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UDC 537.87 
BONDARENKO E.A. 

TWO SYSTEMS OF WAVE EQUATIONS FOR ELECTROMAGNETIC FIELD 

VECTORS E


 AND B


 IN A ROTATING FRAME OF REFERENCE:  
A LINEAR APPROXIMATION 

National Technical University of Ukraine ‘Igor Sikorsky Kyiv Polytechnic Institute’,                            

e-mail: ea_bndrk@ukr.net 

 

     On the base of two systems of Maxwell’s equations for electromagnetic field vectors E


 and B


 in a 

uniformly rotating frame of reference, which were first proposed in works by L.I. Schiff [Proc. Natl. Acad. Sci. 

USA 25, 391 (1939)] and W. Irvine [Physica 30, 1160 (1964)], two corresponding systems of wave equations 

are derived (to first order in  ).  

     Keywords: Maxwell’s equations, wave equations, Sagnac effect, ring laser gyro.  

    1. Introduction.    As an analysis of the literature shows, there are mainly two basic 

systems of Maxwell’s equations for electromagnetic field vectors E


 and B


 which are 

written in a frame of reference uniformly rotating with angular velocity  . Both 

systems are based on the Galilean description of rotation, and both of them utilize the 

Newton (absolute) time t . 

    In the absence of free charges and currents, the first system (proposed in work [1]) 

has the form (we keep the terms only up to first order in  ) 

    
0






t

B
E




,                                                                                                                                

    0 B


,                                                                                                                                           

    
0)(

1
)

1
(

22





 BvE

tc
Ev

c
B


,                                                                                          

    0)(  BvE


,                                                                                                 (1)  

and the second one (proposed in work [2]) is   

    
0)

1
(

2





 Ev

c
B

t
E


,                                                                                                           

    
0)

1
(

2
 Ev

c
B


,                                                                                                                       

    
0)(

1
2





 BvE

tc
B


,                                                                                                             

    0)(  BvE


.                                                                                                 (2) 

Both systems (and their derivation) are discussed in works [3, 4].  

    In expressions (1) and (2), all the quantities are specified by the formulas 

    )/(ˆ)/(ˆ)/(ˆ zzyyxx 


,     

    
zEyExEE zyx ˆˆˆ 


, 

    
zByBxBB zyx ˆˆˆ 


, 

    
zyx zyx ˆˆˆ 


, 
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    zzyyxxr ˆˆˆ 


, 

    
zvyvxvrv zyx ˆˆˆ 


,  

 
yzv zyx  ,  zxv xzy  ,    xyv yxz  .                                   (3) 

Here x̂ , ŷ , ẑ  are the unit vectors which form an orthogonal coordinate basis }ˆˆˆ{ zyx  of 

a rotating frame; xE , yE , zE  and xB , yB , zB  are the components of vectors E


 and B


 

in this  basis;  


  is the vector of angular velocity with which basis }ˆˆˆ{ zyx  rotates in an 

inertial frame; x , y , z  are the components of vector 


; r


 is the radius-vector of 

the given observation point in basis }ˆˆˆ{ zyx ; x , y , z  are the components of vector r


; 

v


 is the vector of  linear tangential velocity of the observation point calculated in an 

inertial frame; xv , yv , zv  are the components of vector v


. 

    As we can see, the above two systems of Maxwell’s equations (1) and (2) for 

electromagnetic field vectors are not identical: system (1) has asymmetrical structure 

with respect to   in a sense that rotation manifests itself only in third and fourth 

equations but not in first and second ones; system (2) has symmetrical structure with 

respect to   because rotation manifests itself in all four equations. In this situation we 

may ask the question: what will be the form of the corresponding wave equations for the 

named vectors in the first and second cases? The answer to this question is not given in 

the literature. So our aim is to derive (with accuracy to first order in  ) the wave 

equations for vectors E


 and B


 – at first on the base of system of Maxwell’s equations 

(1), and then – on the base of system (2). The final result of this derivation is presented 

in section 2.  

    2. Two systems of wave equations for vectors E


 and B


 in a rotating frame of 

reference: a comparative analysis  

    The first system of wave equations for electromagnetic field vectors E


 and B


 [which 

was derived from system of Maxwell’s equations (1)] has the form 
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2
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
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.                                                        (4) 

    The second system of wave equations [which was obtained from system of 

Maxwell’s equations (2)] is  

    
0)(2])[(
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2
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


,                                                            

    
0)(

2
])[(

21
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2

2

2 








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c
BBv

tct

B

c
B





.                                 (5) 

    Expressions (4) and (5) represent the two different systems of wave equations for 

vectors E


 and B


 in a uniformly rotating frame of reference. From analysis of these 

systems it follows:  
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    1) the factor of rotation causes [via quantities E


 , B


 , )( E

 , )( B


 ] the 

arising of longitudinal E


- and B


-components of electromagnetic waves which interact 

with their transversal ones (this agrees with the statement of work [5]);  

    2) the wave equations for vector E


 in both systems have the same form (this 

confirms the statement of work [3]), while the equations for vector B


 have different 

form; 

    3)  the structure of equations for vectors E


 and B


 in first system  is asymmetrical 

(with respect to  ). Therefore the propagation of E


- and B


-components of 

electromagnetic waves in a rotating frame of reference will be governed by qualitatively 

different laws;   

    4) the structure of  the wave equations in second system  is symmetrical. Hence the 

propagation of the named field components will be governed by similar laws.  

    Systems of wave equations (4) and (5) may serve as a theoretical basis for detailed 

study the process of electromagnetic waves propagation in a rotating frame of reference. 

But before the beginning of such study, the researcher must first solve the problem of 

choosing between the named  systems (because the final results will be different).  

    3. Simplified wave equations for vectors E


 and B


 in a rotating frame of 

reference  

    As we can see from the above two systems of wave equations (4) and (5), the factor 

of rotation causes the arising of  longitudinal E


- and B


-components of electromagnetic 

waves which interact with their transversal ones. To find analytical solutions of such 

systems of equations is a difficult task (see, for example, calculations in work [5]). But 

if it is acceptable to ignore these longitudinal components to make the wave equations 

more simple for analysis, then quantities E


 , B


 , )( E

 , )( B


  in (4) and 

(5) may be dropped. As a result, both systems of wave equations are transformed into 

the two identical sets of separate (independent of each other) wave equations for vector 

E


 and vector B


 of a simplified form: 

          0])[(
21
22

2

2

2 
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


 Ev

tct
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c
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
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    0])[(
21
22

2

2

2 








 Bv

tct

B

c
B





.                                                                    (6) 

The equation for vector E


 in (6) and its analytical solution are well-known in the theory 

of ring laser gyro (see, for example,  works [6, 7]). It was obtained in the named works 

by approximate methods (some terms have been neglected in the process of calculation) 

on the base of system of Maxwell’s equations (1).  

    From analysis of simplified wave equations (6) it follows that the propagation of E


- 

and B


-components of electromagnetic waves in a rotating frame of reference will be 

governed by identical laws.  
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    Thus, in approximation of transversal electromagnetic waves, the distinction between 

the above two systems of wave equations (4) and (5) vanishes: both of them take the 

form of (6). 

P.S. Detailed derivation of systems of wave equations (4) and (5) for electromagnetic 

field vectors E


 and B


 is presented in work [8].  
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ІДЕНТИФІКАЦІЯ ПАРАМЕТРІВ ПРОСТОРОВОГО РУХУ  МАЛОГО БЕЗПІ-
ЛОТНОГО ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТУ КЛАСУ «МІКРО». 

Національний технічний університет України «Київський політехнічний інститут імені Ігоря 

Сікорського», Київ, Україна. 

 

Вступ. Останнім часом багато уваги приділяється дослідженням та розробці 

відносно дешевих та малогабаритних систем орієнтації і навігації для викорис-

тання на борту різноманітних рухомих об’єктах: наземний транспорт, водний тра-

нспорт, авіація, особливо на борту безпілотних літальних апаратах (БПЛА). Гло-

бальні навігаційні супутникові системи (ГНСС) останнім часом використовують-

ся не тільки для визначення місцезнаходження рухомого об’єкту, але і для визна-

чення його просторової орієнтації.  

Таким чином, у деяких випадках, ГНСС має достатній потенціал для заміни 

громіздких, дорогих та складних інерціальних навігаційних систем, особливо на 

борту БПЛА. 
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На даний час науковцями з Сеульського Національного Університету роз-

роблено систему ідентифікації параметрів просторового руху для БпЛА яка базу-

ється тільки на ГНСС, але така система має змогу оцінювати параметри лиш в 

ідеальній атмосфері [1]. 

В данный роботі була розроблена та досліджена система ідентифікації па-

раметрів просторового руху малого БпЛА до якої було включено як ГНСС, так і 

система повітряних сигналів (СПС) 

До не розв’язаних задач можна віднести розробку алгоритму комплексуван-

ня СНС та СПС для ідентифікації параметрів просторового руху БпЛА. Це дасть 

змогу врахувати збурення атмосфери, які невраховувалися раніше при вирішенні 

подібних задач за допомогою СНС та значно підвищити точність системи. 

Розробниками навігаційної техніки також багато уваги приділяється алгори-

тмам обробки інформації, яка надходить як від окремих датчиків, так і від цілих 

комплексованих систем. Найбільш широко для обробки навігаційної інформації, 

особливо при інтегруванні систем, використовуються різні модифікації оптима-

льного фільтра Калмана (ФК), які дають можливість оцінити ті змінні вектору 

стану які неможливо виміряти напряму. 

Постановка задачі. Розробка та дослідження на працездатність моделі сис-

теми ідентифікації параметрів просторового руху малого БпЛА на основі ГНСС 

та СПС з використанням ФК.    

Математична модель БпЛА, її лінеаризація. Рух літака, як твердого тіла з 

шістьма ступенями свободи, описується шістьма рівняннями Ейлера з доповнен-

ням цих рівнянь сил і моментів кінематичними та геометричними співвідношен-

нями, а також рівняннями, які описують траєкторний рух центра мас літака [2]. 

Отже лінеаризована та розділена системи на рівняння просторового та поз-

довжнього руху, які враховують основні діючі збурення, мають вигляд: 
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Структурна схема. На рисунку 1 зображена структурна схема ІНС. 
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Рис 1. Структурна схема 

Сигнали з приймача СНС та СПС поступають на ОФК, де відбувається оці-

нка всього вектору стану об’єкту. Інформація про повний вектор стану об’єкта  

може використовуватись в системі автоматичного керування БпЛА. 

Перевірка працездатності системи. Система буде працездатною тоді і 

тільки тоді, коли ранг матриці стану буде рівним розмірності матриці. Щоб вико-

нати перевірку скористаємося програмним середовищем Matlab. Для цього необ-

хідно записати матрицю стану, визначити матрицю зв’язку та створити матрицю 

спостереження.[2] 

 Запишемо матрицю стану з усіма коефіцієнтами: 
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Щоб можна було відновити усі N змінні стану xі(t) за вимірами Y(t), необхід-

но, аби виконуваласяумова повного спостереження системи, що описується рів-

няннями

 

             
.

X t A t X t B t U t G t W t   , 

       Y t C t X t V t  . 

 У випадку постійних матриць    ,A t C t для повного спостереження необ-

хідно і достатньо, щоб наступна блокова матриця N– матриця спостереження мала 

повний ранг, тобто rank N = n.  
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Якщо ця умова виконується – ранг матриці N дорівнює кількості перемінних 

стану системи xі(t), тоді всі змінні стану системи xі(t) можна оцінити за вимірю-

ванням 

Здійснивши розрахунок у програмному середовищі Matlabотримуємо ре-

зультат, що ранг матриці спостереження рівний 15. Цього достатньо щоб зробити 

висновок, що усі змінні системи Х можна оцінити за тими вимірюваннями, які у 

нашому випадку можливі із заданого набору датчиків. 

Постановка задачі оптимального оцінювання. Нехай динаміка системи 

описується лінійними диференціальними рівняннями, у загальному випадку - із 

коефіцієнтами, що змінюються в часі. Тоді такі рівняння можна звести до системи 

з  n  диференціальних рівнянь першого порядку. Об'єднавши  n  змінних  xі(t) , що 

описують динаміку системи, у вектор  X(t), одержимо систему диференціальних 

рівнянь у матричному вигляді: 

, 

де X(t) – вектор стану системи; U(t) – вектор відомих вхідних впливів (у то-

му числі сигналів керування); W(t) – вектор випадкових вхідних впливів; A(t), 

G(t), B(t)  – матриці, які називаються відповідно матрицею стану, матрицею вхід-

них впливів і матрицею керування, і утворені з відповідних коефіцієнтів дифере-

нціальних рівнянь першого порядку, що описують динаміку системи. 

Алгоритм оцінки (відновлення) вектора стануX(t) описується наступними 

рівняннями (рівняння оптимального фільтра Калмана): 

 

 ˆ ˆ ˆ(t) (t) (t) ( ) (t) (t) (t) (t)  ;

ˆ ˆ(t) (t) (t) ,

X A X B t U K Y Y

Y C X

     

   

де  X̂ t  – оцінка вектора стану  X t ;  Ŷ t  – оцінка вектора вимірів. 

Структурна схема обробки сигналів вимірювання Y(t) за допомогою ОФК 

приведена на рис. 2. 
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Рис. 2. Структурна схема обробки сигналів вимірювання за допомогою ОФК 

 

Моделювання роботи системи. Приведемо основні результати експериме-

нтальних досліджень, які проводилися з метою перевірки технічних характерис-

тик і властивостей інтегрованої навігаційної системи та її компонентів. 

Моделювання роботи інтегрованої навігаційної системи проводилось на ба-

зі літака СessnaCe-500 Citation. 

В якості збурень для дослідження роботи ІНС приймались східчасті вітрові 

впливи в продольному та боковому каналах. 

Для оцінювання вектору стану системи необхідно задати вектор випадкових 

шумів вимірювання  , що складається з похибок складових інтегрованої 

навігаційної системи. 

   0.5 10 10 10 0.1 0.1 0.1 0.25 0.25 0.15
T

V t 
 

 

Приведемо результати моделювання роботи інтегрованої навігаційної сис-

теми: 

Поздовжній канал 

 
 

Рис. 3. – Оцінка кута атаки (СКВ=0,25 град) 
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Рис. 4. – Оцінювання висоти польоту (СКВ=0,0001м)  

 

Рис. 5 – Оцінкакутовоїшвидкості   (СКВ=0,08 град/с) 

 

Рис. 6 – Оцінка кута тангажу   (СКВ=0,25 град) 

Висновок. У даній роботі була розроблена система ідентифікації параметрів 

просторового руху БпЛА класу «мікро» та проказана можливість оцінки змінних 

вектору стану, які описують поздовжній і бокових рух літального апарату. Для 

цього було використано ГНСС та СПС, а також алгоритм оптимального ФК. 

Завдяки використанню оптимального ФК показана можливість оцінки змін-

них стану які не вимірюються напряму. 
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Моделювання підтвердило працездатність запропонованих алгоритмів там 

можливість використання подібних систем у складі БпЛА класу «мікро», де в пе-

ршу чергу ставиться низька вартість таких систем. 
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Введение. Современные ствольные управляемые ракеты второго поколения 

управляются с помощью лазерно-лучевой системы, которая обеспечивает высо-

кую вероятность поражения целей [1]. 

Однако на протяжении первой секунды полета лазерный луч отсутствует, и 

ракета остается неуправляемой. В случае заваливания носовой части снаряда либо 

наличия боковых ветровых порывов может произойти его отклонение от желае-

мой траектории полета за пределы лазерного луча.  

Постановка задачи. Рассмотрим задачу синтеза автономной системы управления 

летательным аппаратом, действующей с момента вылета из ствола и способной 

обеспечить успешное попадание в лазерный луч в условиях влияния ветра. 

Математическая модель движения снаряда. Движение управляемой ракеты до-

статочно точно можно описать с помощью системы уравнений [2]: 

mailto:mentol1235@mail.ua
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 (1) 

где aV  – воздушная скорость центра масс ракеты; V – скорость движения ракеты, 

P – тяга маршевого двигателя, m – масса ракеты,   – угол атаки,   – угол ско-

льжения, àX  – сила лобового сопротивления, g  – ускорение свободного падения, 

àZ  – боковая сила, àY  – подъемная сила,   – угол наклона траектории, – угол 

пути, zyx III ,, – осевые моменты инерции, аaa  ,, – скоростные углы тангажа, ры-

сканья, крена, zyx  ,, – проекции угловой скорости вращения ракеты на оси свя-

занной системы координат, zyx MMM ,,  – аэродинамические моменты, G – сила 

тяжести. 

Синтез оптимального регулятора. Закон управления снарядом для парирования 

ветровых возмущений найдем на основе теории аналитического конструирования 

оптимальных регуляторов [3]. Для линейного объекта управления  оптимальным в 

смысле минимума интегрально-квадратичного критерия 
0 0

T TI X QXdt U RUdt

 

  

 будет управление ,U KX  

где 1,TK PB R  а P  находится из уравнения Риккати:  1 0;T TPA A P PBR B P Q    

Q, R–матрицы весовых коэффициентов.  

