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Для принятия решения о серийном производстве зенитных управляемых ракет необходимо выполнить 

весь комплекс работ начиная от разработки технического задания на проектирование, изготовление и испытания 
готового изделия. На завершающем этапе испытаний на полигоне зенитная управляемая ракета проходит дина-
мические испытания в соответствии с программой государственных испытаний. Для испытаний на полигоне 
кроме натурных испытаний ракет с использованием мишеней для их поражения, используются различные стен-
ды и имитаторы, а также математическое моделирование в тех случаях, когда натурные испытания по некото-
рым причинам, например, чтобы не понести убытка, становятся невозможными, так как представляемый 
на испытания опытный образец изделия может быть в единственном экземпляре или его применение может 
принести огромные разрушения окружающей среде. В статье представлена разработка важной составляющей 
основного этапа исследования – взаимного влияния элементов рулевого тракта и панелей рулей при проведении 
динамических испытаний зенитных управляемых ракет. Представлены результаты работ по математическому 
и имитационному моделированию. Описаны возможности комплексной математической модели. Испытаниям 
подвергается инерциальная система управления зенитной управляемой ракеты, которая включает в себя цепи 
формирования рулевых трактов. Окончательно испытания рулевого тракта проводятся на собранной зенитной 
управляемой ракете с использованием автоматической контрольно-испытательной станции. 
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моделирование, имитационная модель, аэродинамическая характеристика, рулевой привод, панель рулей, 
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To make a decision on the serial production of anti-aircraft guided missiles, it is necessary to perform 
a whole range of work ranging from the development of a technical task for the design, manufacture and testing 
of the finished product. In the final stage of testing at the test site, the anti-aircraft missile is undergoing dynamic tests 
in accordance with the state test program. For testing at the test site, in addition to on-site tests of missiles using tar-
gets to defeat them, various stands and simulators are used, as well as mathematical simulations in cases where in-
kind tests for some reasons, for example, in order not to incur losses, become impossible, as the prototype of the 
product submitted for testing can be in a single instance or its application can bring huge destruction to the environ-
ment. The article presents the development of an important component of the main stage of the study - the mutual 
influence of elements of the steering tract and panels of the rudders during dynamic tests of anti-aircraft guided mis-
siles. The results of the work on mathematical and simulation modeling are presented. 

Keywords: aerospace defense, mathematical modeling, simulation model, anti-aircraft guided missile, aer-
odynamic characteristic, steering drive, panel of wheels 
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Введение. Для ведения борьбы со средствами воздушно-космического нападения вероят-

ного противника Воздушно-космические силы России имеют в своем составе зенитные ракетные 
войска, в состав которых входят зенитные ракетные системы и комплексы, оснащенные зенитны-
ми управляемыми ракетами (ЗУР). 

Для принятия решения о серийном производстве ЗУР, они подвергаются государственным 
испытаниям на полигоне Заказчика в соответствии с Программой государственных испытаний. 

Важным этапом натурных испытаний ЗУР являются динамические испытания зенитных 
управляемых ракет в целом, а также их отдельных элементов. 

Постановка задачи. Провести динамические испытания ЗУР с целью определения ча-
стотных характеристик рулевых приводов и элементов тракта системы управления;  

исследовать динамические характеристики ЗУР необходимых для уточнения математиче-
ских моделей расчета; 

определить коэффициенты систем уравнения движения ЗУР при математическом модели-
ровании; 

исследовать характер динамической реакции конструкции ЗУР на определенные виды 
воздействий; 

испытания рулевого тракта провести на собранной ЗУР с использованием автоматической 
контрольно-испытательной станции. 

Разработка математической модели. Одной из важнейших составляющих этапа натур-
ных испытаний зенитных управляемых ракет являются их динамические испытания изделий 
в целом и их отдельных компонентов [1]. 

Зенитные управляемые ракеты разрабатываются для уничтожения высокоточных манев-
ренных средств воздушно-космического нападения вероятного противника. Они обладают малым 
временем реакции на угрозы, что приводит к требованию больших скоростей полета и уровней 
допустимых перегрузок [2]. 
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На рисунке 1 отображены силы, действующие на ракету движущейся со скоростью Vp. 
Здесь тяга двигателя Р, она направлена по продольной оси ракеты; 
G – сила веса, которая приложена к центру тяжести ракеты и направлена к центру Земли; 
R – аэродинамическая сила. Она приложена к центру тяжести ракеты, постоянно меняет 

свое направление и величину и характеризуется полным аэродинамическим моментом; 
MR – полный аэродинамический момент. Он складывается из трех моментов – стабилизи-

рующего, демпфирующего и управляющего. Под воздействием аэродинамических сил в полете 
ракеты возникают автоколебания элементов конструкции, которые могут привести к полному 
ее разрушению. 

