують, що використання способу та пристрою,
що заявляються, дозволяє підвищити її вантажо-
підйомність на 0,5...1% і більше.

Таким чином, рішення, що заявляється, до-
зволяє забезпечити оптимальність траєкторії руху
для будь-яких цільових функцій оцінки ефективно-
сті місії ЛА при одночасному забезпеченні його
безпеки руху в умовах граничних навантажень.
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