Закон управления для каждого из рулей представляет собой линейную ком-

бинацию всех переменных состояния: 
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    (2) 

где 
j

K
³  – элементы i-того столбца и j-той строки матрицы К. 

Использование закона управления (2) позволяет снаряду попасть в луч при скоро-

сти ветра до 15 м/с (рис. 2). 
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Рис. 2. Траектория движения управляемой ракеты при боковом ветре 14,8 м/с 

Рассмотрим более простой закон управления: 
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                  (3) 

Имитационное моделирование полета показало, что в этом случае попасть в луч 

удается при скорости ветра ≤ 7,1 м/с (рис. 3).  

 
Рис.3. Траектория движения управляемой ракеты при ветре 7 м/с 

Для недопущения потери управления ракетой необходимо ввести передато-

чные коэффициенты ,Kw K
l

  , которые позволят плавно перевести её к управле-

нию в лазерном луче. Тогда законы управления для определения углов отклоне-

ния рулей снаряда  примут вид: 

                                
l luch bal dusK Kw        

                                           (5)
 

luch – рассчитанное значение угла отклонения руля системой управления по лазе-

рному лучу, bal – значение балансировочного угла установки руля,  dus – значение 

угла отклонения руля, рассчитанное автономной системой управления ракеты на 

этапе вхождения в лазерный луч. 

Определение угла установки ствола. Известные аналитические  способы опре-

деления угла установки ствола не учитывают влияние тяги двигателя и нелиней-

ность аэродинамики на траекторию полета снаряда. Поэтому требуется пристре-

ливание для дальнейшего составления баллистических таблиц [4].  
Для предотвращения столкновения рассматриваемой ракеты с земной пове-

рхностью в этой точке должны выполняться следующие ограничения: 

мH 4.0min  , а  0minH .  
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Критерием поиска разработанного алгоритма определения угла установки 

стявола является минимум ошибки по высоте и вертикальной скорости при огра-

ничениях тангажа и высоты максимального проседания летательного апарата: 

H
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k
p

K 
                                      (6) 

H  – отклонение высоты от заданного значения в момент попадания в луч, H  – 

отклонение вертикальной скорости от заданного значения в момент попадания в 

луч, 
H

k
H

k ,  – весовые коэффициенты. Опытным путем были определены значе-

ния весовых коэффициентов для критерия поиска. Для данной модели ракеты 

критерий (6) примет вид: 

                                
HH

p
K  25.075.0                                 (7)

 

 
Алгоритм поиска использует метод полного перебора [5].  

Траектория движения ракеты и изменения угла тангажа с подобранным в 

соответствии с (7) начальным углом выставки ствола 3°25´ изображены на рис. 4.  

 Рис.4. Траектория движения снаряда и изменение угла тангажа после встрелива-

ния с начальным углом выставки ствола 3°25´ 
Требования к органам управления. Увеличить допустимую скорость ветра, в 

условиях влияния которого ПТУР попадёт в луч, возможно при помощи увеличе-

ния эффективности органов управления. Анализ влияния динамики сервопривода 

на движение исследуемой ракеты показал, что исполнительные двигатели имеют 

запас мощности и обеспечивают необходимое быстродействие даже для больших 

объектов управления. Таким образом, путем увеличения площади рулей можно 

повысить возможности системы управления.   
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Рис.5 Зависимость необходимой площади рулей от скорости ветра 

 

Путем имитационного моделирования полёта противотанковой ракеты была по-

лучена зависимость площади рулей управления от предельно-допустимой скорос-

ти ветровых порывов (рис.5). Эта зависимость оказалась почти линейной. Из гра-

фика видно, что увеличение площади рулей на 5-7% даёт возможность использо-

вать ракету при большей на 1.5 м/с скорости ветровых порывов. 

Выбор чувствительных элементов системы управления. Для полноценного 

парирования ветровых возмущений система автоматического управления, реали-

зующая закон (2), требует наличия на борту полноценной БИНС. В связи с массо-

габаритными и стоимостными ограничениями данного класса летательных аппа-

ратов целесообразно рассматривать БИНС, построенные по технологии МЭМС. 

Данный класс БИНС на рынке представлен такими компаниями как STMicroelec-

tronics, Analog Devices, Silicon Sensing  и т.д.  

В результате моделирования работы системы с учетом погрешностей инер-

циальных измерителей были установлены требования к максимально допустимым 

погрешностям гироскопов и акселерометров. Результат работы системы управле-

ния с предельно допустимыми погрешностями блока чувствительных элементов 

представлен на рис.6-7. 

 
Рис.6 Изменение траектории полета в вертикальной плоскости при наличии 

погрешностей БИНС при влиянии бокового ветра 14.8 м/с 
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Рис.7 Изменение траектории полета в горизонтальной плоскости при наличии 

погрешностей БИНС при влиянии бокового ветра 14.8 м/с 

Как видно с рис.6-7 противотанковая ракета, автономная система которой 

имеет блок инерциальных чувствительных элементов с  погрешностями 

акселерометров 0.9 mg и гироскопов 0.2 °/с  входит в лазерный луч. 

Выводы. Разработанная автономная система управления позволяет обеспечить 

приведение ракеты в лазерный луч при порывах бокового ветра до 15 м/с. После 

вхождения в луч сигналы управления, поступающие на рули от автономной сис-

темы, постепенно уменьшаются по разработанному закону. Одновременно пропо-

рционально усиливаются сигналы от лазерно-лучевой системы. Это обеспечивает 

отсутствие нежелательных переходных процессов при включении лазерно-

лучевой системы. Разработанный алгоритм поиска угла начальной выставки ство-

ла  обеспечивает вхождение ракеты в луч на заданной дистанции с минимальны-

ми ошибками управления движением в вертикальной плоскости. Было установле-

но, что увеличение эффективности органов управления позволит повысить допус-

тимую скорость ветра при запуске.  
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АВТОНОМНА НАВІГАЦІЙНА СИСТЕМА РУХУ НАЗЕМНОГО РОБОТА ПО 

ОРІЄНТИРАМ В ЗАКРИТОМУ ПРОСТОРІ 

Національний технічний університет України «Київський політехнічний інститут імені Ігоря Сікорсь-

кого», Київ, Україна, e-mail urabranickiy@gmail.com 

 

Постановка проблеми. Наше сьогодення досить сурове: війни, кліматичні ка-

тастрофи,  техногенні катастрофи, транспортні катастрофи, та ін.. Досить часто 

люди потребуть допомоги:води, їжі, медикаменти, але не завжди є можливість їх 

доставити. Тож, як можна зрозуміти з вище сказанного, є потреба у роботі, який 

зміг би пройти там, де не зможе пройти людина, або буде загроза її життю.  

Постановка задачі. Мета роботи-  розробка метода та засобів визначення у 

складі наземного робота відстані до плоского предмету. 

 Робот скануе приміщення лише після повної зупинки, але у перспективі скану-

вання під час руху. Також у роботі буде розроблена структурна схема програми 

далекоміра та проведене моделювання роботи робота.  

Структурна схема програми далекоміра. Перед написанням програми потрі-

бно розрахувати тактову частоту, на якій буде працювати фотоприймальна ліній-

ка. Частота сканування - 6Гц (це враховувалося при виборі лінійки).Далекомір ро-

бить 360 вимірювань на один оборот, так що при зазначеній швидкості він пови-

нен бути здатний виробляти 2160 вимірювань в секунду, тобто один вимір має 

займати менше 460 мкс. Кожен вимір складається з двох етапів - експозиція (на-

копичення світла лінійкою) і зчитування даних з лінійки. Чим швидше буде виро-

блено зчитування сигналу, тим довше може бути час експозиції, а значить, і тим 

більше буде амплітуда сигналу. При тактовій частоті лінійки 8 МГц час зчитуван-

ня 1024 пікселів становитиме 128 мкс, при 6 МГц - 170 мкс..При тактовій частоті 

лінійки 8 МГц час зчитування 1024 пікселів становитиме 128 мкс, при 6МГц – 

170мкс. 

При тактовій частоті мікроконтролера серії STM32F303 в 72 МГц максимальна 

частота вибірок АЦП - 6 MSPS (при розрядності перетворення 10 біт). Так як я 

хотів перевірити роботу далекоміра при тактовій частоті лінійки 8 МГц, я вирішив 

використовувати режим роботи АЦП, в якому два АЦП працюють одночасно 

(Dual ADC mode - Interleaved mode). У цьому режимі за сигналом від зовнішнього 

джерела початку запускається ADC1, а потім, через налаштований час, ADC2, ри-

сунок 1. 
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Рис.1.Режим роботи АЦП 

Ключовою частиною програми є саме захоплення даних з лінійки і управління 

нею. Як видно зі схеми, цей процес йде на апаратному рівні, за рахунок спільної 

роботи TIM1, ADC1 / 2 і DMA. Для того, щоб час експозиції лінійки був постій-

ним, використовується таймер TIM17, що працює в режимі Single Pulse. Таймер 

TIM3 генерує переривання при спрацьовуванні компаратора, сполученого з енко-

дером. За рахунок цього розраховується період обертання скануючої головки да-

лекоміра і її положення. За отриманим періоду обертання розраховується період 

таймера TIM16 таким чином, щоб він формував переривання при повороті голов-

ки на 1 градус. Саме ці переривання служать для запуску експозиції лінійки. Після 

того, як DMA передасть всі 1024 значення, захоплені ADC, в пам'ять контролера, 

програма починає аналіз цих даних: спочатку проводиться пошук положення мак-

симуму сигналу з точністю до пікселя, потім, за допомогою алгоритму пошуку 

центра ваги - з більш високою точністю (0.1 пікселя ). Отримане значення зберіга-

ється в масив результатів. Після того, як скануюча головка зробить повний обо-

рот, в момент проходження нуля цей масив віддаються в модуль UART за допо-

могою ще одного каналу DMA. 

 
Рис.2.Структурна схема програми далекоміра 
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 Моделювання роботи робота. 

На Рис.2 показано як виглядає отримана інформація в rviz (програма для візуа-

лізації даних ROS), робот встановлений на підлозі. 

 
Рис.3.Отримана інформація в rviz 

Довжина сторони клітини - 1 метр. 

Після того, як дані потрапили в ROS, їх можна обробляти, використовуючи вже 

готові пакети програм, для того, щоб побудувати карту приміщення.  

 

 
Рис.4.Побудована карта приміщення 

 ROS дозволяє об'єднувати декілька програм ( "вузлів" в термінології ROS), що 

працюють на різних комп'ютерах, в єдину систему . Завдяки цьому, на Orange Pi 
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можна запускати тільки ROS-драйвери Roomba і далекоміра, а аналіз даних і 

управління роботом вести з іншого комп'ютера. При цьому експерименти показали, 

що hector_slam нормально працює і на Orange Pi, прийнятно завантажуючи проце-

сор, так що цілком реально організувати повністю автономну роботу робота. Сис-

тема SLAM завдяки даним від далекоміра дозволяє роботУ визначати своє поло-

ження в просторі.Використовуючи дані про становище робота і побудовану карту, 

можна організувати навігаційну систему, що дозволяє "направити" робота в зазна-

чену точку на карті. ROS містить в собі пакет програм для вирішення цього за-

вдання. 

Висновок. В даній доповіді розглянуто можливість  створення робота з автоно-

мною навігаційною системою, який в подальшому можна було б використовувати в 

різних сферах. Було описано алгоритм роботи та показано його вихідні результати. 
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Вступ. Існуючі сьогодні системи гарантованої точності [1…3] в більшості є 

складними в реалізації. Адаптивні алгоритми, які використовують методи оціню-

вання діючого збурення при відомих характерах збурення, розглянуті в [2]. Адап-

тивні алгоритми для забезпечення гарантованої точності системи керування, в 

яких дія зовнішнього збурення оцінюється по змінних стану системи, розглянуті в 

[3]. В [4,5] запропоновані адаптивні алгоритми, які забезпечують гарантовану то-
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чність стабілізації, але критерії побудови коефіцієнта підсилення регулятора не 

розглянуті. 

Мультикоптерні апарати на сьогоднішній час все більше здобувають популяр-

ність завдяки простоті своєї конструкції. В більшості існуючих систем автомати-

чного керування квадрокоптером використовується стандартні ПІД (пропорціона-

льно-інтегрально-диференціальні) регулятори, та не розглядається питання гаран-

тованої точності. 

Оскільки квадрокоптер починає рух в горизонтальній площині тільки при нахи-

лі конструкції (у випадку, коли двигуни закріплені до рами квадрокоптера), необ-

хідно зменшити реакцію на вплив зовнішніх збурень та гарантувати, що літальний 

апарат (ЛА) не відхилиться за деяке завдане значення. 

Постановка задачі 

Метою даної роботи є розробка закону керуванням кутовим положенням квад-

рокоптера, яка має забезпечити задану точність кутового положення літального 

апарату при його стабілізації чи програмному керуванні у випадках невизначених 

за характером та величиною збурень. 

Синтез регулятора зворотного  зв’язку 

Для забезпечення астатизму системи керування реалізуємо зворотній зв'язок  як 

ПІД – регулятор у вигляді, показаному на рис.1, де позначені , ,П Д ІK K s K
 
– коефі-

цієнти ПІД регулятора (коефіцієнти пропорційної, диференціюючої та інтеграль-

ної ланок), С  - сигнал керування,
 
  - положення об’єкту. 

Синтез системи керування проведемо методом стандартних перехідних харак-

теристик [6] мінімізацією функціоналу  
0

I t e t dt



  , яка дає   оптимальний харак-

теристичний поліном замкненої системи  
3 2 2 3

0 0 01.75 2.15s + ω s + ω s+ω  .  (1) 

В якості об’єкта керування розглянемо квадрокоптер Х-типу (головна вісь яко-

го знаходиться між двома двигунами), в якому для керування та стабілізації куто-

вого положення використовуються одночасно всі двигуни.  



ФАКУЛЬТЕТ АВІАЦІЙНИХ І КОСМІЧНИХ СИСТЕМ КПІ ІМ. ІГОРЯ СІКОРСЬКОГО 

Науково-технічна конференція викладачів, науковців, аспірантів та студентів, присвячена Дню Науки, 30 – 31 травня 2017 року    30 

 

 
Рис.1. Системи керування кутовим положенням  

Передатна функція квадрокоптера 

кв двигуни рамаW W W , 
2

1

дв
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дв
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W

T s
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
, 

2рама

x x p

d
W

I s R s M


 
, 

2

2

1

дв
кв

дв x x p

K d
W

T s I s R s M
 

  
, (2) 

де Кдв, Тдв – коефіцієнти передатної функції двигуна, d – відстань між двигунами, 

Ix, Rx, pM  – відповідно момент інерції, коефіцієнт опору та коефіцієнт маятнико-

вості квадрокоптера.  

З врахуванням малості величини  0дв xT I   передатні функції по керуванню 

та збуренню будуть мати вигляд 

     1 3 2

2

2 2

дв І
кер

дв x x p дв x Д p дв П дв І

K dK
W

T R I s M T R K s M K dK s K dK

 
      

. (3) 

 

     1 3 2

1

2 2

дв

M

дв x x p дв x Д p дв П дв І

d T s s
W

T R I s M T R K s M K dK s K dK

 


      
. (4) 

Вибір коефіцієнтів ПІД-регулятора здійснюється за відомими параметрами ква-

дрокоптера (2) та необхідними параметрами перехідного процесу відповідно до 

оптимального поліному (1).  

Результат моделювання реакції системи (на сигнал керування 20 градусів) по-

казаний на рис.2 і відповідає попередньо заданим вимогам.  

Результати моделювання реакції системи на збурення показані на рис.3  (збу-

рення 0.1 Н×м (крива 1), 0.2 Н×м (крива 2) та 0.3 Н×м (крива 3)). Величина реакції 

системи прямо пропорційна величині збурення.   
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Рис.2. Перехідна характеристика по керуванню  

 

 
 

Рис.3.  Реакція системи на збурення 
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Реалізація системи гарантованої точності  

Здійснимо еквівалентне перетворення структурної схеми системи (рис.1) до ви-

гляду, показаному на рис.4, де еквівалентна передатна функція

     

 

 

 
Рис.4. Система керування 

 

     3 2
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      
.

 

Для реалізації гарантованої точності керування при дії невизначених збурень 

скористаємось методом зворотної динамічної моделі [4,5], для чого введемо дода-

тковий регулятор 2регW
 (рис.5), в якому коефіцієнт K  залежить від величини кута 

відхилення квадрокоптера від заданого положення. 

 

 1

2 2рег CW KW KW   ,  

 
Рис.5. Система автоматичного керування з 

додатковим регулятором  

 

 

Нехтуючи двT , отримаємо 

 
   3 2

2

2 2 2

2

x x дв Д p дв П дв І

C

дв

I s R K K s M K dK s K dK
W

K ds

    
  (5) 

Передатна функція (5) відповідає ПІДД регулятору. Тоді передатна функція 

системи по збуренню буде 

 1
2

1

M
M

W
W

K


 


, (6) 

а структурна схема системи прийме вигляд, показаний на рис. 6. 
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Для того щоб перехідний процес по керуванню не був зміненим необхідно 

вхідну величину помножити на 1 K . 