 

 
Рисунок 1 – Силы, действующие на ракету в полете 

 
Основными неблагоприятными факторами являются колебания панелей рулей [3]. На ри-

сунке 2 изображены силы, действующие на поверхности руля. 
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Рисунок 2 – Распределение сил, действующих на поверхность руля 
 

Равнодействующую сил, действующих на рули ракеты в полете, называют полной аэро-
динамической силой RA. В расчетах обычно используют не значения полной аэродинамической 
силы RA, а ее составляющими – проекциями на оси скоростной или связной системы координат 
при отсутствии угла скольжения. 

 

(1) 
 
(2) 
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஺ܻ = ௬஺ܵܥ
ଶܸߩ

2 	,	 
(3) 

где ఘ௏
మ

ଶ
 – скоростной напор набегающего потока, S – площадь руля в плане. 

Коэффициентами систем уравнения движения ЗУР при математическом моделировании яв-
ляются ܥோА, ,௑஺ܥ  ௬஺ [4]. Они для удобства расчетов не имеют размерности, зависят от формы руля, егоܥ
положения в воздушном потоке и от физических свойств воздуха. Путем продувки моделей рулей 
в аэродинамической трубе определяются соответствующие коэффициенты аэродинамических сил. 

В результате воздействия перечисленных выше сил аэродинамические рули имеют боль-
шую величину центробежного момента. 

Зенитные управляемые ракеты конструктивно обычно представляются четырьмя рулями, 
стабилизаторами или другими органами управления в соответствии с принятой аэродинамической 
схемой [5]. Оси рулей вставляются в стаканы рулевого шпангоута, подшипники двух поясов креп-
ления оси при этом разносятся по длине оси для уменьшения величин реакций в подшипниках 
и соответственного снижения момента трения рулевых трактов. Поэтому рулевой шпангоут имеет 
достаточно большую высоту и амплитуду изгиба в своей плоскости. 

При полете ЗУР присутствуют формы взаимного влияния панелей руля и рулевого тракта, 
которые передаются на систему управления и корпус летательного аппарата. На рисунке 3 показа-
ны формы колебаний четырех стабилизаторов на упругом шпангоуте. Значения эквивалентной 
податливости (1/К) соответственно равны [6]: 

1
К =

൜
0,392ܴ
ܬܧ ; 	

0,148ܴ
ܬܧ ;	−

0,148ܴ
ܬܧ ; 	−

0,132ܴ
ܬܧ

ൠ, (4) 

где R – радиус оси шпангоута; EJ – изгибная жесткость сечения шпангоута; К – эквивалентная 
жесткость. 

Частоты колебаний при этом равны корню квадратному из отношения эквивалентной 
жесткости к моменту инерции одного стабилизатора относительно оси шпангоута 

݂ = ඨ
ܭ
஼்ܯ

	, (5) 

где МСТ – момент инерции стабилизатора относительно оси шпангоута. 
 

 
Рисунок 3 – Формы колебаний стабилизаторов на упругом шпангоуте 
 

При исследовании рулевого тракта испытаниям подвергается механизм управления рулем. 
Аэродинамический руль связан с рулевым приводом механизмом управления, который практически 
не может быть выполнен без люфтов. Сам привод также имеет как люфты, так и электрические зоны 
нечувствительности, которые математически интерпретируются как люфты. При малых амплитудах 
отклонения руля люфты значительно снижают частоту собственных колебаний. Она в этом случае 
определяется соотношением амплитуды колебаний и величины люфта [7]. 

