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Аннотация. Представлены результаты исследования, касающиеся влияния ударного 
взаимодействия системы открывания створки воздухозаборного устройства (ВЗУ) на 
динамику полета высокоскоростного летательного аппарата (ЛА) в момент запуска 
прямоточного воздушно-реактивного двигателя (ПВРД) в условиях реальной атмо-
сферы. Представленная динамическая модель интегрированной системы «ЛА – 
ПВРД» позволяет выработать соответствующие коррективы в законе управления ЛА с 
целью минимизации возмущений на траекторию полета для формирования энерге-
тически выгодных траекторий, что представляется необходимым требованием по вы-
ходу ЛА в расчетную точку траектории на режиме запуска ПВРД. 

Ключевые слова: высокоскоростной летательный аппарат; воздухозаборник; прямо-
точный воздушно-реактивный двигатель; динамическая модель. 
 

ВВЕДЕНИЕ 

Для анализа изменения траектории ЛА на 

режиме запуска ПВРД требуются не только 

экспериментальные аэродинамические ха-

рактеристики, но и информация об их изме-

нении на отдельных этапах полета. Отсут-

ствие последней приводит к необходимости 

оценивать влияние допустимого отклонения 

аэродинамических параметров и изменения 

конфигурации воздухозаборника на изме-

нение траектории ЛА. Для этого выполняет-

ся анализ изменения углов атаки, коэффи-

циента подъемной силы, перегрузок nx и ny, 

изменения траекторного угла. Такой анализ 

позволяет оценить только величину ком-

пенсационного (фактически дискретного)

управления перекладкой аэродинамических 

рулей для поддержания горизонтального 

полета.  

Из-за неопределенности момента откры-

вания створок ВЗУ и инерционного запаз-

дывания перекладки аэродинамических ру-

лей управление положением ЛА по разо-

мкнутому контуру (принцип компенсации) 

приводит к нежелательным изменениям 

траектории полета. Динамическая модель 

оценки влияния на ЛА возмущений, вызы-

ваемых при открывании заслонки ВЗУ, при-

ведена в статье [1], которая является первой 

частью комплексной работы по оценке вли-

яния открывания створок ВЗУ при запуске 

ПВРД на траекторию ЛА. 
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ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

Любые маневры ЛА должны быть жест-

ко увязаны с требованиями к минимизации 

времени и качеству переходных режимов 

полета, сохранению устойчивости и управ-

ляемости ЛА при минимальных потерях на 

балансировку, а также к обеспечению тре-

буемой траектории ЛА при парировании 

кабрирующего (пикирующего) момента, что 

в целом предполагает минимизацию энерге-

тических затрат на управление траекторным 

движением ЛА. Однако из-за амплитуды 

возмущений и ограниченной эффективности 

рулевого аэродинамического управления в 

заданном интервале времени располагаемо-

го диапазона регулирования исполнитель-

ных механизмов привода аэродинамических 

рулей может быть недостаточно для реали-

зации непрерывного управления с учетом 

требований к качеству и продолжительно-

сти динамического режима ЛА. Это в ос-

новном связано со значительной инерцион-

ностью, низким быстродействием и ограни-

чениями для приводов аэродинамических 

рулей в сравнении со скоростью процессов 

в системе управления силовой установкой. 

В связи с этим для реализации непрерывно-

го управления могут быть задействованы 

энергетические ресурсы более быстродей-

ствующих подсистем силовой установки 

(СУ), позволяющие оказывать влияние на 

закон изменения траектории ЛА в режиме 

запуска маршевого двигателя.  

Интеграция СУ и высокоскоростного 

ЛА предполагает выбор оптимальных (для 

летно-технических характеристик) типов 

ВЗУ, их количества и расположения на фю-

зеляже, что зависит от типа системы управ-

ления (в декартовой или полярной системе 

координат), связанной с концепцией аэро-

динамического управления. Механизм от-

крывания внешних створок ВЗУ обеспечи-

вает необходимые аэродинамические харак-

теристики (силовые, моментные) и участву-

ет в цикле управления ПВРД. Для различ-

ных конфигураций ВЗУ необходимо разра-

батывать разные открывающие механизмы с 

учетом особенностей аэродинамической 

компоновки СУ в составе ЛА и с учетом 

требования исключить сброс любых частей 

конструкции в полете. Таким образом, в ин-

тегрированной системе управления (ИСУ) 

ЛА система управления ВЗУ с его отдель-

ными компонентами должна являться ча-

стью СУ и быть адаптирована к примене-

нию в составе ЛА с учетом его назначения: 

«воздух – поверхность», «поверхность – 

воздух», «воздух – воздух». 