Оскільки 2CW  має інтегратор, та на вхід до регулятора подається положення ті-

ла, він буде накопичувати величину до нескінченності. Якщо імплементувати цю 

модель необхідно врахувати, що на практиці він буде переповнюватись, що приз-

веде до неправильної роботи системи, або її виведення з ладу. Схема, яка зобра-

жена на рис.7 не має такого недоліку, де інтегратор з зворотного зв’язку був пере-

несений в прямий ланцюг без зміни передатної функції по керуванню. 

 

 
Рис.6  Структурна схема регулятора 

 

 

 

Рис.7. Еквівалентна  структурна схема системи  

 

Формування залежності коефіцієнта К від кута відхилення 

Нехай 
попереднєK є попереднім значенням К. Тобто 

попереднєK  на і-тому кроці 

виконання алгоритму дорівнює К, яке було на і-1 кроці: 
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1

попереднєK Kz . Приймемо 
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де доп  межа похибки системи керування, до якої система повинна відпрацювати 

збурення,   - похибка керування, C - константа, яка впливає на швидкість зміни 

К, нм допK  - нижня межа для похибки по керуванню  , з якої алгоритм починає 

свою роботу. 

 В системі забезпечуються обмеження максимального значення K: 

max max,K K якщо K K  , тобто К не буде більшим за деяке значення. 

Зовнішній момент є прикладеним, якщо: 

0 2| (1 ) |пред ПД C грIK K R W K W    , тобто сигнал, який подається на двигуни, повинен 

бути більше за  
sinαp p n

гр

дв

l m gK
W

K
  - значення маятникового моменту при нахилі на 

кут α , де: 

ПДR - значення ПД регулятора, 
2CW - значення

2CW  регулятора  в колі зворотного 

зв’язку, I - значення яке подається з інтегруючої ланки.  

 

Результати моделювання реакції системи керування з вказаним алгоритмом при 

αдоп =2°  на збурення різної величини (рис. 8) показані на рис. 9, з якого видно, що 

система істотно зменшує зовнішній вплив на квадрокоптер. На рис. 10 показаний 

графік зміни K. 

 
Рис.8. Зовнішні збурення, які діють на квадрокоптер 



ФАКУЛЬТЕТ АВІАЦІЙНИХ І КОСМІЧНИХ СИСТЕМ КПІ ІМ. ІГОРЯ СІКОРСЬКОГО 

Науково-технічна конференція викладачів, науковців, аспірантів та студентів, присвячена Дню Науки, 30 – 31 травня 2017 року    35 

 

 

 

 

Рис.9. Реакція на зовнішні збурення 

 
Рис.10. Графік зміни К 

 

Висновок 
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Запропонований та розроблений закон керуванням кутовим положенням квад-

рокоптера  та структурна схема регулятора забезпечують задану точність кутово-

го положення  апарату при його стабілізації  при дії  невизначених  збурень, не 

змінюючи попередньо отриману якість керування.  
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Національний технічний університет України «Київський політехнічний інститут імені Ігоря 

Сікорського», Київ, Україна, esibirskaya@gmail.com 

Вступ. На сьогодні актуальною є задача підвищення точності керованих 

гіростабілізаторів, що працюють в суміщених режимах стабілізації та управління. 

На них покладаються завдання щодо стабілізації та управління цілою низкою 

спеціальних бортових систем: антени бортових радіолокаційних станцій, чутливі 

елементи головок самонаведення реактивних снарядів, авіаційні приціли, 

аерофотоаппарати, пеленгатори, візири та ін. Гіроскопічні системи 

застосовуються в різних областях техніки: в авіації і на морських судах - для цілей 

навігації і автоматичного управління рухом корабля; в артилерії і на танках - для 

визначення курсу і стабілізації прицілів і знарядь на заданому напрямку в 

просторі; в гірничорудній і нафтової промисловості - при прокладанні шахт і 

тунелів, при бурінні нафтових свердловин і т.д[2,3]. Основною частиною будь-

якого гіроскопічного приладу або системи є гіростабілізатор, який визначає 

точність і експлуатаційні характеристики гіроскопічних систем. Області 

застосування таких систем розширюються, разом з тим, зростають вимоги до них 

по точності стабілізації, точності визначення параметрів орієнтації, мінімізації 

маси, габаритів, вартості, енергоспоживання, часу готовності і здатності 

mailto:esibirskaya@gmail.com
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інтегруватися в сучасні системи управління об'єкта[1,4]. Виконання цих вимог є 

складною і актуальною науково-технічною задачею, яка вимагає свого вирішення. 

Постановка задачі 
Ставиться задача розробки математичної моделі системи стабілізації, що 

складається з гіростабілізованої платформи з телеблоком, для астронавігаційної 

системи безпілотного літального апарату, яка допоможе оцінити похибки стабілі-

зації при дії різних зовнішніх збурень. 

Функціональна схема астронавігаційної системи 
Розроблена функціональна схема астронавігаційної системи, яка 

представлена на рис. 1, де позначено: 1 - зовнішня рамка карданова підвісу, 2 - 

внутрішня рамка, 3 - платформа, 4 - азимутальна рамка телеблока, 5 - телеблок, 

АІНС — астроінерціальна навігаційна система, ВД — виконавчий двигун, ДК — 

давач кута, ДС — двигун стабілізації, ІНС — інерціальна навігаційна система, ПК 

— перетворювач координат. 
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 В ідеалі платформа стабілізується в географічній системі координат. 

Стабілізація відбувається по трьох осях за допомогою двигунів ДСк, ДСг, ДСкр, які 
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управляються за сигналами з датчиків кута ДНГ через регулятори. При цьому ДСк 

управляється безпосередньо через ДК 1z , а ДСт і ДСкр по сигналам з ДК 2x  і ДК

2y через перетворювач координат.  

По курсу платформа стабілізується за сигналами з ДНГ1, відстежуючи його 

положення по ланцюгу ДК 1z Р z ДСк. При цьому сам гіроскоп коригується за 

сигналами неузгодженості між заданим кутом з інерціальної навігаційної системи 

і реальним з ДКк. Оскільки помилка інерціальної навігаційної системи має 

властивість накопичуватися з часом, то періодично (раз в дві хвилини) з кутово-

вимірювального приладу надходить на обчислювач астроінерціальної навігаційної 

системи сигнал з інформацією про кут курсу (на схемі не показаний), звідки він 

потрапляє в інерційну навігаційну систему і коригує поточне значення кута курсу. 

Скориговане значення порівнюється з сигналом ДКк і поступає на ДМ 1x , який 

довертає ДНГ1 на кут неузгодженості. Платформа повертається слідом за 

гіроскопом і процедура повторюється. 

 По крену і тангажу платформа управляється за сигналами з ДНГ2. Якщо 

платформа відхилилася від горизонту на деякий кут, то сигнал з ДК 2x  і ДК 2y  

надходить на перетворювач координат, де він розподіляється і через регулятори 

потрапляє на ДСт і ДСкр, які повертають платформу в горизонтальне положення. 

При цьому догляд гіроскопа контролюється за даними з ДКт і ДКкр, які 

порівнюються з кутами тангажа і крену, що видаються інерціальною навігаційною 

системою і сигнали про кути неузгодженості через регулятори подаються на      

ДМ 2y  і ДМ 2x , які повертають ДНГ2 в горизонтальне положення. 

Математична модель гіростабілізованої платформи для 
астронавігаційної системи. Для наведеної на рис.1 схеми отримана математична 

модель тривісного індикаторного гіростабілізатора і двовісного підвісу телеблока. 
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Таким чином рівняння (1-5) описують рух тривісного індикаторного гірос-

табілізатора і двовісного підвісу телеблока та дають можливість досліджувати ди-

наміку та похибки розроблювальної системи. 

Результати моделювання роботи гіростабілізованої платформи для аст-

ронавігаційної системи.  Моделювання роботи системи будемо проводити за 

допомогою пакета програм MATLAB / Simulink, призначеного для побудови мо-

делі, моделювання і аналізу динамічних систем. 

В результаті моделювання встановлено, що похибки стабілізації не переви-

щують 10 кутових секунд. Графіки помилок стабілізації при зазначеному збуренні 

представлені на рисунках 2-6.  

 
Рис.2. Похибка стабілізації платформи по крену 

 

Рис.3. Похибка стабілізації платформи по тангажу 
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Рис.4. Похибка стабілізації платформи по курсу 

 
Рис.5. Похибка стабілізації телеблока в азимуті 

 
Рис.6. Похибка стабілізації телеблока по висоті 

Висновки 
Вперше розроблено систему стабілізації та математичну модель складної 

системи, яка складається з платформи і азимутально-висотного підвісу телеблока. 

Отримані залежності дозволяють досліджувати та оцінювати похибки стабілізації 

при дії різних зовнішніх збурень. Аналіз результатів моделювання показав, що 

похибка стабілізації розробленої системи  знаходиться в межах 10 кут. сек. 
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МОРОЗ О.О. 
ВИЯВЛЕННЯ ІНТЕЛЕКТУАЛЬНИХ РАДІОПЕРЕШКОД В РОБОТІ СУПУТ-
НИКОВОЇ НАВІГАЦІЙНОЇ СИСТЕМИ 

Національний технічний університет України «Київський політехнічний інститут імені Ігоря Сікорсь-

кого», Київ, Україна, 840user@ukr.net 

 

Вступ. До складу навігаційних систем сучасних безпілотних літальних апа-

ратів будь-якого класу входять інерціальна та супутникова навігаційні системи. 

Оскільки інерціальна та супутникова навігаційні системи функціонують за різни-

ми фізичними принципами, вони гармончно доповнюють одна одну, забезпечую-

чи підвищення точності і високу швидкість оновлення навігаційних параметрів. 

Проте, супутникова навігаційна система залишається слабкою ланкою в бортово-

му навігаційному комплексі літального апарату, оскільки базується на прийомі 

зовнішніх радіо сигналів, що відкриває шлях до численних уязливостей. 

Однією із вразливостей є можливість інтелектуальної атаки на приймач су-

путникових сигналів — атака, яка намагається обманути приймач, широкомовно 

передаючи дещо потужніший сигнал, ніж отриманий від супутників, таким чи-

ном, щоб бути схожим на ряд нормальних супутникових сигналів. 

Аналіз останніх досягнень та публікацій. Така уязливість булла передба-

чена та були розроблені методи протидії інтелектуальним перешкодам [1,2]. 

Запропоновані варіанти передбачають розробку спеціальних аппаратних засобів, 

що призводить до ускладнення бортових систем для виявлення гіпотетичних 

інтелектуальних перешкод. Досі невирішеною є задача виявлення 

інтелектуальних перешкод шляхом обробки навігаційної інформації, доступної 

від штатної навігаційної системи, а саме інерціальної та власне супутникової 

навігаційних систем. 

Постановка задачі. При розгляді проблеми в цілому, виділимо сегмент 

безпілотних літальних апаратів, для яких є недоцільним застосуваня складних 

систем захисту. В основному, це невеликі літальні апарати, оснащені цифровою 

mailto:840user@ukr.net
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камерою, що переміщуються по программно заданих ключових точках, із 

інерціальною та супутниковою навігаційними системами на борту. При цьому 

виникає задача захисту від інтелектуальних перешкод, використовуючи базові 

навігаційні системи. 

Метою дослідження є аналіз можливостей базових навігаційних систем 

літальних апаратів до виявлення інтелектуальних радіоперешкод в роботі прий-

мача супутникових навігаційних сигналів. 

Аналіз можливостей виявлення інтелектуальних радіопрешкод. Під час 

польту безпілотний літальний апарат в деякий момент часу попадає в під вплив 

станції постановки інтелектуальних радіоперешкод (рис.1). Небезбечний фактор 

полягає в тому,що приймач супутникової навігаційної системи починає приймати 

підроблені сигнали, сформовані таким чином, щоб вносити похибку у визначення 

місцеположення, таким чином примушувати автопілот летіти по сторонній траєк-

торії. 

В ході дослідження була розроблена модель абстрактного літального апара-

ту та імітована робота станції постановки інтелектуальних радіоперешкод. В ре-

зультаті було виявлено, що при певних умовах, знаючи точностні характеристики 

інерціальної навігаційної системи та відповідно окіл ймовірного місцеположення 

літального апарату в час t, можливо ідентифікувати недостовірність сигналу СНС 

приймача (табл 1.). 

Таблиця 1. Залежність детектованої швидкості відхилення від дрейфу інерціальної 

навігаційної системи 

Дрейф інерціальної навігаційної сис-

теми 

Мінімальна детектована швидкість ві-

дхилення 

4 м/хв 7 м/хв 

6 м/хв 10 м/хв 

2 м/хв 6 м/хв 

 

 
Рис.1 Вплив інтелектуальних радіоперешкод на роботу навігаційної системи. 
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Висновки. В результаті проведеного долідження було виявлено, що при де-

яких точностних характеристиках інерціальної навігаційної системи є можливим 

із високою ймовірністю ідентифікувати інтелектуальну радіоперешкоду, якщо її 

відхилення від істинного місцеположення буде не менше деякого значення. При 

практичному застосуванні такого алгоритму це буде означати, що для запобігання 

втрати літального апарату від інтелектуальних атак прийдеться зменшити час пе-

ребування на потенційно небезпечній території, або ж застосовувати більш точні 

інерціальні навігаційні системи. При цьому, навіть якщо інтелектуальна радіопе-

решкода матиме успіх, літальний апарат не відхилиться від прогнамного маршру-

ту більше ніж на деяке значення. 
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Постановка проблеми. Проблема забезпечення надійності - одна з нагальних 

під час проектування, виробництва та експлуатації технічних об’єктів, зокрема 

безпілотних літальних апаратів типу мультикоптери (квадрокоптери). Роль про-

блеми забезпечення основної властивості надійності — безвідмовності — зростає 

через потребу перевести квадрокоптери з об’єктів одноразового до об’єктів бага-

торазового використання. 

Постановка завдання. Мета роботи — підвищення безвідмовності квадрокоп-

тера за допомогою існуючих методів. 

Теоретичні дослідження. В ході проектування Для аналізу і розрахунку надій-

ності квадрокоптера була складена та описана структурна схема квадрокоптера, 

описана математична модель і складена структурна логічна схема надійності квад-

рокоптера. 

Як видно з рис. 1, структурна схема квадрокоптера складається з пульта радіо 

керування, передатчика, приймача, політного контролера, автомата керування ку-

товим положенням, механічної частини квадрокоптера, автомата керування 

центром мас квадрокоптера, інерційно-вимірювального модуля (ІВМ) (включає в 

себе акселерометр та датчик кутових швидкостей (ДКШ)), навігаційної системи 

визначення місцеположення, чотирьох регуляторів обертів безколекторного дви-

гуна (РОБД), чотирьох двигунів і чотирьох пропелерів. 

Були зібранні статистичні данні про відмови квадрокоптерів. На основі статисти-

чних даних були  знайденні моделі ймовірності безвідмовної роботи (ІБР) елемен-

mailto:olena.mn@gmail.com


ФАКУЛЬТЕТ АВІАЦІЙНИХ І КОСМІЧНИХ СИСТЕМ КПІ ІМ. ІГОРЯ СІКОРСЬКОГО 

Науково-технічна конференція викладачів, науковців, аспірантів та студентів, присвячена Дню Науки, 30 – 31 травня 2017 року    46 

 

тів ( )iP t  і моделі ймовірності відмов елементів ( )iQ t , знайдені найбільш ненадійні 

елементи: гвинто-моторна група квадрокоптера [1]. При добавленні спеціальної 

програми квадрокоптер може літати на двох гвинто-моторних групах, закріплених 

на одному промені, тоді структурна логічна схема надійності квадрокоптера має 

змішану структуру (рис. 2) і містить послідовні і паралельні зв’язки). 

При відмові одного з послідовно з’єднаних елементів відбувається відмова всієї 

системи, але паралельне з’єднання елементів представляє собою резервування. 

Була розроблена структурна логічна схема надійності квадрокоптера і складена ма-

тематична модель для ІБР квадрокоптера. Отриманні значення ІБР квадрокоптера

( 40 .) 0,972 0.95квадрокоптераP t хв   . 

Якщо дописати в програмне забезпечення польотного контролера алгоритм діа-

гностики відмов передатчика і приймача, то можна виключити те, що відмова пе-

редатчика або приймача призведе до падіння квадрокоптера, таким чином 2 1p   - 

ІБР передатчика, 3 1p   - ІБР приймача. 

Сигнал, переданий з передача на приймач у приймачі розділяється по каналам і 

потрапляє  на вхід польотного контролера у вигляді PWM, де перетворюється у 

цифровий сигнал. 
 

 
Рис. 1. Структурна схема квадрокоптера 
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Рис. 2. Структурна логічна схема надійності квадрокоптера 

Як відомо з літератури [3, 4] ширина фрейму сигналу сигналу, змодулюванного 

за допомогою фазово-імпульсної  модуляції PPM, складає 20 мс, фрейми склада-

ються з стробуючих імпульсів, які розділяють канали і синхропаузи, завдяки якій 

контролер починає очікувати наступний сигнал. Відстань між фронтами сусідніх 

синхроімпульсів відповідає тривалості імпульсу в каналі приймача. В сигналі ін-

формація каналу міститься у положенні стробуючого імпульсу відносно початку 

фрейму, або попереднього імпульсу . За допомогою синхропаузи приймач визна-

чає початок наступного фрейму. 