На рисунке 4 представлен идеализированный график зависимости усилия от перемещения 
рулей при наличии люфта. 
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Рисунок 4 – График формы идеализированного люфта 
 

На участке х  А0 решение неоднородного уравнения колебания системы с одной степе-
нью свободы без учета демпфирования имеет вид: 

x=C1Sint+C2Cosωt+A0	 (6) 
при начальных условиях х(0)=А и х(0)=0. После определения постоянных время движения  
от А до А0 определится выражением t1=/2, а на участке свободного движения от А0 до 0 оно рав-
но t2=А0/(А – А0). Сложив эти два значения и умножив на четыре, так как конструкция ЗУР 
обычно представлена четырьмя рулями, получим величину периода Т. Соответственно, выражение 
для частоты колебаний 0 указанного нелинейного звена управления имеет вид [8]: 

߱଴ =
2π
T = ωቌ1+

2

πቀ AAo− 1ቁ
ቍ

ିଵ

. (7) 

Для автономного рулевого привода при испытаниях определяется его динамическая жест-
кость. При этом инерционной массой штока пренебрегают. Динамической жесткостью, являю-
щейся функцией частоты, называется отношение модуля суммы векторных сил к амплитуде 
внешнего гармонического перемещения и соотношение фаз указанных величин. 

С(߱) =
ܲ(߱)
(߱)௣ݕ

, (8) 

где С(߱) – динамическая жесткость рулевого привода; ܲ(߱) – сумма векторных сил, действующих 
на рулевой привод; ݕр(߱) – внешнее гармоническое перемещение привода. 

Для всех типов приводов динамическая жесткость является нелинейной функцией  
частоты [9]. 

Метод проведения испытаний и использования их результатов при математическом мо-
делировании. Испытаниям подвергается инерциальная система управления (ИСУ), которая включает 
в себя цепи формирования сигналов управления для рулевых трактов. На вход рулевого тракта после-
довательно подается набор сигналов, соответствующий некоторому значению угла отклонения руля. 
Привод закрепляется на корпусе вибростенда, который через датчик силы задает гармонические коле-
бания штока в диапазоне исследуемых частот. При нулевой инерционной силе внешнее воздействие 
уравновешивает векторную сумму упругой и демпфирующей составляющих рулевого привода. В этом 
случае величина сдвига фазы связана с декрементом колебаний привода выражением: 

ߝ = ඥ4/߮݃ݐߨ2 −  ଶ߮, (9)݃ݐ
где  – величина сдвига фазы;  – декремент колебаний привода. 

По результатам статических и динамических испытаний для исследуемой нелинейной мо-
дели при принятых значениях амплитуды и частоты колебаний находят эквивалентные значения 
всего двух параметров – коэффициентов жесткости и демпфирования рулевого тракта. 

На практике при проведении испытаний ЗУР для определения эквивалентных значений 
параметров жесткости и демпфирования используется следующий метод [10]: 

– угловому перемещению руля на механизме управления рулем с частотой (7) присваива-
ется индекс «1» (1); 

– перемещению штока рулевого привода, приведенному к углу поворота, индекс «2» (2). 
Данные значения подставляют в систему двух уравнений, соответствующих неоднород-

ному уравнению колебания системы, которое записывается в виде [11]: 
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ቊ
ଵ߮ܬ + ݇рл(߮ଵ − ߮ଶ) + ℎрл(߮̇ଵ − ߮̇ଶ) = ;ܯ

−݇рл(߮ଵ −߮ଶ) − ℎрл(߮̇ଵ − ߮̇ଶ) + ݇рп߮ଶ + ℎрп߮̇ଶ = 0, (10) 

где J – импульс ударного ускорения; kрл – коэффициент демпфирования руля; hрл – коэффициент 
жесткости руля; ݇рп – коэффициент демпфирования штока привода; ℎрп – коэффициент жесткости 
штока рулевого привода; М – внешний момент. 

Отметим, что система нелинейных уравнений соответствует некоторому значению ампли-
туды и частоты колебаний. Для установившихся гармонических колебаний, найдя из второго 
уравнения зависимость 2 от 1, подставив ее в первое уравнение и опуская индекс «1», получим 

̈߮ܬ + ݇(߱)߮ + ℎ(߱)߮̇ =  ଴, (11)ܯ
где М0 – амплитуда внешнего гармонического момента;  – частота колебаний, в котором эквива-
лентные значения двух искомых параметров равны [11]: 

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧݇(߱) =

݇рл݇рп൫݇рл + ݇рп൯ + ൫݇рлℎрлଶ + ݇рпℎрпଶ ൯߱ଶ

൫݇рл + ݇рп൯
ଶ + ൫ℎрл + ℎрп൯

ଶ߱ଶ
;

ℎ(߱) =
݇рлଶ ℎрп + ݇рпଶ ℎрл + ℎрлℎрп൫ℎрлଶ + ℎрпଶ ൯߱ଶ

൫݇рл + ݇рп൯
ଶ + ൫ℎрл + ℎрп൯

ଶ߱ଶ
.