В данной статье предложена имитаци-

онная модель динамики движения ЛА при 

запуске маршевого двигателя, интегриро-

ванная с динамической моделью открыва-

ния створок ВЗУ. 

МОДЕЛЬ КИНЕМАТИКИ И ДИНАМИКИ 

ДВИЖЕНИЯ ЛА 

Динамические и кинематические урав-

нения движения центра масс ЛА в верти-

кальной плоскости [2, 3]: 
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где cgx  – координата центра масс ЛА; GTx  – 

координата точки контакта ограничителя с 

конструкцией ВЗУ. 

Моделирование работы исполнительно-

го механизма оперения ЛА: 
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Турбулентные составляющие атмосфер-

ных возмущений моделируются следующим 

образом:
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где ξ1 И ξ2 – некоррелированные белые шу-

мы;  = (ϑ – ) – угол атаки; Wx, Wy – ком-

поненты скорости ветрового возмущения 

[м/с]. 

Коэффициенты влияния на продольный 

момент (тангажа): 
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коэффициента угла атаки; 
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Равнодействующая аэродинамических 

сил, приложенных к ЛА в полете, расклады-

вается на две составляющие: 

– силу лобового сопротивления 
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где  HH   – плотность воздуха; 

 M,Cx   – коэффициент лобового сопро-

тивления;  M,Cy   – коэффициент подъ-

емной силы; 𝐹𝑚𝑖𝑑 – площадь миделя ЛА;  

M – число Маха; c – скорость звука. 
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где nx, ny – тангенциальная и нормальная 

перегрузки; 
sE yR

V
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 учитывает измене-

ние центростремительного ускорения, обу-

словленное кривизной земной поверхности; 

  zz mm 2  – для несимметричной схемы 

относительно плоскости xOz . 

Коэффициенты моментов для текущих 

значений угла атаки , отклонения пово-

ротных рулей  и для чисел Маха M вычис-

ляются с использованием эксперименталь-

ных характеристик, которые позволяют 

оценить вращательные производные.  

В частности, вращательная производная 
zm  

изменения угла атаки показана на рис. 1. 

 

Рис. 1. Коэффициент тангажа и вращательная  

производная по изменению угла атаки 

В скоростной системе координат на-

правление входного импульса параллельно 

продольной оси движения ЛА. Если выход-

ной импульс сопла отклоняется на угол γ  

от продольной оси, то с учетом угла атаки 

проекция выходного импульса на продоль-

ную ось определяется выражением: 

  cosnozx II .  (16) 

Выражение тяги в проекциях на оси 

продольного и вертикального движения с 

учетом потерь выходного импульса noz : 

   Hinletnoznozx pIIR cos  

   cosnozH AA ;           (17) 

   noznozy IR sin  

  sinnozH Ap ;                 (18) 

22
yx RRR  ,                 (19) 

где m – масса ЛА;  – угол атаки; γ – угол 

отклонения тяги; ϑ – угол тангажа;  – угол 
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наклона траектории полета; R – тяга двига-

теля; X, Y – сила лобового сопротивления и 

подъемная сила ЛА; xs, ys – текущие значе-

ния координат полета ЛА на режиме пуска; 

fuelm  – расход топлива; g – ускорение сво-

бодного падения на высоте H. 
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где g0 – ускорение свободного падения у 

поверхности Земли; RE – радиус Земли. 

АНАЛИЗ РЕЗУЛЬТАТОВ 

Геометрия (обводы) переднего обтекате-

ля ЛА играет важную роль в выборе типа 

воздухозаборника, т. к. форма головной ча-

сти влияет на поле потока перед воздухоза-

борником (рис. 2, а) и характер интеграль-

ных возмущений перепада давления 𝑝𝑑𝑖𝑠𝑡 на 

внешней и внутренней поверхностях створ-

ки (рис. 2, б), определяя изменение аэроди-

намических характеристик ЛА в режиме за-

пуска маршевого ПВРД. 

 
а 

 
б 

Рис. 2. а – вид внешнего обтекания корпуса ЛА; 

б – распределение чисел Маха  

при открывании створки ВЗУ 

 

В настоящей работе влияние переменно-

го интегрального распределения перепада 

давления на поверхностях створки заданной 

геометрии выполнено путем простран-

ственного моделирования обтекания носо-

вой части ЛА в нестационарной постановке 

с использованием FlowVision (рис. 3).  