Імпульси на виході окремих каналів йдуть з періодом 20 мс, і змінюється їх 

ширина. Таке кодування називають широтно-імпульсною модуляцією. Оскільки 

саме довжина імпульсу несу у собі інформацію, параметри імпульсу стандартизо-

вані: мінімальна — 1000 мкс, середня — 1500 мкс, максимальна — 2000 мкс. 

Розглянуто події, що можуть виникнути при прийомі сигналу з передатчика на 

приймач, і які можуть викликати відмову (зрив польоту) квадрокоптера: 

1) Квадрокоптер залетів за перешкоду певної ширини і висоти, або вилетів 

з допустимого діапазону керування радіоапаратури, керуючий сигнал повні-

стю втрачено. В такому випадку сигнали керування, які задає пілот по крену 3 , 

тангажу 3 , рисканню 3 , а також сумарна тяга квадрокоптера 3R  будуть дорівню-

вати нулю. Якщо не дописати в програмне забезпечення алгоритм, що дозволить 

квадрокоптеру повернутися в площину прямої передачі радіосигналу с приймача, 

квадрокоптер впаде. Можлива реалізація алгоритму таким чином: протягом  

польоту польотний контролер записує значення сигналів керування сигнали, які, 

як відомо, надходять з періодом 20 мс. Після того, як квадрокоптер залетів за пе-

решкоду і втратив сигнал, він стабілізується у горизонті і зависає на місці. Далі 

можливі два варіанти, або квадрокоптер зависає на місці і очікує, поки оператор 

не ввійде в площину прямої передачі сигналу, або квадрокоптер, знаючи поперед-

ні сигнали керування, самостійно почне повертатися назад по пройденому шляху, 

аж поки не ввійде в площину передачі сигналу оператором. Звісно, перший варі-

ант більш простий у реалізації, але його можливо застосовувати лише у випадку, 

коли квадрокоптер знаходиться на невеликій відстані від оператора ( до 400 м). 

Другий варіант більш глобальний, і добре підійде при керуванні квадрокоптером 

за допомогою First Person View ( FPV), тобто при керуванні оператор спостерігає 

за допомогою моніторів або окулярів відео зображення з квадрокоптера, що пере-

дається з камери, встановленої на квадрокоптері. Таке керування квадрокоптера 

оператором зазвичай відбувається з великої відстані до коптера (більше 1 км). Ро-

зглянемо більш детально другий варіант побудови алгоритму. 

Як видно з рис. 3 алгоритм роботи програми повернення квадрокоптера по по-

передньо пройденому шляху назад у площину передачі сигналу оператором пра-

цює наступним чином: сигнал, переданий з передача на приймач у приймачі роз-
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діляється по каналам і потрапляє  на вхід політного контролера у вигляді PWM, де 

перетворюється у цифровий сигнал. Польотний контролер порівнює отриманні, 

вважається, що якщо значення по всім каналам не нульові, ланка передатчик-

приймач не відмовила, і тоді поточні значення по каналам крену ( )зi t , тангажу 

( )зi t , рискання ( )зi t , тяги ( )зiR t  вважаються достовірними, і використовують-

ся для завдання керуючих сигналів в САУ квадрокоптера. 
 

 
Рис. 3. Блок-схема алгоритму роботи програми повернення квадрокоптера по попередньо прой-

деному шляху назад у площину передачі сигналу оператором 

Протягом  польоту польотний контролер записує значення сигналів керування з 

періодом 20 мс. У випадку, коли виконується система (1) сигнал з інформацією по 

каналам крену, рискання, тангажу, тяги, переданий з ланки передатчик-приймач і 

оцифрований у польотному контролері вважається втраченим. 

( ) 0;

( ) 0;

( ) 0;
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зi

зi

зi

зi

t

t

t

R t








 
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Для відновлення роботи сигналу квадрокоптера необхідно повернутися в пло-

щину передачі сигналу оператором. Найпростіше це можливо зробити по попере-

дньо переданим і записаними у пам’ять значенням сигналів по кожному з каналів: 

- ( ),  - ( ),  - ( ),  ( ),зi n зi n зi n зi nt n T t n T t n T R t n T            

де n — кількість проходжень вітки алгоритму, T — період надходженення керую-

чого сигналу з, T=20 мс. 

Таким чином квадрокоптер повертається на крок назад, у циклі знову викону-

ється перевірка сигналу з приймача на предмет виконання системи ( ). Якщо сис-

тема виконується, то на квадрокоптер ще на один крок повертається назад, і так 
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до поки сигнал не відновиться, умовою відновлення сигналу вважається виконан-

ня системи (2). 

( ) 0;

( ) 0;

( ) 0;

( ) 0.

зi

зi

зi

зi

t

t

t

R t








 






      (2) 

Була складена програма, яка буде реалізовувати зазначений вище алгоритм на 

мові C++. Програма використовує класи, функції і бібліотеки, що використову-

ються в програмному забезпеченні політного контролера APM 2.6, побудованого 

на базі Arduino Mega 2560. Програмне забезпечення політного контролера APM 

2.6 знаходиться у відкритому доступі. 

2) Завади викривлюють імпульси в фреймі сигналу. Якщо завада викривить 

імпульси в фреймі, то вони потраплять у викривленому вигляді на вхід приймача. 

В такому випадку виникає потреба відфільтрувати помилкові імпульси по кана-

лам. Провести фільтрацію можливо таким чином: необхідно зберігати у пам’яті 

параметри імпульсів по кожному з каналів і порівнювати їх з новими. Як відомо з 

інтернет-ресурсів [5, 6] квадрокоптер має обмеження по кутам тангажу і крену (3). 
0

0

( ) 60 ;

( ) 60 .
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Вихід отриманих з приймача сигналів за обмеження вважається відмовою лан-

ки передатчик-приймач. Була складена програма, в якій враховуються данні об-

меження. 

Відмови системи контролю через підвищення температури РОБД. Були за-

фіксовані відмови РОБД через перегрів. В такому випадку, необхідно створити 

систему контролю за температурою РОБД. У складі такої системи контрою буде 

датчик температури і політний контролер. 

З інтернет-ресурсу [7] відомо, що максимальна температура РОБД обмежена 

70 °C. Система контролю за температурою РОБД буде функціонувати наступним 

чином: на всіх чотирьох РОБД будуть встановлені датчики температури, 

з’єднанні з польотним контролером. При виході температури РОБД за встановле-

ні обмеження політний контролер обмежить максимально можливу тягу значен-

ням тяги зависання. Розрахуємо тягу зависання квадрокоптера: 

Rзависання = (mприймача+mпк+4∙(mРОБД+mдвигуна+mпропелера+mзажимівпропелера+ 

+mдатчикатемператури)+mрами+mакумулятора+mпроводів)∙ g=(6,4∙10
-3

+28∙10
-3

+4∙ 

∙(25,4∙10
-3

+38∙10
-3

+11∙10
-3

+5∙10
-3

)+0,485+0,261+50∙10
-3

) ∙ 9,8105= 

= 1,156∙ 9,8105= 11,3409 Н 

Максимальна тяга, розрахована за допомогою калькулятора з інтернет-ресурсу 

[8] дорівнює 37,42 Н. 

В якості датчиків температури вибрані цифрові термометри DS18B20 виробни-

цтва компанії DallasTemperature [9]. 
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Рис. 4. Блок-схема алгоритму роботи системи контролю за температурою РОБД 

Була складена програма, яка буде реалізовувати зазначений вище алгоритм на 

мові C++. 

Висновки. Проведений в роботі аналіз безвідмовності квадрокоптера і розроб-

лені алгоритми діагностики відмов квадрокоптера: ланки передатчик-приймач і 

системи контролю за температурою РОБД, дозволяють підвищити надійність, що 

дозволяє зменшити час і працезатрати на обслуговування квадрокоптера, підви-

щити значення випадкового наробітку до його відмови і, відповідно, підвищити 

економічну ефективність його багаторазового використання. 
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УДК 531.383 

ОХОТНІКОВА О. Ю. 

ПІДВИЩЕННЯ ТОЧНОСТІ ВИЗНАЧЕННЯ ПАРАМЕТРІВ КУТОВОЇ ОРІЄН-

ТАЦІЇ ТА КООРДИНАТ БПЛА 

Національний технічний університет України «Київський політехнічний інститут імені Ігоря 

Сікорського», Київ, Україна, h.okhotnikova@gmail.com 

 

    Вступ. Зростання вимог до якості навігаційного забезпечення літальних апара-

тів пояснюють появу нових підходів в області розробки навігаційних систем для 

визначення їх координат та просторової орієнтації. Поряд з відомими системами – 

інерціальними та супутниковими навігаційними системами, які активно викорис-

товуються на борту безпілотних літальних апаратів – розглядаються астрономічні 

системи. Стаття присвячена поєднанню трьох систем в одну астроінерціальну на-

вігаційну систему з метою підвищення точності роботи системи.  

    Постановка проблеми. Відомі комплексовані системи, що забезпечує високу 

точність визначення параметрів орієнтації та навігації. Вони характеризуються 

високою вартість та складністю механізмів системи. Недорогі подібні системи 

характеризуються невисокою точністю та недостатньою надійністю. 

    Аналіз останніх досягнень та публікацій. Існують системи, які поєднують у 

собі усі 3 системи: інерціальну навігаційну систему, супутникову навігаційну сис-

тему та зоряний датчик. У таких системах автономно визначаються параметри 

орієнтації та навігації та завдяки алгоритму, що закладений в бортовий обчислю-

вач. Висока точність астроінерціальних вимірювань обумовлюється якістю при-

в'язки осі візування зірок до місцевої вертикалі, яка реалізується інерціальної на-

вігаційної системою за допомогою установки платформи в горизонтальне поло-

ження або дуже точних зоряних датчиків.   

     Постановка завдання. Необхідно розробити систему, у якій повинна відбува-

тися: спільна фільтрація вимірювань зоряного координатора і БІНС для форму-

вання своєчасної інформації про орієнтацію і кутової швидкість; визначення оріє-

нтації шляхом інтегрування вимірювань ДУС та вимірювань зоряного датчика; 

розробка спостерігаючого пристрою на основі фільтру Калмана, для якого  збіль-

шена кількість параметрів вектору (кути орієнтації (крен, тангаж, рискання), наві-

гаційні параметри (широта, довгота), похибки підсистем АІНС та їх  оцінка.  

     Викладення основного матеріалу. Астроінерціальні навігаційні системи 

зазвичай представляють собою модифікацію інерціальної навігаційної системи. 

До складу системи входить додатковий пристрій збору і попередньої обробки 

астрономічної інформації, який називається зоряний датчик. 

З виходу БІНС  на вхід астровізуючого пристрою через зоряний візуючий 

об'єктив постійно надходить завжди апріорна (нескоректована) інформація про 

просторове положення осі астровізуючого пристрою та пов'язаної з нею 
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приладової системи координат АВП в інерціальну СК. В процесі обсервації зірок 

пристрій, що зчитує АВП, зчитує зображення зірок з ПЗС-матриці, одночасно 

здійснюючи фільтрацію зіркоподібних утворень. У блоці електроніки АВП 

здійснюється пошук і розпізнавання виділених об'єктів (зірок) на основі 

порівняння поточного зображення зоряного неба і зоряного каталогу, що 

зберігається в блоці електроніки. 

 

 
Рис. 1 Структурна схема роботи астроінерціальної навігаційної системи 

В бортовому обчислювачі БІНС  визначаються параметри орієнтації оптич-

ної осі астровізуючого пристрою. На основі цих параметрів формується матриця, 

яка передається в БІНС. Далі відбувається компенсація похибок БІНС за визна-

ченням кутів просторового положення (корекція включається при наявності впев-

неного прийому сигналів супутникових навігаційних систем ГЛОНАСС / GPS).  

     Інтегрована система орієнтації та навігації. У загальному випадку динамічні 

характеристики лінійної системи можуть бути описані лінійними диференційними 

рівняннями із змінними у часі коефіцієнтами. Ці рівняння можна звести в систему 

з диференційних рівнянь першого порядку. Кількість цих рівнянь рівна n. Об'єд-

навши n змінних xі(t), що описують динаміку давача, у вектор X(t), одержимо сис-

тему диференціальних рівнянь у матричному вигляді:  

                             (t) (t)X(t) B(t)U(t) G(t)W(t)X A  

де  X t  – вектор стану системи (давача);  U t   – вектор відомих вхідних 

впливів (у тому числі сигналів керування);  W t  – вектор випадкових вхідних 

впливів   A t ,  G t ,  B t  – матриці, які називаються відповідно матрицею стану, 
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матрицею керування і матрицею вхідних впливів. Допускається, що зазначені ко-

ефіцієнти можуть змінюватися в часі за відомим законом. 

Включимо у вектор стану X(t), що підлягає оцінюванню, наступні похибки 

БІНС і її чутливих елементів, що можуть змінюватися під час роботи системи 

(всього 15 компонентів): 

       T
zyxazayaxzyx mmmmmmVVVX    

де  , ,   – похибки визначення координат об’єкта; V , V , V  – 

похибки визначення швидкості об’єкта; x , y , z  – похибки визначення ку-

тової орієнтації об’єкта, aim , im   повільно мінливі випадкові складові зсувів ну-

лів мікромеханічних акселерометрів  і дрейфів датчиків кутової швидкості, побу-

дованих на мікромеханічних гіроскопах. 

Для оцінювання похибок БІНС, включених у вектор стану  X t , викорис-

товуємо методику оптимального фільтра Калмана. З урахуванням виразу для век-

тора стану похибок X(t) маємо:            

     

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

  
    

 

  
    

 

  
    

 

  
    

 

  
    

 

  
    

 

  
    

  

  
    

  

  
    

   
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

            

 

де , ,   , iV ,   – проекції прямокутних координат,  лінійної швидкості ру-

ху об'єкта та парметрів орієнтації на вісі інерційної системи координат, верхнім 

індексом "
G
" позначені параметри, вимірювані за допомогою БІНС, індексом "

S
" – 

параметри, одержані за допомогою приймача СНС, а індексом "
AS

" – параметри, 

одержані за допомогою ЗД, а V(t) - вектор випадкових шумів вимірювань прий-

мача СНС і ЗД, С- діагональна матриця з рангом 15. 

З достатньою точністю можна покласти, що похибки навігаційних визна-

чень приймача СНС та зоряного датчика vi(t) =       , є гаусівськими білими 

шумами. У результаті аналізу матриці спостережності встановлено, що її ранг до-

рівнює 15, тобто повністю спостережними є всі 15 змінних стану похибок (див. 

Рис. 1). 
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     Моделювання роботи інерціальної навігаційної системи. Реалізація алгори-

тму дискретного ОФК проходить наступним чином. Перейдемо від першого ди-

ференціального рівняння системи (1) до різницевого:  

)()()()()(),1()1( kWkBkUkGkXkkAkX    

де k = 0, 1, 2, ... – дискретний момент часу tk = k t  , t – крок дискретизації; 

X(k) = X(tk); U(k) = U(tk); W(k) = W(tk) ; k)1,+(kA  = Ф(tk+1, tk); 






1

d )(),t(k)|1+(k 1+k

k

k

t

t

GФG  ; 




1

d )(),t(k)|1+(k 1+k

k

k

t

t

BФB ; 

Ф(tk+1, tk) – фундаментальна матриця системи.  

З огляду на те, що величина 1t  набагато менше власних частот системи 

(власних значень матриці A) і припускаємо, що на інтервалі дискретизації матриці 

коефіцієнтів A , G , B  приблизно постійні, матриці A , G , B будуть визначати-

ся більш простими виразами: 

AtIA             GtG                BΔtΔB   

де I - одинична матриця. 

Для оцінювання похибок БІНС, включених у вектор стану X(t), 

використовуємо стандартну процедуру дискретного оптимального 

фільтра Калмана . 

Матриці дисперсій випадкових процесів W(k) і V(k) (Qi і Ri – відповідно), 

формуємо наступним чином:  

][ 321321321321  qqqqqqqqqqqqdiagQ aaaaaai   

Ri  ==        
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 t ; 
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D
q








2
 t , (i=13), aiD , iD   дисперсії повільно 

мінливих випадкових складових зсувів нулів акселерометрів aim  і дрейфів 

ДКШ im .  

При моделюванні роботи системи були використані наступні чисельні зна-

чення параметрів, що входять у рівняння похибок БІНС і матриці дисперсій Qi, Ri 

та наведені в таблиці 1. 

 
Таблиця 1 

Параметри імітаційного моделювання 

Назва параметру Величина 

Дисперсія похибки приймача СНС v1(t) у визначенні широти 9 м
2
 

Дисперсія похибки приймача СНС v1(t) у визначенні довготи 16 м
2
 

Дисперсія похибки приймача СНС v1(t) у визначенні висоти 49 м
2
 

Дисперсія похибки приймача СНС vi(t) (i=4..6) у визначенні швидкості 

об'єкта 

2.510
3

 м
2 
/с

2
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Точність оптичних вимірів         зоряного датчика 25/30 (кут.с) 

Точність, σ 0,1 град. 

