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Некоторые вопросы динамики управляемого полета ракет на пас-

сивном участке траектории 

С.А. Горбатенко, А.И. Комиссаренко 

 
Аннотация. Рассматриваются некоторые вопросы динамики управляемого полета 

ракет на пассивном участке траектории, а именно – ставится задача по определению 

угла атаки, угла наклона вектора скорости, угла тангажа. Решение подобной 

задачи при определенных ниже условиях, видимо, не представляет принципиаль-

ных трудностей. Тем не менее, в опубликованных работах, насколько известно ав-

торам, ее решения нет. При этом авторы исходят из того, что в процессе проектиро-

вания и отработки систем управления летательных аппаратов определенного типа 

знание зависимостей отмеченных углов от времени является не только полезным, но 

в ряде случаев просто необходимым. Поэтому, рассматриваемая задача, по мнению 

авторов, является актуальной и привлекательной. 

 

Ключевые слова: уравнения движения, пассивный участок, вертикальная плос-

кость, статическая устойчивость, аналитические решения, угол атаки, угол тангажа. 

При решении поставленной задачи принимаются следующие допущения: – 

движение ракеты является пассивным и происходит в вертикальной плоскости ско-

ростной системы координат с постоянной скоростью; – пренебрегается изменением 

весовых, инерционных, аэродинамических характеристик ракеты и плотности воз-

духа; – отклонение органов управления осуществляется пропорционально углу ата-

ки ракеты и угловой скорости тангажа. 

С учетом принятых допущений система дифференциальных уравнений управ-

ляемого движения ракеты на пассивном участке полета будет иметь следующий вид 

[1, 2]: 
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где: m – масса ракеты; V – скорость центра масс ракеты; – угол наклона век-

тора скорости; 
yC – коэффициент подъемной силы по углу атаки;  – плотность 

воздуха; S – площадь Миделя; zzI – осевой момент инерции ракеты; – угол танга-

жа; z
zm


– коэффициент демпфирования; 
zm – коэффициент продольной статиче-

ской устойчивости по углу атаки; L – характерная длина; 
zm – коэффициент про-

дольной устойчивости по углу отклонения рулей; в – угол отклонения рулей;  – 

угол атаки; 
1K – коэффициент пропорциональности по углу атаки; 

2K – коэффици-

ент пропорциональности по угловой скорости угла тангажа ракеты. 

В системе уравнений (1) введем следующие обозначения: 
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C учетом обозначений (2) первое и второе уравнения системы (1) принимают 

следующий вид: 
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2121 KKaa                                                                     (3) 

Первое уравнение системы (3) можно представить в виде: 
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Подставив (4) во второе уравнение системы (3), получим: 
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Дифференциальное уравнение (5) относительно угла атаки представим в виде: 
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С учетом обозначений (7) уравнение (6) принимает вид: 

01  bb                                                                                             (8) 

Решением уравнения (8) для угла атаки является выражение: 
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Определим произвольные постоянные 1C  и 2C . 

Пусть при t=0 0  0                                                                          (10) 

тогда 02 C                                                                                                  (11) 

Для определения 1C  продифференцируем (9): 
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При начальных условиях (10) имеем: 
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Для нахождения угла наклона вектора скорости, полученное выражение для уг-

ла атаки (9) подставим в первое уравнение системы (3): 
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Проинтегрируем (14): 
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По найденным углу атаки (9) и углу наклона вектора скорости (15) определяем 

угол тангажа продольной оси ракеты по (1). Получаем: 
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В выражении (16) постоянные С2 и С1 определяются выражениями (11) и (13). 

Выводы. 

Таким образом, в результате проведенных расчетов получены аналитические 

зависимости угла атаки, угла наклона вектора скорости и угла тангажа ракеты по 

времени на пассивном участке управляемого полета ракеты. Несмотря на отсутствие 

принципиальных трудностей в решении поставленной задачи, в опубликованной ли-

тературе нет сведений о ее решении. При этом авторы исходят из того, что аналити-

ческие решения для углов  ,   и   широко используются на различных этапах со-

здания и отработки систем управления ракетами определенного класса. 
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