 
Рис. 3. Изменение интеграла перепада давления  

на внешней и внутренней поверхностях створки  

по времени при ее открывании  

в условиях высотного запуска 

Изменения перепадов давления и чисел 
Маха, зависящие от скорости открывания 
заслонки (вращения в динамическом режи-

ме), приводят к изменению аэродинамиче-
ской нагрузки на створку и, соответственно, 
к перемещению центра динамического дав-

ления ЛА, т. е. к влиянию на динамику си-
стемы открывания заслонки ВЗУ, модели-
рование которой подробно рассмотрено в 

первой части данной комплексной работы. 
Результаты моделирования системы откры-
вания заслонки использовались в качестве 

входных параметров для динамической мо-
дели ЛА и учитывались как возмущение, 
действующее на ЛА. На этапе запуска при 

нулевом начальном угле атаки это оказыва-
ет влияние на изменение траектории полета, 
ввиду того что в процессе открывания 

створки наблюдается переход угла атаки   
в область отрицательных значений, что 
приводит к возникновению отрицательного 

коэффициента подъемной силы и пикиру-
ющего момента. В результате траекторный 
угол уменьшается и может перейти в отри-

цательные значения. 
Схема вращения створки 1, кинематиче-

ски связанной с силовым поршнем 3, и 

ограничителя 2 ее перемещения показана на 
рис. 4.   
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Рис. 4. Схема размещения створки: 1 – створка;  

2 – ограничитель; 3 – шток поршня 

Последовательность функционирования 

открывающего механизма створки следую-

щая. 

В начале вращения вокруг фиксирован-

ной оси створка приоткрывает небольшую 

щель, создавая газодинамические возмуще-

ния. Далее в течение очень короткого вре-

мени давление внутри объема переходного 

канала ВЗУ поднимается до уровня, соот-

ветствующего рабочему режиму течения, 

при котором возможен запуск ПВРД вплоть 

до полного открытия створки, т. е. до удар-

ного контакта створки 1 с ограничителем 2. 

Сила реакции конструкции, возникаю-

щей при контактном ударе створок с огра-

ничителем конструкции ВЗУ, зависит от уг-

лового ускорения створки и моделируется 

уравнением: 

,
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
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где  – круговая частота вращения заслон-

ки; Jdoor – момент инерции заслонки; RT – 

радиус точки контакта относительно центра 

вращения. 

Ударный импульс создает дополнитель-

ный вращающий момент для аппарата отно-

сительно центра масс, изменяя определяе-

мый аэродинамикой кабрирующий (пики-

рующий) момент и внося вклад в верти-

кальную составляющую скорости ЛА  

(рис. 5). Это подтверждается результатами 

моделирования как без учета возмущений 

атмосферы (рис. 6, 7), так и с учетом воз-

мущений (рис. 8, 9). Удар механизма створ-

ки происходит через 1,8 с после отработки 

стартового ускорителя на высоте 8 км и 

скорости полета М = 2. Видно, что при ну-

левых начальных условиях по углу атаки

под действием ударного воздействия силой 

50 (кривая 3) и 150 Н (кривая 4) возникают 

пикирующие моменты, приводящие к от-

клонению траектории на несколько сотен 

метров (кривые 3 и 4) относительно безудар-

ного открывания заслонки ВЗУ (кривая 2).  

 

Рис. 5. Изменение траектории полета  

при открывании внешней створки ВЗУ 

Важно ограничивать скорость измене-

ния кабрирующего момента, зависящего от 

скорости открывания створки. С учетом 

этого в условиях неопределенности пере-

кладки аэродинамических рулей представ-

ляется целесообразным анализировать оцен-

ку влияния открывания створки на траекто-

рию ЛА в режиме запуска.  

 

 

Рис. 6. Изменение параметров динамики полета  

без учета возмущений атмосферы.  

Порядок нумераций траекторий соответствует их 

расположению на графике: 𝐿𝑥 – дальность полета;  
𝐻𝑦  – высота полета; 𝑉 – скорость полета; 

𝛼 – угол атаки; 𝜐. – угол тангажа;  

𝜃 – траекторный угол; 

1 – траектория ЛА с закрытой заслонкой;  

2 – траектория ЛА с открытой заслонкой  

при безударном открывании; 3 – траектория ЛА  

с открытой заслонкой при ударе 50 Н;  

4 – траектория ЛА с открытой заслонкой  

при ударе 100 Н
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Рис. 7. Изменение высоты полета ЛА под действием 

ударных воздействий без учета возмущений  

атмосферы: 1 – высота при безударном полете  

с закрытой заслонкой; 2 – высота при безударном 

полете с открытой заслонкой; 3 – высота  

под действием удара 50 Н с открытой заслонкой;  

4 – высота под действием удара 100 Н  

с открытой заслонкой 

 
Рис. 8. Изменение параметров динамики полета  

с учетом возмущений атмосферы.  