Максимальна кутова швидкість 32 кут/с 

Дисперсії шумів виміру )(tai  акселерометрів aiq  2,2510
6

 м
2 
/с

4
 (i=1..3) 

Дисперсії шумів виміру )(ti  ДКШ q i  610
-8

 с
2

 (i=1..3) 

Дисперсії повільно мінливих випадкових складових aim  зсуву нулів аксе-

лерометрів Dai 

0.2025 с
2

 (i=13) 

Інтервали кореляції повільно мінливих випадкових складових aim  зсуву 

нулів акселерометрів  ai 

10000 c (i=13) 

Дисперсії повільно мінливих випадкових складових im  дрейфів ДКШ 

Di 

1,3 10
 5
 (/год)

2
 (i=1..3) 

Інтервали кореляції мінливих випадкових складових im  дрейфів ДКШ 

i 

2000 c (i=13) 

 

На рис. 2 – рис. 4 представлені результати моделювання роботи ОФК по ви-

значенню похибок БІНС з коррекцією СНС та АВП, включених у вектор стану 

похибки координат та кутів орієнтації X(t)  : 

 

 

Рис. 2 Похибка визначення координати    

 

Рис.3 Похибка визначення координати     
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Рис.4 Похибка визначення координати   

На рис. 5 – рис. 7 зображено графіки оцінки похибок кутової орієнтації 

об’єкта. Була промодельована система при  t=1000 c, щоби показати надійність та 

точність системи. 

 

Рис. 5 Похибка  кутової орієнтації x    

 

Рис. 6 Похибка кутової орієнтації y  

 

Рис. 7  Похибка кутової орієнтації z  

     Висновки. Вперше розроблені алгоритм роботи астроінерціальної навігаційної 

системи та створене програмне забезпечення, що імітує роботу даної системи, у 

якої у вектор стану похибок Калманівського спостерігача  введено 3 додаткові па-

раметри кутової орієнтації.  

Імітаційне моделювання роботи системи підтвердило адекватність розроблених 

математичних моделей та вірність запропонованого алгоритму, що відображає 
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підвищення точності та швидкодії.  Після моделювання роботи системи у режимі 

АВП-БІНС-СНС - визначення прямокутних координат рухомого об’єкта склада-

ють:  3 м по координаті  , 1м по -координаті   та не більше 4 м по координаті  . 

Похибки кутової орієнтації рухомого об’єкта склали близько наступні: 6·     

градусів (21.6”) по по  параметру x ,  3·     градусів по y (10.82”),  1,5·     

по  параметру z   (5,4”). 
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 Постановка проблеми. Проблема визначення відносної висоти місця розташу-

вання об’єкта - одна з нагальних під час розв’язання навігаційної задачі, зокрема 

безпілотних літальних апаратів. Точне значення відносної висоти об’єкта  є необ-

хідним при переході з однієї системи координат в іншу користуючись перетво-

ренням Гельмерта. На результат вимірювання барометричного висотоміра суттєво 

впливають зміни погодних умов, що призводить до похибки визначення висоти. 

Супутникова навігаційна система не є автономною, та піддається впливу переш-

код. Комплексована система позбавлена цих недоліків. 

     Постановка задачі. Мета проекту – визначення відносної висоти місця розта-

шування об’єкта за допомогою використання комплексованої системи з більшою 

точністю, в порівнянні з використанням окремо барометричного висотоміра, чи 

окремо супутникової навігаційної системи . 

В ході проектування була складена та описана структурна схема комплексного 

каналу вимірювання висоти, описана математична модель похибок барометричного 

висотоміра та супутникової навігаційної системи, розроблена модель фільтра Кал-

мана першого порядку для оцінки похибки барометричного висотоміра.  

https://vk.com/write?email=oleksandr.prokhorchuk@gmail.com
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     Математична модель похибки барометричного висотоміра. Похибка баро-

метричного висотоміра (БВ) у визначенні відносної висоти ЛА згідно літератур-

них джерел [2, 3]  може бути описана співвідношенням вигляду: 

                                                                  (1) 

Де,    - систематичне зміщення нуля БВ, що головним чином виникає через різ-

ницю висот між барометром і антеною GPS та різницею умов навколишнього се-

редовища при калібруванні та при запуску вимірювань. 

          - дрейф БВ, що головним чином виникає через зміну погодніх умов в 

період вимірювання (коливання тиску та температури навколишнього середови-

ща). На рис. 1 показана блок-схема моделі дрейфу БВ [4]. 

 
Рис. 1. Блок-схема моделі дрейфу БВ 

Характер дрейфу БВ моделюється як експоненціально-корельований випадковий 

процес, що описується кореляційною функцією виду: 

     
                                                                (2) 

Дрейф БВ представлений як вихід системи першого порядку на вхід якої подаєть-

ся білий гаусівський шум (БШ)      з одиничною інтенсивністю [1]. Дисперсія 

випадкового процесу (D) та коефіцієнт затухання кореляційної функції ( ) визна-

чаються аналізом реальної інформації з БВ. Динамічне рівняння в неперервному 

часі, що описує дрейф БВ, може бути безпосередньо отримане з передатньої фун-

кції формуючого фільтра. 

    
                                                              (3) 

 Схема комплексного каналу вимірювання висоти. У даній роботі для ство-

рення комплексного каналу вимірювання висоти (ККВВ) використовується ком-

пенсаційна схема комплексування навігаційних систем. Цей спосіб оснований на 

формуванні різниці сигналів  вимірювань БВ і СНС, згідно якому із розглядання 

виключаються сам навігаційний параметр (висота).  
 

 
Рис. 2. Структурна схема ККВВ 

В фільтрі Калмана закладена модель похибок БВ і СНС, степінь подібності якої 

визначається вимогами по точності визначення навігаційного параметра Н (висо-
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та), що визначаються за допомогою комплексованої системи. Фільтр Калмана 

призначений для визначення оцінки похибки визначення відносної висоти баро-

метричним висотоміром. Згідно структурній схемі ККВВ математична модель ве-

личини, шо надходить в фільтр Калмана має вигляд:          

 

                      

                                                         (4) 

                 

Де,        - результат вимірювання барометричного висотоміра в момент часу 

 .         - результат вимірювання висоти за допомогою СНС в момент часу  . 

        – похибка визначення висоти за допомогою СНС в момент часу  . 

Модель фільтра Калмана першого порядку для оцінки похибки баромет-

ричного висотоміра. Дискретна модель рівняння стану, в векторно-матричній 

формі, отримана з динамічного рівняння яке описує дрейф БВ має вигляд: 

                                                        (5) 

Де,               – вектор стану системи.                  – перехі-

дна матриця стану системи.                  – перехідна матриця збу-

рення.      – вектор збурення.      приймається за гаусівський дискретний бі-

лий шум з нульовим математичним очікуванням і постійною дисперсією Q. Т – 

період дискретизації. 

Відповідно до структурної схеми ККВВ, рівняння вимірювання яке надходить в 

ФК має вигляд. 

                                                        (6) 

Де,          – матриця вимірювання.                  – матриця 

шумів вимірювання.        приймається за гаусівський дискретний білий шум з 

нульовим математичним очікуванням і постійною дисперсією R. 

Отже, представимо згідно літературного джерела [1] рівняння оптимального 

ФК в послідовності їх визначення: 

                                                                    
                         ;                                  (7) 

 

                    
                

                              
;                                         (8) 

 

                                                       (9) 

 

                                                                                    (10) 

 

                                                                                        (11) 

 

                                                                                (12) 

 

                                                              (13) 
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Дисперсію величини яку необхідно оцінити, дисперсію похибки БВ в нашому 

випадку,    візьмемо як деяку константу  , що визначається аналізом похибки 

вимірювання БВ. Зазвичай величина         дорівнює математичному очікуванню 

параметра, що оцінюється за допомогою ФК (математичне очікування похибки 

БВ у нашому випадку          ).  

Результати роботи ККВВ наведені на рис. 5, де червоним кольором показаній 

результат вимірювання за допомогою ККВВ, синій колір – результат вимірювання 

БВ, бірюзовий колір – результат вимірювання СНС, зелений колір – істинне зна-

чення висоти відносно рівня моря.  

 
Рис. 5. Результати роботи ККВВ 

 

Висновки. Результати моделювання показали, що робота комплексованої сис-

теми дає більш точні результати ніж робота окремо БВ чи СНС, підтвердженням є 

отримані СКО похибки БВ            , СКО похибки СНС              та 

СКО похибки ККВВ              .  
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Вступ.  

Сучасний рівень розвитку науки і технологій зумовив широке застосування мі-

кромеханічних гіроскопів (ММГ) як основних масових чутливих елементів систем 

керування, навігації та орієнтації рухомих об'єктів.  

Використання чутливих елементів на мікроелектромеханічних технологіях об-

межене їх значними за рівнем шумів [1,2 ], що зумовлює швидке наростання по-

хибки в часі та обмежений період автономного використання систем орієнтації та 

керування, побудованих на МЕМС-сенсорах [2,3]. При спостерігаємості дрейфу 

МЕМС-гіроскопа (ММГ) можлива його компенсація [2]. Основною причиною на-

ростаючої похибки системи орієнтації на ММГ є низькочастотна складова випад-

кової складової вихідного сигналу гіроскопа [2]. Її компенсація в часі давала б 

змогу підвищити точність систем навігації та керування на ММГ та збільшити час 

їх автономної роботи. Наявність адекватної математичної моделі як самого вібра-

ційного гіроскопу, так і його вихідного сигналу, підвищує якість синтезу системи 

керування та можливість збільшення точності.  

Результати дослідження. На основі експериментальних досліджень виявлено 

характер випадкових складових вихідного сигналу ММГ типу ADXRS401. Вста-

новлена наявність низькочастотних випадкових гармонік в його віхідному сигна-

лі. Так, низько частотні випадкові гармоніки нульового сигналу визначають 

точність ММГ, але через їх переважаючу та велику амплітуду, вони впливають і 

на чутливість сенсора. 

В ході роботи було проведено аналогічне дослідження нульового вихідного 

сигналу ММГ на бізі mpu 92/65 arduino, та отримана характеристикика похибок 

нульового сигналу.  В таблиці 1 показано характеристики (частота і амплітуда) що 

аналогічні до попередньго дослідження [9]. 

mailto:viridisfrog@ukr.net
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Таблиця 1. 

Характеристика низькочастотних гармонік у вихідному сигналі ММГ на бізі 

mpu 92/65 arduino. 

 
 Реалізація 1 

 
          

Частота, ГЦ 0 0,001388883 0,002777766 0,004166649 0,005555532 0,006944 

Aмплітуда 1 0,003490643 0,002271591 0,000614041 0,001529109 0,001526 

       

Реалізація 2            

Частота, ГЦ 0 0,001388889 0,002777778 0,004166667 0,005555556 0,006944 

Aмплітуда 1 0,002285402 0,001833225 0,001718249 0,000922044 0,000967 

       

Реалізація 3            

Частота, ГЦ 0 0,001388889 0,002777778 0,004166667 0,005555556 0,006944 

Aмплітуда 1 0,00334574 0,002513708 0,001544088 0,001516234 0,000514 

 

Порівняльний аналіз обох досліджень показує схожі спектральні характерис-

тики (рис. 1-2.) в якісному відношенні, та деяку закономірність повторюваності 

частот низькочастотних гармонік в кожному досліджуваному ММГ. 

 
Рис. 1. Спектр вихідного нульового сигналу ММГ ADXRS401. 
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Рис. 2. Спектр вихідного нульового сигналу ММГ на бізі mpu 92/65 arduino. 
 

Висновки.  В ході роботи було проведено дослідження нульового вихідного сигналу 

ММГ ADXRS401 та ММГ на бізі mpu 92/65 arduino, та отримано характеристикики їх вихідних 

нульових сигналів. Проаналізуваши результаті можна висунути гіпотезу що частоти шумів в ни-

зько-частотному діапазоні можуть повтроюватися в ММГ від запуску до запуску. 
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Вступ. В КП СПБ «Арсенал» виготовляються навігаційні МКА з кремнієвим 

чутливим елементом та ємнісним датчиком положення типу «АКС-05», які засто-

совуються в якості базових датчиків первинної вимірювальної інформації у без-

платформних інерціальних навігаційних системах (БІНС) різного виду базування. 

Відомо, що МКА в значній степені визначають точність задач, що вирішується 

цими системами [1]. Метрологічні характеристики акселерометра АКС-05 не пос-

тупаються характеристикам кращих навігаційних МКА типу QA-3000 (Honeywell, 

США), А-18 (АТ «РПКБ», Росія), АК-6 (НВО «Авіаприлад», Росія), SRJ-01 (КНР). 

В стандарті [2] пропонується до основних статичних метрологічних характери-

стик МКА відносити індивідуальні коефіцієнти його ФП і ММП. При цьому під 

ФП та ММП розуміють прийняті для даного типу МКА функціональні залежності 

вихідного сигналу акселерометра від вимірюваної проекції вдаваного лінійного 

прискорення та величин, що діють на МКА при проведенні вимірювання. 

Математична модель метрологічних характеристик навігаційного МКА. 

Базуючись на рекомендаціях стандарту [2] та статті [3], на підприємстві прийнято 

для МКА наступний вигляд його ФП та ММП: 

 ФП в одиницях вихідного сигналу 

                         
2

0 1 2 0 0
3

3i i i pД pY K K a K a K a M a M a      ,                          (1) 

 ММП в одиницях вимірюваного уявного лінійного прискорення 

                  

2
0 1 2 0

1

3
3

( )І
i i i i o p p

ДY Y
a k k a k a k a m a m a

K



       ,                   (2) 

де ДY  – дійсна індивідуальна ФП МКА; 1 10 iY K a  – ідеальна ФП (без похибок); 

0K  , 0k   – відповідно зміщення нуля (ЗН) МКА та адитивні похибки ЗН; 10K , 1K  

– ідеальний та дійсний масштабний коефіцієнт (МК) МКА; ia  – вимірювана про-

екція уявного прискорення на вимірювальну вісь (ВВ) МКА; 2K , 3K  – системати-

чні коефіцієнти нелінійності ФП; 0 0( )p pM a M a  – адитивна похибка від перехре-

сної чутливості; 1k  – мультиплікативні похибки КП; 2k , 3k  – систематичні коефі-

цієнти нелінійності ММП; om , pm  – похибки базової площини. 

На підставі результатів, отриманих в статті [3] ММП МКА прийнята у вигляді: 

http://freemail.ukr.net/q/start
mailto:info@arsenalcdb.com.ua
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де 0Hk  – значення ЗН, що паспортизується; 1(2)T  – температурні коефіцієнти 

ЗН, що паспортизуються; 0Bk  – нестабільність ЗН від пуску до пуску; 0 Дk  – не-

стабільність ЗН в пуску; 0Фk  – низькочастотні флуктуації; 1k  – довготривала не-

стабільність МК; 1(2)T  – температурні коефіцієнти МК, що паспортизуються; 

1(2)T  – температурні коефіцієнти базової площини МКА, що паспортизуються. 

Коефіцієнти ФП та ММП, визначаються та паспортизуються за результатами 

приймально-здавальних випробувань МКА. Всі систематичні похибки алгоритмі-

чно компенсуються у складі БІНС по моделям, наведеним в статті [3]. 

Методики та результати дослідження метрологічних характеристик на-

вігаційного МКА. В КП СПБ «Арсенал» освоєні методики випробувань МКА. 

Експериментальне дослідження метрологічних характеристик МКА проводиться 

на прецизійних стендах (рис. 1), які задовольняють пред’явленим технічним ви-

могам та дозволяють визначити всі параметри прийнятої ФП (1) та ММП (3) МКА 

за власними методиками. 

На стенді, що представлений на рис. 1.а, проводяться статичне калібрування та 

температурні випробування МКА методом його тестових поворотів в гравітацій-

ному полі Землі. Методика калібрування АК передбачає багатократне високоточ-

не задання за допомогою оптичної ділильної головки (ОДГ) необхідних кутових 

тестових положень ВВ МКА відносно площини горизонту в діапазоні робочих 

температур, та високоточне вимірювання вольтметром вихідних сигналів МКА в 

цих тестових положеннях. По результатам цих вимірювань оцінюються система-

тичні складові ФП та ММП МКА. Після цього проводяться довготривалі та коро-

ткі запуски МКА. По результатам вимірювання вихідних сигналів МКА в цих за-

пусках оцінюють складові його випадкових похибок ЗН. 
 

 
а) 

 
б) 

 
в) 

Рис. 1. Стенди для випробувань МКА 
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Стенд, що представлений на рис. 1.б, призначений для перевірки і контролю 

динамічних параметрів МКА та побудови його амплітудно-частотних характерис-

тик. Методика визначення динамічних характеристик МКА зводиться до реєстра-

ції і подальшої обробки реакції МКА, що випробовується, на синусоїдальне прис-

корення з амплітудою 1g в діапазоні частот 20-2000 Гц. З отриманого файлу вихі-

дних сигналів МКА знаходиться значення частоти, що відповідає рівню -3дБ, яка 

є смугою пропускання МКА. Максимум АЧХ (показник коливальності) визнача-

ється як відношення максимального значення АЧХ МКА до значення АЧХ на ча-

стоті 20 Гц. 