  
(12) 

Эквивалентное значение декремента при этом определится выражением: 

ߝ = ℎ(߱)ඨߨ2
1

(߱)݇ܬ4 − ℎଶ(߱)
. (13) 

Окончательно испытания рулевого тракта проводятся на собранной ЗУР с использованием 
автоматической контрольно-испытательной станции (АКИС). С помощью АКИС, подключенной 
к ЗУР, имитируется полет ракеты по заданной траектории. При этом в «полетном времени» функ-
ционирует комплекс ее бортовой аппаратуры, производится переключение коэффициентов конту-
ра стабилизации, определяемое изменением величины скоростного напора на моделируемой тра-
ектории. Для имитации процесса наведения ракеты на цель дополнительно подключается специ-
альный стенд. Он, в соответствии с математической моделью наведения (установленной на ком-
пьютер в виде программы, работающей в режиме реального времени), перемещает по указанному 
стенду имитатор цели с доплеровским изменением частоты отраженного сигнала и имитатор из-
лучения целью помех. АКИС должна функционировать в режиме «замороженных» коэффициен-
тов. Информационная система управления (ИСУ) должна подать на вход исследуемого рулевого 
тракта сигнал, соответствующий заданному постоянному значению угла отклонения руля. В со-
став АКИС должно входить устройство создания вибраций, включающее следующие объекты: 
быстродействующий переключатель; прибор фазового вращения частоты вибраций, программиру-
емый усилитель; информационный ограничитель уровня колебаний. При проведении испытаний 
вначале корпус ракеты вибрационным стендом выводится на заданный уровень перегрузки. 

Стенд можно расположить под рулями или в другой точке, при этом должна быть сохранена 
амплитуда обобщенного усилия. Управляется стенд по амплитуде задающего датчика через усили-
тели мощности с помощью генератора синусоидальных сигналов. Затем быстродействующий пере-
ключатель разъединяет цепь подачи сигнала с задающего датчика и замыкает цепь подачи сигнала 
с датчика, установленного на руле. Этот сигнал пропорционален амплитуде угла отклонения руля. 
Сигнал с датчика следует подавать через узкополосный следящий фильтр, программируемый усили-
тель и прибор фазового вращения. Пропорциональность сигнала определяется величиной амплитуды 
аэродинамического усилия, действующего в исследуемой точке виртуальной траектории ЗУР. 
Настроив фазу этого сигнала, можно имитировать полет ЗУР. Ограничитель уровня необходим для 
предотвращения разрушения ракеты при выходе на большие уровни перегрузки. 

При математическом моделировании мы зачастую отмечаем наличие неустойчивости 
к самовозбуждающимся колебаниям. Однако в полете ЗУР это явление не наблюдается. Обычно 
при создании математической модели корпус ракеты «разрезается» вдоль продольной оси попо-
лам, стыкуется с моделью одного руля и затем проводится математическое моделирование [12]. 
При создании математической модели расчета устойчивости ракеты к самовозбуждающимся ко-
лебаниям мы во многих формулах проводили линеаризацию моделей [13]. Колебания обычно  
возникают на режимах полета с максимальными величинами скоростного напора. Реализовать эти 
режимы по выбору траектории, начальной температуре заряда твердого топлива и составу пороха 
достаточно сложно [14]. Поэтому степень адекватности математической модели лишь приближена 
к реальным условиям, а результаты не могут быть идеальными [15]. 

Заключение. Итак, в данной работе было сделано следующее: 
– приведен порядок динамических испытаний ЗУР с целью определения частотных харак-

теристик рулевых приводов и элементов тракта системы управления;  
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– приведен порядок исследования динамических характеристик ЗУР, необходимых 
для уточнения математических моделей расчета; 

– определены коэффициенты систем уравнения движения ЗУР при математическом моде-
лировании; 

– приведен порядок исследования характера динамической реакции конструкции ЗУР 
на определенные виды воздействий; 

– испытания рулевого тракта были проведены на собранной ЗУР с использованием авто-
матической контрольно-испытательной станции. 
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