Порядок нумераций траекторий  

соответствует их расположению на графике:  

1 – траектория ЛА с закрытой заслонкой;  

2 – траектория ЛА с открытой заслонкой  

при безударном открывании; 3 – траектория ЛА  

с открытой заслонкой при ударе 50 Н;  

4 – траектория ЛА с открытой заслонкой  

при ударе 100 Н 

 
Рис. 9. Изменение высоты полета ЛА под действием 

ударных воздействий с учетом возмущений  

атмосферы: 1 – высота при безударном полете  

с закрытой заслонкой; 2 – высота при безударном 

полете с открытой заслонкой; 3 – высота  

под действием удара 50 Н с открытой заслонкой;  

4 – высота под действием удара 100 Н  

с открытой заслонкой 

Анализ рис. 7 и 9 показывает отклоне-

ние траекторий полета под действием удар-

ных моментов до 35 % на 40-й секунде,  

50 % – на 60-й секунде и 35 % – на 120-й 

секунде. 

Для оценки влияния возмущенной атмо-

сферы на траекторию полета ЛА моделиро-

валось влияние единичного порыва верти-

кальной скорости Wy интенсивностью 

15 % от текущей скорости полета (рис. 8). 

Анализ траекторий показывает, что откло-

нение траекторий относительно безударного 

полета (кривая 2) по высоте составляет 

0,3 % на 40-й секунде полета, 4 % –  

на 60-й секунде и 5 % – на 120-й секунде. 

Очевидна тенденция увеличения отклоне-

ния траекторий с увеличением продолжи-

тельности полета. При этом надо отметить, 

что возмущение –Wy приводит к увеличе-

нию высоты и +Wy – к снижению высоты 

полета относительно траектории безударно-

го воздействия с открытой заслонкой. 

 

Рис. 10. Отклонение траектории полета ЛА  

под действием единичного ветрового возмущения 

при безударном полете с открытой заслонкой 

Следует отметить, что интегрированную 

систему управления ЛА на режиме запуска 

следует рассматривать как разнотемповую 

систему на уровнях ЛА и СУ. Это позволяет 

иметь временной лаг внутри диапазона 

инерционности ЛА для варьирования в до-

пустимых пределах скорости открывания 

створки, выбора ее оптимального закона 

движения и времени срабатывания с целью 

контроля уровня и продолжительности воз-

мущения для сохранения таких траекторий 

ЛА, при которых обеспечивается надеж-

ность запуска СУ и, что важно, выхода ЛА 

на расчетную траекторию в режиме пуска.  
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Разработанная математическая модель, 

связывающая параметры перемещения створ-

ки ВЗУ с динамикой полета ЛА на режиме 

запуска ПВРД, позволяет оценить величину 

и направление изменения траектории движе-

ния ЛА при различных условиях начального 

движения ЛА, внешних возмущениях и си-

лах удара створки ВЗУ. Это дает возмож-

ность спрогнозировать и выработать реко-

мендации для систем управления по париро-

ванию нежелательных возмущений в дина-

мике движения ЛА при открытии створок 

ВЗУ. 

В случае выполнения полета без исполь-

зования балансировочного воздействия си-

стемы управления при выбранной конфигу-

рации ЛА и его СУ открытие створки ВЗУ 

вызывает пикирующий момент. Устойчивая 

аэродинамическая схема ЛА позволяет без 

вовлечения системы управления ЛА устра-

нить возмущение, но при этом снижается 

высота полета, и чем больше удар, тем 

сильнее падает высота полета, что говорит 

о возможности парирования возмущения 

выбором закона открывания заслонки. 

В случае организации полета с выбран-

ным полетным заданием алгоритм управле-

ния открыванием заслонки позволит инте-

грированной системе управления вносить 

соответствующие коррективы в закон с це-

лью минимизации возмущений на траекто-

рию ЛА в режиме запуска СУ без использо-

вания энергетических ресурсов ЛА на 

управление. 
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