На стенді, що представлений на рис. 1.в, проводяться визначення діапазону ви-

мірювань МКА та перевірки відхилення від лінійності ФП у діапазоні вимірювань 

МКА. На центрифузі відтворюються додатні та від’ємні прискорення та по вихід-

ному сигналу МКА за допомогою апроксимації оцінюється коефіцієнти квадрати-

чної 2k  та кубічної 3k  нелінійності ФП у діапазоні вимірювань МКА. 

На рис. 2…4 представлені, як приклад, графіки вихідних сигналів з МКА    

АКС-05,  по яким визначаються точностні характеристики МКА (рис. 2, 4), та йо-

го АЧХ (рис. 3). 
 

 
а) 

 

 
б) 

Рис. 2. Вихідні сигнали МКА, що використовуються для оцінки: а) б- нестабільності зміщення нуля (ЗН) 

в запуску; б) - нестабільності ЗН від запуску до запуску 
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Рис. 3. АЧХ МКА 

 

 

Рис. 4. Відхилення від лінійності ФП МКА 

В таблиці наведено порівняння основних технічних характеристик МКА    

АКС-05М виробництва КП СПБ «Арсенал» та характеристик МКА навігаційного 

класу закордонних виробників. 

 
 

Таблиця 

Характеристики МКА різних виробників 

Найменування характеристики 
АКС-05М 

(Україна) 

QA-3000 

(США) 

А-18 

(Росія) 

SRJ-01  

(КНР) 

Діапазон вимірювання, g ±45 ±60 ±25 ±35 

Нестабільність ЗН, g ±1,5·10
-5

 ±4·10
-5

 ±3·10
-5

 ±3·10
-5

 

Випадкова похибка МК, ppm ≤50 80…250 200 30 

Діапазон робочих температур, ºС -40…+85 -55…+95 -60…+80 -40…+80 

Температурний коефіцієнт ЗН в діапазоні робо-

чих температур, g/ºC 
2…5·10

-5
 1,5·10

-5
 3·10

-5
 3·10

-5
 

Температурний коефіцієнт МК в діапазоні ро-

бочих температур, ppm/ºC 
≤50 120 200 50 

Смуга пропускання, Гц ≥1200 ≥300 ≥200 ≥1000 
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Висновки. Порівняння основних параметрів МКА свідчать, що акселерометр 

виробництва КП СПБ «Арсенал» за своїми основними параметрами не поступа-

ється закордонним аналогам, а за деякими параметрами випереджає зразки визна-

них у світі лідерів у створенні навігаційних акселерометрів. 

Представлені у доповіді методики експериментальних досліджень МКА є уні-

версальними та можуть бути рекомендовані для проведення експериментальних 

випробувань навігаційних акселерометрів. 
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Актуальність. На даний час не має БпЛА вертольотного типу зі зміненими за-

кінцівками. Існуючі форми, що використовуються на великих вертольотах не під-

ходять для них, так як число Рейнольдса відрізняється на порядок, що зумовлює 

інший характер обтікання. 

Нові технічні результати. Результатом синтезу форми, є нова геометрія закін-

ціки лопаті несучого гвинта, яка має кращі характеристики як по рівню шуму так і 

ефективності в цілому, за звичайну прямокутну і таку, яка використовується на 

повнорозмірних апаратах. 

Практична застосованість. БпЛА з такими закінцівками мають менший радіус 

помітності у разі використання у військових цілях. У разі використання для гро-

мадського сектору, наприклад, відеозйомки, збільшується цінність звуку знятого з 

борту ЛА, так як він менше перекривається шумом гвинта. Також, взагалом, з 

меншим рівнем шуму знижується психологічне навантаження на оператора БпЛА 

і інших людей, які знаходяться поряд з працюючою машиною. 

Постановка проблеми. Шляхом комп’ютерного моделювання продувок лопа-

тей несучого гвинта БпЛА вертольотного типу, с закінцівками різних форм в пла-

не и в поперечному перерізі, підібрати таку геометричну модель, котра знизить 

рівень шуму від кінцевих вихорів [1], і по характеристикам буде кращою за пря-

мокутну лопать. Порівняння провести с закінцівками лопатей повнорозмірних ве-

ртольотів.  

 Формулювання мети доповіді. С метою дослідження взаємодії лопатей у ви-

хровому сліді використана модель базової лопаті с можливістю зміни (підбору) 

форми закінцівки на відносному радіусі 0,8-1,0. Рядові зміни виконуються шля-

хом підбору аеродинамічного профілю кінцевої частини, стрілоподібності (прямої 

і зворотної), кручення, звуження і форми у плані. [2] 

Моделювання обтікання Для попередньої оцінки ефективності форми за-

кінцівки, моделювання обтікання виконується зі спрощенням, щоб візуалізувати 

вихорі, що сходять з лопаті. Опускається обертання гвинта, і викликана цим взає-

модія лопаті що доганяє зі збуреннями, викликаними лопаттю що йде попереду і 

не приймається до уваги ефект підсмоктування, котрий змінює реальний кут ата-

ки, що не співпадає з кутом установки, що ускладнило б розгляд задачі. Також 

швидкість вздовж розмаху закінцівки береться постійною. 

Одною з програм, що реалізують можливість моделювання гідродинаміч-

них процесів  методами CFD, являється програмний продукт Flo EFD for CATIA 



ФАКУЛЬТЕТ АВІАЦІЙНИХ І КОСМІЧНИХ СИСТЕМ КПІ ІМ. ІГОРЯ СІКОРСЬКОГО 

Науково-технічна конференція викладачів, науковців, аспірантів та студентів, присвячена Дню Науки, 30 – 31 травня 2017 року    70 

 

V5, котрий був застосований у якості інструменту для досліджень у даній роботі. 

У програмі Flo EFD розв’язуються рівняння збереження маси, імпульсу, енергії і 

інших відповідних характеристик потоку з використанням метода кінцевих 

об’ємів (МКО) у центрі комірки розрахункової сітки. Важливою властивістю 

МКО являється те, що у ньому закладено точне інтегральне збереження таких ве-

личин, як маса, кількість руху і енергія на будь-якій групі контрольних об’ємів, а 

відтак, і на всій розрахунковій області. Ця властивість проявляється при будь-

якому числі вузлових точок. Таким чином, навіть рішення на грубій сітці задово-

льняє поставлену задачу. [3] 

Висновок 

Шляхом комп’ютерного моделювання ми порівняли характеристики лопа-

тей з різними закінцівками і підібрали таку форму закінцівки лопаті несучого 

гвинта для БпЛА вертольотного типу (рис. 1), з корисним навантаженням 5-20 кг, 

котра зменшить рівень шуму що створюється, у порівнянні з відомими рішеннями 

що використовуються.  

 
Рис.1 Підібрана форма закінцівки 

Для отримання величини зменшення шуму,  провести натурні випробуван-

ня, на стенді, з використання закінцівок підібраної форми, виготовлених, методом 

3D друку, що позволяє швидко виготовити деталі лопаті без використання базової 

пресформи. 
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Постановка проблеми. Найбільш актуальною з наукових і прикладних проблем 

протягом останніх п’ятдесяти років є збереження енергоресурсів. У галузі літакобу-

дування цю проблему вирішують шляхом покращення тактико-технічних характери-

стик літальних апаратів (ЛА), а саме критерію максимальної аеродинамічної якості. 

Так як класична схема ЛА вивчена ретельно, увагу слід приділити оптимізації нетра-

диційних схем. Дана робота присвячена аеродинамічній схемі «тандем», що згідно 

аналізу аналогів набула розповсюдження серед безпілотних літальних апаратів 

(БпЛА), при чому її поширення прискорюється, а різноманіття конструктивних 

рішень свідчить про недостатній рівень оптимізації подібних компоновок. Метою 

дослідження є оптимізація геометричних параметрів ЛА схеми «тандем» за критері-

єм максимальної аеродинамічної якості при збереженні поздовжньої стійкості.  

Аналіз відомих реалізацій ЛА аеродинамічної схеми «тандем». Для вибору діа-

пазону раціональних параметрів ЛА схеми «тандем» були проаналізовані численні 

аналоги, кількість яких збільшується фактично з кожним роком, їх геометричні 

параметри та отримані льотні характеристики. Серед найбільш успішних літаків та 

безпілотних літальних апаратів (БЛА) слід зазначити такі: «Quickie» [1] (1977 р.; 

успішність розробки забезпечується використанням новітніх конструкційних матері-

алів, що дозволяють забезпечити високу якість поверхні ЛА та застосувати точні 

ламінаризовані аеродинамічні профілі); «А-8»  (1985 р.; – літак виготовлено повніс-

тю з пластику); АТТТ [2] (1987 р.; відмінні характеристики вкороченого зльоту і 

посадки забезпечуються аеродинамічною компоновкою з трьома несучими поверх-

нями, два тандемно розташованих крила і Т-подібне оперення); «Proteus» (1998 р.; 

особливістю аеродинамічної компоновки є те, що переднє крило меншого розмаху та 

видовження, розташоване вище заднього; крила великого видовження забезпечують 

близько 18 годин польоту на висоті 19,8 км); «Quad Tilt Rotor» [3] (маса корисного 

навантаження 26 т; зліт відбувається за допомогою чотирьох несучих гвинтів, роз-

ташованих на кінцях консолей, при цьому вісі двигунів орієнтовані вертикально); 

БЛА «Draganfly Tango» [4] (використані кінцеві аеродинамічні поверхні на обох 

крилах, V-подібне оперення, частину функцій якого виконують КАПи, та тягнучий 

гвинт; БЛА «Switchblade» (розроблений для трубного старту, має крила, що розкла-

даються після запуску); БЛА «Coyote» (конструкція БЛА розкладна, призначена для 

трубного старту); БЛА «Piranha» (аналогічна «Coyote» розкладна конструкція з 

переднім крилом на верхній поверхні та заднім крилом – на нижній поверхні фюзе-

ляжу, двокільовим складаним оперенням); БЛА «United 40 MALE UAV» (великий 

БЛА із заявленою аеродинамічною якістю 43, що є унікальним для моторизованих 

літальних апаратів); БЛА «Поиск-2» (динамічна стійкість ЛА в приземному турбу-
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лентному шарі атмосфери, високі маневреність та аеродинамічна якість в широкому 

діапазоні кутів атаки та центрівок); «Інспектор-1» та «Пчелка» (виробництва 

«ХАІ»); «Eraole»  (двомісний літак з гібридної електричною силовою установкою з 

25% сонячної і 75% водню); «The Pterosaur» (концепт, що поєднує маневреність, 

широкий діапазон швидкостей, вертикальний або короткий зліт/посадку). 

Формулювання мети доповіді. Метою дослідження є оптимізація геометричних 

параметрів ЛА схеми «тандем» за критерієм максимальної аеродинамічної якості 

при збереженні поздовжньої стійкості. Об’єктом дослідження є процес обтікання 

повітрям літального апарата схеми «тандем». Предметом дослідження є аеродинамі-

чні характеристики ЛА схеми «тандем». Для дослідження необхідне проведення 

повного факторного експерименту.  

Об'єкт і програма дослідження. Профілі переднього і заднього крил SD8040, 

встановлені з кутом деградації Δψ = φ2 - φ1 =-2
о
.Така геометрія продемонструвала 

найвищу аеродинамічну якість і можливість балансування без втрат в крейсерському 

режимі та стійкість на великих кутах атаки під час попереднього дослідження. Хор-

ди крил обрано однаковими b1=b2=0,15 м, що при швидкості V=25 м/с відповідає 

числу Рейнольдса за хордою одного крила Re=250 000. Висота коробки крил  h0=b1 і 

поздовжнє винесення  lx=5b характерні за оглядом аналогів для ЛА схеми «тандем» з 

високою аеродинамічною якістю. Розмах переднього крила l1=10b1, розмах заднього 

– l2=0,9; 1,0; 1,1; 1,2l1. Геометричне кручення не застосовувалось, так як для малих 

БпЛА недоцільно. Кути поперечного V переднього та заднього крил обрані однако-

вими за модулем, але протилежного знаку – це дозволяє зберегти поперечну стій-

кість ЛА – і змінювались від нуля до значення, що відповідає максимальній аероди-

намічній якості. 
Основна частина. Для дослідження значної кількості компоновок недоцільно ви-

користовувати складні методи експериментальної аеродинаміки або розв’язання 

рівнянь Нав'є-Стокса. В якості метода дослідження обрано аналітично-

розрахунковий метод, апробований на результатах експерименту в аеродинамічній 

трубі. Метод дозволяє визначати залежності коефіцієнтів підіймальної сили, сили 

опору, моментних характеристик від кутів атаки і ковзання. При цьому на відміну 

від попередніх аналітичних методів враховуються кути V-подібності обох крил, що 

суттєво впливають на інтерференцію несучих поверхонь. Аеродинамічні характерис-

тики фюзеляжу та вертикального оперення взято з матеріалів трубних випробувань . 
Для кожного розрахункового випадку підбиралась така центрівка, що забезпечує 

прийнятний рівень ступеня поздовжньої статичної стійкості та незначні балансува-

льні втрати в крейсерському режимі. 
Для дослідження використано аналітичний метод, апробований на результатах ви-

пробувань в аеродинамічній трубі. Аеродинамічний профіль обрано такий, що за 

результатами числових розрахунків показав при даному числі Рейнольдса 

(Re=250 000, обчисленому за хордою одного крила) високу аеродинамічну якість та 

коефіцієнт підіймальної сили. Кут деградації (різницю між кутами установлення 

переднього і заднього крил) та центрівку ЛА визначено з умови забезпечення поздо-

вжньої стійкості в широкому діапазоні кутів атаки, включаючи закритичні, та умови 

забезпечення нульових балансувальних втрат на крейсерському режимі. З огляду 
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аналогів обрано характерні співвідношення компоновки: переднє крило високоплан, 

заднє – низькоплан, хорди крил однакові b, висота коробки крил h=b, поздовжнє 

винесення lx=5b, розмах переднього крила l1=10b, розмах заднього – змінний. Геоме-

тричне кручення не застосовувалось, так як недоцільно для малих БпЛА. Кути попе-

речного V переднього та заднього крил обрані однаковими за модулем, але протиле-

жного знаку – це дозволяє зберегти поперечну стійкість ЛА – і змінювались від нуля 

до значення, що відповідає максимальній аеродинамічній якості.  

  
рис. 1. 

При появі додатного кута V-подібності переднього крила (ψ1 > 0
о
) та від’ємного – 

у заднього крила (ψ2 < 0
о
) кінцеві вихори віддаляються, негативна інтерференція 

крил (скіс потоку на задньому крилі та опір взаємоіндукції) знижується, K max  зрос-

тає та досягає максимуму при ψ1 = +20
о
, ψ2 = -20

о
. Залежність Kmax від співвідно-

шення l1/l2  та ψ1, |ψ2| показана  рис. 1 При цьому фокус компоновки зміщується 

назад, адже заднє крило стає більш несучим, і шляхом підбору центрівки можливе 

досягнення незмінного ступеня поздовжньої статичної стійкості 24.0yC

zm . Однак 

недоліком є збільшення балансувальних втрат та зниження максимального коефіціє-

нта підіймальної сили Сy max, що збільшує мінімальну швидкість та звужує діапазон 

швидкостей польоту ЛА, тому доцільно обрати параметри з меншими за модулем 

кутами поперечного V. 
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рис. 2. Вихідна та отримана комповки 

Висновки. Виходячи з огляду аналогів можна зробити висновок, що аеродинамі-

чна схема «тандем» знайшла свою нішу в галузі мікро-БпЛА різного призначен-

ня.Проведено повний факторний експеримент і визначено геометричні параметри 

ЛА схеми «тандем», що забезпечують максимальне значення аеродинамічної якості 

при збереженні поздовжньої стійкості. При визначенні аеродинамічної якості слід 

зазначити важливість врахування балансувальних втрат. 
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УДК 629.735 

КРИВОХАТЬКО И.С. 

ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ УГЛА ПОПЕРЕЧНОГО V КРЫЛА НА АЭ-
РОДИНАМИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ ЛА СХЕМЫ «ТАНДЕМ» ЧИС-

ЛЕННЫМИ МЕТОДАМИ 

ГП «Антонов», Киев, Украина, elijah@ukr.net 

 

Постановка проблемы. Определение оптимальных или рациональных параме-

тров компоновки летательного аппарата (ЛА) особенно актуально для схемы «та-

ндем», которая представляет собой более сложную систему, чем традиционная 

схема ввиду интерференции несущих поверхностей. 

Анализ предыдущих исследований. До последнего времени в открытых исто-

чниках встречались лишь качественные рекомендации к выбору углов поперечно-

го V крыльев ЛА схемы «тандем» [1]. Ранее была проведена оптимизация компо-

новки ЛА схемы «тандем» аналитическими методами 2], а также эксперименталь-

ные исследования с различными углами поперечного V заднего крыла [3].  

Цель. В данном исследовании влияние углов поперечного V на аэродинамиче-

ские характеристики ЛА определено численными методами. 

Объект и программа испытаний. Объектом испытаний является левые консо-

ли крыльев ЛА схемы «тандем». Профиль передней (ПК) и задней (ЗК) консолей 

одинаков – SD 8040 с относительной толщиной 10 %. Хорда 150 мм. Вынос про-

филей 750 мм, высота – 150 мм. Угол деградации –2 градуса (вращение переднего 

профиля относительно хвостика). Полуразмах ПК 750 мм, размах ЗК 900 мм. 

Крылья прямоугольные в плане, без крутки. Законцовки построены по способу 

ЦАГИ (окружности между точками верхнего и нижнего контура). 

Углы поперечного V переднего и заднего крыла рассмотрены одинаковые по 

абсолютной величине и противоположные по знаку: ψ=0, 10, 15, 20°. Эксперимен-

тально показано, что отрицательные углы поперечного V заднего крыла приводят 

к повышению аэродинамического качества, но также и к потере поперечной 

устойчивости ЛА. 

Исследованы углы атаки, отсчитанные от хорды ЗК, равные 0, 5, 10 и так далее 

до падения коэффициента подъемной силы, т.е. до первого закритического значе-

ния угла атаки. 

Методы. Скорость потока V=25 м/с (число Рейнольдса, вычисленное по хорде 

одного крыла, Re=2,5·10
5
), атмосферное давление p=101 325 Па, температура 

t=15 °С, начальная степень турбулентности ε=0,05 %, масштаб турбулентности 

lтурб=0,01 м, условная шероховатость поверхности δ=0,05 мм, модель вязкости Са-

терленда, модель турбулентности Ментера (k-omega SST), что рекомендовано для 

широкого диапазона углов атаки [4, 5]. 

Неструктурированная сетка построена в приложении ICEM CFD со следующи-

ми параметрами. Максимальный размер ячейки: крыло 10 мм, законцовки – 1 мм, 

кривые передних кромок 0,2 мм, задних – 0,5 мм. Размер объемных элементов 

1000 мм за исключением области в окрестностях крыльев, в которых задана по-
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вышенная плотность сетки (максимальный линейный размер элемента по 20 мм), 

которая находится на расстоянии 20 мм по ох, оу от крыла и линейно между кон-

солями (рис. 1). Для угла поперечного V 10° и больше смещены точки границ по-

вышенной плотности. Пограничный слой моделирован одним призматическим 

слоем высотой 1 мм. В приложении Fluent тетраэдро-призматическая сетка конве-

ртирована в многогранную (polyhedra) для более быстрого и точного расчета.  

Коэффициенты сил и моментов сведены к площадь двух полукрыльев 

0,2475 м
2
. Коэффициент момента приведен к условной хорде, равной сумме хорд 

переднего и заднего крыльев (ПК и ЗК), 0,30 м. Момент определен относительно 

условного центра масс: по оси оу посредине между точками 25 % корневых хорд 

ПК и ЗК; по оси ох – 45 % отрезка между точками 25 % корневых хорд ПК и ЗК. 

 

Рис. 1. Вид поверхностной расчетной сетки 

 

Результаты. Результаты численного расчета для неструктурированной сетки 

коэффициентов подъемной силы, лобового сопротивления, аэродинамического 

качества и момента тангажа от угла атаки приведены на рис. 2…5. 

Изменение углов поперечного V от °0ψψ 21   до 5°1ψ1   и 5°1ψ2   при-

водит к повышению максимального аэродинамического качества на 8,0max K  

(на 5,2 %) и снижению максимального коэффициента подъемной силы на 

06,0max  yс  (с 27,1max yс  до 21,1max yс , т.е. на 4,7 %). Дальнейшее увеличе-

ние угла поперечного V приводит к уменьшению максимального аэродинамичес-

кого качества и дальнейшему уменьшению максимального коэффициента подъе-

мной силы. Можно отметить, что переход от °0ψ   к °10ψ   приводит к значи-

тельному росту аэродинамического качества ( 7,0max K ), а в диапазоне 

°20...10ψ   значение  maxK  изменяется незначительно ( 1,0max K ). 
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Применение разнознаковых углов поперечного V приводит к незначительному 

снижению производной α/α  yy cс  до 5°1ψ1   и 5°1ψ2  ; при °20ψ1  , 

°20ψ2   производная резко снижается. Критический угол атаки практически не 

изменяется с появлением поперечного V и равняется °18...17α кр . Коэффициент 

подъемной силы при °0α   также постоянен: 005,026,00 yс . 

Применение угла поперечного V приводит к снижению отрицательной интер-

ференции крыльев, в т.ч. уменьшению скоса потока от переднего крыла на зад-

нем. Повышение несущих свойств заднего крыла ввиду меньшего скоса потока 

компенсирует их снижение ввиду собственно угла поперечного V, т.е. уменьше-

ния проекции подъемной силы в скоростной системе координат. Об этом свидете-

льствует крайне незначительное смещение координаты фокуса системы крыльев в 

диапазоне летных углов атаки °10...0α  . 

Визуализация линий тока при околокритических углах атаки приведена на 

рис. 6, 7. Очевидно, что при угле поперечного V °0ψψ 21   отрыв возникает на 

переднем крыле намного раньше, что обеспечивает продольную устойчивость в 

широком диапазоне углов атаки. В компоновке с углами °15ψ1  , °15ψ2   и 

даже °20ψ1  , °20ψ2   из-за меньшего скоса потока разница между углами 

атаки ПК и ЗК меньше. Коэффициент продольной статической устойчивости по 

абсолютной величине уменьшается, но устойчивость сохраняется как минимум до 

°20α  . 
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Рис. 2. Зависимость коэффициента подъемной силы от угла атаки 
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Рис. 3. Зависимость коэффициента лобового сопротивления от угла атаки 
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Рис. 4. Зависимость аэродинамического качества от угла атаки 
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Рис. 5. Зависимость коэффициента момента тангажа от угла атаки 

 

 

Рис. 6. Линии тока для °0ψ  , °14α   
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Рис. 7. Линии тока для °15ψ  , °17α   

Выводы. Сравнение результатов, полученных аналитическим методом и мето-

дами численной аэродинамики, позволяет сделать следующие выводы: 

– применение разнознаковых углов поперечного V приводит вначале к сущест-

венному повышению, а затем – к снижению максимального аэродинамического 

качества; при этом критический угол атаки практически не изменяется, а макси-

мальная величина коэффициента подъемной силы плавно уменьшается; 

– оптимальные углы поперечного V по критерию максимального аэродинами-

ческого качества для обоих методов близки, находятся в пределах 5...19°1ψ1   и 

15°...19ψ2  , что гораздо выше применяемого для традиционной схемы. 

Дальнейшее исследование численными методами будет проведено для структу-

рированной блочной сетки, что позволяет точнее определить коэффициент лобо-

вого сопротивления, а также для полного крыла с углами скольжения. 
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МЕТОД АЕРОДИНАМІЧНОГО РОЗРАХУНКУ КРИЛА АСИМЕТРИЧНОГО 
ТИПУ 

Національний технічний університет України «Київський політехнічний інститут імені Іго-

ря Сікорського», Київ, Україна, qerk236@gmail.com 

 

Огляд аналогів. Протягом усієї історії літакобудування, літаків із суттєво аси-

метричною компоновкою було створено всього лише одиниці. Першим частково 

успішним прикладом можна назвати BV-141 1938го року [1]. Цей літак був доволі 

затратним через неможливість попереднього розрахунку аеродинамічних харак-

теристик. Літак Routan Boomerang своєю незвичною аеродинамічною компонов-

кою вирішив проблему двомоторних літаків – керування у польоті при відмові 

одного із двигунів [2]. Сучасний літак NASA AD-1 має крило, що кріпиться на од-

ному поворотному шарнірі: це дозволяє видалити з компоновки супроводжуючі 

агрегати і суттєво зменшити вагу [3]. 

Постановка проблеми. Використання крила асиметричного типу невідворотно 

призводить до необхідності асиметричного горизонтального оперення (ГО). В ди-

сертації розглянуто такий підхід до проектування асиметричного ЛА, щоб навіть 

при відхиленні руля висоти (РВ) не виникало моментів крену або рискання, а еле-

рони та руль напрямку (РН) не створювали момент тангажа. Для цього в загаль-

ному вигляді записані  аеродинамічні сили і моменти з урахуванням впливу сило-

вої установки.  

Метою роботи є створення методу розрахунку аеродинамічних характеристик 

(АХ) літака з асиметричним крилом, розміщенням фюзеляжу та мотогондоли на 

попередніх етапах проектування. В дисертації взято за основу метод професора 

В.П. Пустовойтова [4], що враховує вплив обдування планера повітряними гвин-

тами, і розширено для випадку асиметричної компоновки. 

Основна частина. Для випадку асиметричного крила на планері літака вини-

кають та мають бути взаємно скомпенсовані аеродинамічні моменти: ділянки 

асиметричного крила і оперення, які обдуваються потоком повітря від гвинта, не 

лише створюють більшу підіймальну силу, а й додаткові моменти. 

Коефіцієнти результуючих сил, що діють на ЛА, дорівнюють: 

Ry Py Ny у бгоs у гоsс с с с с    , 

Rx Px x бго s x го sс с с с   , 

де ,Py Pxс с   – проекції тяги двигунів на відповідні осі; 

Nyс  – проекція поперечної сили на гвинті на вісь оу; 

у бгоsс  , x бгоsс  – коефіцієнти підіймальної сили та сили лобового опору ЛА без 

ГО, але з урахуванням обдування гвинтом; 

у гоsс  , x гоsс   – коефіцієнти підіймальної сили та сили лобового опору ГО з ура-

хуванням обдування гвинтом. 
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Визначення коефіцієнта підіймальної сили ЛА без ГО розраховується аналогіч-

но випадку симетричного ЛА з урахуванням асиметрії конкретного типу літака. 

При визначенні коефіцієнта підіймальної сили ГО необхідно враховувати, що: 1) 

як правило, в супутньому струмені за гвинтом знаходиться асиметрична ділянка 

ГО; 2) ГО не знаходиться на рівній відстані від кінців крила, що треба мати на 

увазі при визначенні скосу потоку.  

Коефіцієнт підіймальної сили ЛА без ГО в крейсерській конфігурації 3(δ 0 )   

дорівнює сумі складових без обдування і доданку від обдування: 

(α) (α) (α) (α) (α)
кр s

y бгоs y бго y бго s y бго y бго

S
с с с с с kB

S
     , 

а при відхилених закрилках  – 3(δ 0 )   

3 3δ 0 3 0 3(α) (α) (δ ) (α) (δ )
кp s кp з s

y бгоs y бго y бго y бго y бго ф
кp з

S S
с с с k B с с

S S
  

 
        
 
 

   

де 3(δ )y бгос  – приріст коефіцієнта підіймальної сили при відхиленні закрил-

ків; 0,43...0,46k  ; 

кр sS – площа крила, що обдувається гвинтом; 

/кp з s кp s кp зS S S  – відношення площі крила, яка обдувається гвинтом, до 

площі, яка обслуговується закрилками; 

/ ( ) /ф ф
кp з кр з кр з фS S S S S S    – відносна площа крила, що обслуговується за-

крилками з урахуванням підфюзеляжної площі (рис. 1). 

Коефіцієнт підіймальної сили ГО площею гоS  дорівнює (рис. 2): 
α α ( / ) .го

y го s y го го го го sс с S S k k     

де α го
y гос  – похідна коефіцієнта підіймальної сили ГО за кутом атаки ГО; 

αго  – дійсний кут атаки ГО з урахуванням скосів від крила, двигуна і фюзеля-

жу. 

гоk  – коефіцієнт гальмування потоку на ГО при В=0; 

sk  – коефіцієнт прискорення потоку на ГО від обдування гвинтом. 

Очевидно, що для балансування ЛА центр тиску крила, центр тиску ГО і центр 

мас мають лежати на одній прямій. В процесі проектування параметри ГО підби-

раються в останню чергу саме для виконання цієї умови. При цьому незначне 

зміщення центру тиску крила або центру мас вбік призводить до значної асиметрії 

ГО, що і має місце на літаках-аналогах.  

Момент крену створюється крилом і ГО з урахуванням обдування, в меншій 

мірі – фюзеляжем та мотогондолою. Вплив обдування полягає в прискоренні та 

закручуванні потоку. Коефіцієнт моменту крену асиметричного ЛА дорівнює сумі 

моментів від підіймальної та бокової сили: 

.x x Ry x Rzm m m   
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Коефіцієнт моменту крену від підіймальної сили дорівнює сумі складових від 

проекції тяги x Pym , поперечної сили x Nym , підіймальної сили ЛА без ГО з ураху-

ванням обдування x cy бго sm , підіймальної сили ГО з урахуванням обдування 

x cy го sm , елерона та тримера-елерона x елm  та руля висоти (РВ) з урахуванням об-

дування x рв sm : 

.x Ry x Py x Ny x бго s x го s x ел x рв sm m m m m m m       

Бокова сила створюється вертикальним оперенням (ВО) та рулем напряму: 

.x Rz x во s x рн sm m m   

Висновки. Розроблений, аналітично-числовий, метод розрахунку аеродинаміч-

них характеристик асиметричного ЛА значно спрощує і прискорює процес проек-

тування. Представлений метод дозволяє на початкових етапах проектування оби-

рати основні геометричні параметри ГО (розташування, кути поперечного V та 

стрілоподібності, розподіл хорд за розмахом). Це, в свою чергу, суттєво зменшує 

витрати на експериментальні та льотні випробування. 
 

 

Рис.1. Характерні площі крила при визначенні підіймальної сили. 
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Рис.2. Характерні відстані для визначення бокових моментів. 
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ни Игоря Сикорского», Киев, Украина, thexhs@gmail.com 

Постановка проблемы. При расчете аэродинамических характеристик лета-

тельных аппаратов схем тандем и сочлененное крыло важен учет потерь аэроди-

намического качества на балансировку. Балансировочные потери аэродинамиче-

ского качества зависят от запаса продольной статической устойчивости, иными 

словами от взаимного положения координат центра тяжести и аэродинамического 

фокуса по углу атаки.  

Анализ последних достижений. Хотя вопрос расчета координаты фокуса по 

углу атаки для летательного аппарата схемы тандем упоминается в работе [1], в 

случае схемы с сочлененным крылом возникают дополнительные сложности, свя-

занные с существенной стреловидностью переднего и заднего крыла, расположе-

нием крыльев близко в поле скосов друг друга, и наличия вертикальной концевой 

аэродинамической поверхности. Это существенно изменяет распределение давле-

ния по крыльям и связанные интегральные характеристики, и использование ре-

зультатов для тандема приводит к значительным погрешностям. 

Цель исследований. Провести аналитическое и расчетное определение коор-

динаты фокуса по углу атаки системы двух стреловидных крыльев при различном 

их взаимном расположении. 

Методика исследований. Расчет интегральных аэродинамических характери-

стик приводился по аналитическим формулам приведенным в литературе и путем 

решения уравнения полного потенциала панельно-вихревым методом симметрич-

ных особенностей реализованным в программе PANSYM  разработки ЦАГИ [2]. 

Расчетная схема. В этом исследовании рассматривались комбинации двух 

крыльев без сужения, с удлинением 10 (общее удлинение системы при этом со-

ставило 5) и различными углами стреловидности, всего 8 комбинаций, рассмот-

ренные ранее в работе [3] при анализе аэродинамического качества сочлененного 

крыла. Варьировалась высота заднего крыла относительно переднего в диапазоне 

-3..3 м (при размахе 10 м), взаимная стреловидность крыльев и наличие верти-

кальной концевой аэродинамической поверхности. Геометрические характери-

стики расчетных схем приведены в таблице 1. Аэродинамические коэффициенты 

приводились к суммарной площади переднего и заднего крыла и средней аэроди-

намической хорде переднего крыла. 
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Таблица 1 

Геометрические параметры расчетных схем 

Схема ПК,  ЗК,  bA, м xA, м S, м
2
 L, м  ЗКL  

R01/R05 22,97 -19,71 

1 

0,954 

20 10 5 

3,391 

R02/R06 12 -29,66 0,478 3,391 

R03/R07 30,91 -10,40 1,347 3,391 

R04/R08 37,73 0 1,741 3,413 

 

Фокус системы двух крыльев может быть рассчитан по формуле [4]: 

 
y пк F пк y зк F зк

F

y

c x c x
x

c

 



  
  (1) 

Производная подъемной силы по углу атаки зависит от стреловидности крыла, 

удлинения и сужения, для оценки этой зависимости существует ряд формул [5],  

[6]: 

 

   

2

2
2 2

1/2

cos

1 1 1 1
4

yc

M tg

   




 


     

, (2) 

 
2

2
yc

p

  



 


 
, (3) 

 где p отношение полупериметра к размаху крыла 

 
1 1 1 2

2 cos cos 1пк зк

p
   

 
   

 
  

Зависимость производной подъемной силы от угла стреловидности крыла  (

10  , 1  ) рассчитанная по приведенным формулам и для сравнения панельно-

вихревым методом в программе PANSYM приведена на Рис.1. Положение фокуса 

крыла в зависимости от угла стреловидности, удлинение и сужения описывается 

выражением [7]: 

 кр проф 1/2

1 1.7
0,033 tg

1
F Fx x

 
 

 

  
      

 
 (4) 

 Зависимость положения фокуса крыла от угла стреловидности ( 10  , 1  ) 

рассчитанная панельно-вихревым методом в программе PANSYM и теоретиче-

ские зависимости по формуле (4) для различных сужений приведены на Рис.2.  

 

Альтернативная формула для расчета координаты фокуса: 

 

 

y ЗК
F F ПК ЗК ЗК

y y ЗК

c
x x S L

c c



 
  

  
 (5) 
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Рис.1. Зависимость ( , )yC f    Рис.2. Зависимость ( , )fx f    

 

Пользуясь PANSYM и формулами (1)..(5) получим значения yc   и фокуса по 

углу атаки для рассматриваемых в работе расчетных схем, результат приведен в 

таблице 2. 
Таблица 2 

Координата фокуса рассматриваемых схем 

Схема yc 
 y ПКc 

 ПКFx  
y ЗКc 

 ЗКFx  
Fx  

PANSYM 

Fx  

формула 

(1)*
 

Fx  

формула 

(1)**
 

Fx  

формула 

(5)** 

R01 0,081779 0,086962 0,210 0,087540 0,3494 1,945 2.114 1.981 1,911 

R02 0,080502 0,090400 0,225 0,082688 0,4240 1,845 2.086 1.940 1,844 

R03 0,080569 0,082895 0,209 0,090370 0,3000 2,064 2.178 2.025 1,977 

R04 0,079659 0,078414 0,219 0,091557 0,2430 2,179 2.209 2.070 2,057 

R05 0,080627 0,086962 0,210 0,087540 0,3494 2,039 2.144 1.981 1,911 

R06 0,080200 0,090400 0,225 0,082688 0,4240 1,945 2.093 1.940 1,844 

R07 0,080122 0,082895 0,209 0,090370 0,3000 2,130 2.190 2.025 1,977 

R08 0,078816 0,078414 0,219 0,091557 0,2430 2,230 2.232 2.070 2,057 

* - за yc 

 
бралась величина, рассчитанная PANSYM

 
(с учетом скосов и законцовки); 

** - за yc 
 бралось среднее от y ПКc 

 и y ЗКc 
 полученные для изолированных крыльев 

(без учета скоса и влияния законцовки); 

Видим существенное различие в результатах полученных аналитически (для 

двух стреловидных крыльев, без учета скосов и вертикальной законцовки) и па-

нельно-вихревым методом (с учетом скосов и законцовкой).  

Для оценки адекватности применения формул не учитывающих скос потока 

смоделируем аналогичную конфигурацию (без вертикальной законцовки) с по-

мощью панельно-вихревого метода. Варьируя положение второго (заднего) крыла 

по вертикали в диапазоне 3..-3 м относительно переднего (ранее Н составляло 2 м) 

получено расхождение между результатом формулы (5) и расчетом панельно-

вихревым методом, которое показано на Рис.3. 

-25 0 25

0.04

0.06

0.08

0.10

0.12

, 
0

 PANSYM

 c
 

y
 cos ()

 DATCOM

 Бадягин

c


y, 
1/

  0

-25 0 25
0.00

0.25

0.50

0.75

 

 

  = 1 PANSYM

  = 1 

  = 1.25 

  = 1.5 

  = 1.75 

  = 2.0 

, 
0

x
F



ФАКУЛЬТЕТ АВІАЦІЙНИХ І КОСМІЧНИХ СИСТЕМ КПІ ІМ. ІГОРЯ СІКОРСЬКОГО 

Науково-технічна конференція викладачів, науковців, аспірантів та студентів, присвячена Дню Науки, 30 – 31 травня 2017 року    88 

 

 

Рис.3. Зависимость ( , ,H)F ПК ЗКx f     

Выводы 

1. Эмпирическое выражение (2) для оценки yc   изолированного стреловидного 

крыла  дает результат близкий к расчету PANSYM, а формула (3) занижает несу-

щие свойства крыла на 0.015 град
-1

. 

2. Формула (4) из книги Егера дает существенно отличающийся от расчета 

PANSYM  результат, необходимо дальнейшее исследование. 

3. При расчете координаты фокуса летательного аппарата схемы тандем с близ-

корасположенными стреловидными крыльями влияние скосов потока становится 

существенным и не позволяет использовать формулы (1) и (5) принимая yc   и Fx

изолированного стреловидного крыла. 

4. В дальнейшем необходимо определение влияния поля скосов на yc   и Fx  

крыльев как в присутствии законцовки, так и без нее. Провести сравнение с ре-

зультатами панельно-вихревого метода (интегрируя распределение давления по 

крыльям и определяя  yc   и Fx  для крыльев). 
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УДК 533.6.04 

ЦАРЕЛУНГА О.О., ВІРЧЕНКО Г.А., ЗІНЧЕНКО Д.М. 

ВИЗНАЧЕННЯ ОПТИМАЛЬНОГО ПОЛОЖЕННЯ КРИЛА ДОЗВУКОВО-
ГО ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТА 

Національний технічний університет України «Київський політехнічний інститут імені Ігоря 

Сікорського», Київ, Україна, tsar.zno@yandex.ua 

  

Постановка проблеми. В авіаційній науці та авіабудуванні вже давно існує по-

діл літаків у залежності від розташування крила по відношенню до фюзеляжу на 

високоплан, середньоплан і низькоплан. Причому, треба наголосити, що мова йде 

про моноплани, тобто про літаки з одним крилом, на відміну від біпланів, трипла-

нів і т.д. 

Низькоплан - це літальний апарат з низькорозташованим крилом по відношен-

ню до фюзеляжу, тобто воно знаходиться нижче горизонтальної площини, що про-

ходить через подовжню вісь фюзеляжу. 

Високоплан - апарат з високорозміщеним крилом, тобто крило вище цієї гори-

зонтальній площини. 

При схемі середньоплан крило займає проміжне положення, тобто розташоване 

в середній частині фюзеляжу в площині, що проходить через подовжню вісь. 

При розробці нового літака, а особливо безпілотного літального апарату 

(БПЛА), конструктори намагаються забезпечити максимальну ефективность його 

використання. Для досягнення максимальної дальності польоту велику роль відіг-

рає схема розташування крила відносно фюзеляжу. 

Аналіз останніх досягнень та публікацій. Відомо, що взаємний вплив частин 

літака одна на одну викликає опір інтерференції. С. М. Єгер виділяє саме взаємо-

дію крила та фюзеляжу, як ту, що має найбільш значущу долю опору інтерферен-

ції літака [1]. Також вказується, що схема середньоплан матиме найменший опір 

інтерференції серед інших схем, а високоплан матиме майже такі ж характеристи-

ки.  

Е. Торенбік та І. П. Віслов розглядають ці схеми розташування крила в основ-

ному виходячи з експлуатаційних вимог [2-3]. І. П. Віслов приводить параметр 

«Кав» - коефіцієнт аеродинамічної взаємодії крила та фюзеляжу в залежності від 

схеми літака. Він показує, що при розрахунках опір інтерференції високоплану 

буде найменшим. 

Згідно Є. П. Ударцева [4], дальності польоту можна порахувати за формулою 1 

(формула Бреге):  

     
 

 

 

  
    

  

  
 ,                                                    (1) 

де L – дальність польоту, км; 

a – місцева швидкість звуку, м/с; 

g = 9,81 м/с
2
 – прискорення вільного падіння; 

   – питома витрата палива, кг/(Н*год); 

K – аеродинамічна якість; 
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M – число Маха; 

m0 – маса літака в початковій точці, кг; 

m1 – маса літака в кінцевій точці, кг. 
Прийнявши, що при зміні положень крила відносно фюзеляжу залишаться не-

змінними a, m0, m1 ,сp, можна порівнювати величини K, M. Виходячи з формули 

Бреге, величина аеродинамічної досконалості        

Із залежностей   
 

 
, де V – швидкість ЛА, та    

  

    
 можемо прийти до ще 

одної безрозмірної величини:       
 

   
    

 

   
 . Тому, порівнявши значення 

  , 
 

   
 для різних варіантів розташування крила та фюзеляжу, зможемо сказати 

яка схема буде більш оптимальною з точки зору досягнення максимальної дально-

сті польоту. 

Отже, питання впливу розташування крила відносно фюзеляжу на дальність 

польоту не розглянуте в літературі, досліджено лише залежність між взаємним 

розташуванням крила з фюзеляжем та опором інтерференції. 

Постановка завдання. Провести параметричні дослідження по визначенню 

показників, що характеризують максимальну дальність польоту дозвукового літака 

при трьох положеннях крила відносно фюзеляжу. Для цього будуть проаналізовані 

значення безрозмірних величин: максимальної величини аеродинамічної доскона-

лості         , та максимального відношення аеродинамічної якості до квадра-

тного кореня з коефіцієнта підйомної сили  
 

    
 
   

 при різних значеннях числа 

Маха (М) та коефіцієнта підйомної сили (Су). 

У ході дослідження визначити оптимальне положення крила літака відносно 

фюзеляжу з точки зору забезпечення максимальної дальності польоту. 

Розрахункова модель. Для визначення аеродинамічних показників використано 

програму PANSYM. У ній формується модель, яка складається з фюзеляжу з зада-

ними геометричними параметрами та крила в трьох варіантах розміщення – висо-

коплан (крило знаходиться вище площини XOZ літака), середньоплан (крило пе-

ретинає площину XOZ літака), низькоплан (крило знаходиться нижче площини 

XOZ літака). Крило перебуває в крейсерській конфігурації (основний режим 

польоту літака), профіль крила вибрано NACA 64 3 612. Нас цікавить лише різни-

ця між трьома варіантами розміщення, тому великої ролі геометрія крила та фю-

зеляжу не відіграє. Розрахунки проводяться при Су = 0,1..1,0 та М = 0,5..0,78. 

Моделі компонування крила з фюзеляжем представлені на рис.1    

Рис.1 Моделі компонування крила та фюзеляжу високоплан (high), середньоплан (middle) і ни-

зькоплан (low) 
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Результати обчислення розрахункової моделі 

Обчислено коефіцієнт лобового опору Cx у діапазоні значень коефіцієнта під-

йомної сили та чисел Маха для трьох конфігурацій розміщення крила та фюзеля-

жу.  

Для аналізу результатів обчислено: 

1. Аеродинамічну якість:   
  

  
  

2. Аеродинамічну досконалість:   ; 

3. Відношення аеродинамічної якості до квадратного кореня з коефіцієнта під-

йомної сили: 
 

    
.  

Результати приведено в табл. 1-3.    

Таблиця 1 

Значення коефіцієнту лобового опору Сх моделі для конфігурацій високоплан, середньоп-

лан та низькоплан 

M 0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,78 

високоплан 

cy cx 

0,1 0,0077 0,0077 0,0077 0,0077 0,0078 0,0079   

0,2 0,0087 

     

  

0,3 0,0111 0,0111 

    

  

0,4 0,0147 

 

0,0147 0,0148 0,0149 0,0151 0,0165 

0,5 0,0197 0,0196 

    

  

0,6 0,0259 

 

0,0254 0,0254 0,0257 

 

  

0,7 0,0332 0,0328 0,0327 0,0331 

  

  

0,8 0,0417 

     

  

0,9 0,0521 

     

  

1 0,0655             

M 0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,78 

середньоплан 

cy cx 

0,1 0,0078 0,0077 0,0077 0,0077 0,0077 0,0078   

0,2   

     

  

0,3 0,0111 0,0111 0,0111 0,0112 0,0113 0,0114   

0,4   

     

  

0,5 0,0196 0,0195 0,0194 0,0194 0,0194 0,0196   

0,6   

     

  

0,7 0,0330 0,0326 0,0326 0,0330 0,0337 0,0351   

0,8   

     

  

0,9 0,0518 0,0530 0,0549 0,0568 0,0582 0,0628   

1               

M 0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,78 

низькоплан 

cy cx 

0,1 0,009 0,009 0,009 0,009 0,009     

0,2 0,010 0,010 0,010 0,010 0,010 

 

  

0,3 0,013 0,013 0,013 0,013 0,013 

 

  

0,4 0,016 0,016 0,016 

   

  

0,5 0,021 

     

  

 
Таблиця 2 
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Значення аеродинамічної досконалості    моделі для конфігурацій високоплан, серед-

ньоплан та низькоплан 
 

M 
0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,78     

cy К*М      

0,1 6,4851 7,1336 7,7922 8,4306 9,0206 9,5057       

0,2 11,4548 

     

      
0,3 13,5624 14,8248 

    

      
0,4 13,5777 

 

16,2933 17,5794 18,8046 19,8282 18,1488     

0,5 12,7033 14,0378 

    

  високоплан 
0,6 11,5964 

 

14,1509 15,3302 16,3297 

 

      
0,7 10,5358 11,7235 12,8362 13,7421 

  

      
0,8 9,6015 

     

      
0,9 8,6455 

     

      
1 7,6324                 

M 0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,78     

cy К*М      

0,1 6,4516 7,1151 7,8023 8,4635 9,0791 9,6031       

0,3 13,5379 14,8783 16,1871 17,4575 18,6335 19,7195   середньоплан 
0,5 12,7356 14,1026 15,456 16,7959 18,0412 19,0937       
0,7 10,5964 11,8062 12,8953 13,7879 14,5617 14,9445       
0,9 8,6873 9,3361 9,8307 10,3084 10,8303 10,7484       

M 0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,78     

cy К*М      

0,1 5,342 5,914 6,472 7,019 7,471         

0,2 9,69 10,628 10,608 12,5 13,397 

 

  низькоплан 
0,3 11,867 12,472 13,064 15,391 16,484 

 

      
0,4 12,407 13,665 13,665 

   

      
0,5 11,933                 

  

Таблиця 3 

Значення відношення аеродинамічної якості до квадратного кореня з коефіцієнта підйом-

ної сили 
 

    
. моделі для конфігурацій високоплан, середньоплан та низькоплан 

M 0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,78 

високоплан 

cy k/sqrtCy 

0,1 41,0153 41,0153 41,0685 41,0153 40,7510 40,0796   

0,2 51,2272 

     

  

0,3 49,5228 49,2114 

    

  

0,4 42,9366 

 

42,9366 42,7624 42,4752 41,8014 38,2611 

0,5 35,9302 36,0953 

    

  

0,6 29,9419 

 

30,4480 30,4480 30,1165 

 

  

0,7 25,1854 25,4769 25,5703 25,2691 

  

  

0,8 21,4697 

     

  

0,9 18,2264 

     

  

1 15,2648             
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Продовження таблиці 3 

 cy k/sqrtCy 

середньоплан 

0,1 40,8036 40,9092 41,1219 41,1755 41,0153 40,4901   

0,2   

     

  

0,3 49,4334 49,3889 49,2556 49,0351 48,6000 48,0037   

0,4   

     

  

0,5 36,0217 36,2619 36,4300 36,5430 36,4488 36,0034   

0,6   

     

  

0,7 25,3303 25,6565 25,6881 25,3533 24,8636 23,8161   

0,8   

     

  

0,9 18,3143 17,8929 17,2708 16,7169 16,3088 15,1064   

1               

M 0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,78 

низькоплан 

cy k/sqrtCy 

0,1 33,785 34,003 34,113 34,150 33,749     

0,2 43,335 43,209 43,126 43,001 42,796 

 

  

0,3 43,332 41,400 43,367 43,230 42,992 

 

  

0,4 39,234 39,283 39,283 

   

  

0,5 33,752 

     

  
  

На рис. 2 і рис. 3 представлено графіки залежностей, що основані на отриманих 

результатах. 

 
 

 

Рис. 2 Графік залежності максимального значення аеродинамічної досконалості    від числа 

Маха моделі для конфігурацій високоплан (high), середньоплан(m) та низькоплан(low) 
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Рис.3 Графік залежності максимального значення відношення аеродинамічної якості до квадра-

тного кореня з коефіцієнта підйомної сили від числа Маха моделі для конфігурацій високоплан 

(high), середньоплан(m) та низькоплан(low) 

Висновки. У результаті проведеного дослідження було визначено оптимальну 

схему розміщення крила відносно фюзеляжу для дозвукового літака, виходячи з 

умови досягнення максимальної дальності польоту. Для цього було пораховано 

показники    та 
 

    
  в діапазоні Су = 0,1..1,0 та М = 0,5..0,78. Отримано значення 

   рівні близько 19,7..19,8 для конфігурацій високоплан та середньоплан. Але, 

виходячи з параметру  
 

    
 
   

, кращі характеристики на майже всьому діапазоні 

чисел Маха має компонування середньоплан (48..49,4), на відміну від високопла-

ну, де спостерігається різке падіння цього параметра після числа Маха 0,55 – від 

49,4..51,2 до 41,8..43,3. 

Отже, при проектуванні дозвукового літального апарата, який експлуатуєть-

ся при числах Маха M більших 0,55, доцільно використовувати схему середньоп-

лан, якщо це не йде всупереч експлуатаційних вимог, а при числах Маха M менше 

0,55 краще використовувати схему високоплан. Це сприятиме найкращій ефектив-

ності використання літального апарата з точки зору дальності польоту. 
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