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Аннотация. В данной статье рассматривается влияние сложных пространственных маневров на дальность 

полета планирующего средства доставки. Осуществлено численное моделирование аэродинамических 

характеристик летательного аппарата, построена математическая модель движения его центра масс для 

различных условий сброса.  
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Введение 

В настоящее время все большее распространение получают средства доставки грузов, реализующие 

планирующий принцип полета (аэродинамические модули для неуправляемых авиабомб, контейнеры 

для доставки груза) [1, 2]. Такие средства доставки обладают существенным преимуществом, которое 

выражается в отсутствии двигателя и топлива на борту, что позволяет реализовать высокую весовую 

отдачу по полезной нагрузке [3, 4, 5]. Кроме того, отсутствие двигателя ведет к существенному 

удешевлению летательного аппарата. Для осуществления планирующего полета требуется начальный 

запас потенциальной энергии (высоты), который может быть получен с помощью катапультных 

устройств (твердотопливных ускорителей), либо с помощью носителя, с которого осуществляется 

сброс средства доставки (рисунки 1 и 2).  

 

Рис. 1. Сброс планирующего контейнера LG-2K RAIN из грузового отсека SC-7 Skyvan [6]  

Для планирующих средств доставки грузов, которые отделяются от носителя в полете, характерны 

сложные пространственные маневры, которые в значительной степени оказывают влияние на общую 

дальность планирующего полета. Управляемые планирующие авиабомбы (УПАБ) в зависимости от 

конструктивной реализации крыльевого модуля и размещения проушин [7, 8], предназначенных для 

крепления к балочному держателю носителя, могут осуществлять при отделении переворот на 180 

градусов по крену [9, 10].  

Траектория движения УПАБ как правило имеет ярковыраженный финальный участок пикирования 

«участок наведения» который является следствием необходимости обеспечения условий для 

срабатывания взрывателя бомбы.  

Известно, что тактические истребители при нанесении ударов по объектам могут применять 

вооружение с горизонтального полета, пикирования, и кабрирования. Для определения дальности 

полета при установившемся снижении (планировании) предлагается использовать следующее 

выражение: 

 𝐿пл = 𝐻|𝑐𝑡𝑔𝜃| =
𝐻

|𝑡𝑔𝜃|
= 𝐾𝐻. (1) 
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Рис. 2. GBU-38 (JDAM-ER) на подвеске истребителя F-18 Hornet [11] 

Данное выражение (1) не позволяет определить связь дальности полета планирующего средства 

доставки с такими сложными пространственными маневрами как: переворот при отделении, 

пикирование на финальном участке траектории, сброс с кабрирования. При этом очевидно, что 

аэродинамическое качество установившегося снижения зависит от нелинейности изменения 

коэффициента сопротивления от числа Маха полета, так как сброс УПАБ как правило осуществляется 

с высот порядка десяти километров, на числах Маха 0.7 – 0.85. Для определения влияния 

вышеперечисленных факторов на общую дальность планирующего полета требуется осуществить 

математическое моделирование движения центра масс летательного аппарата с учетом нелинейных 

аэродинамических эффектов.  

1. Описание геометрической модели летательного аппарата 

Для определения аэродинамических характеристик планирующего средства доставки создана 

математическая модель теоретического контура летательного аппарата в двух вариантах: для 

транспортировочного положения крыла и полетного положения крыла. CAD модели представлены на 

рисунке 3. Геометрическая модель с достаточной степенью точности отражает характерные 

особенности летательных аппаратов такого класса. 

 

Рис. 3. CAD модели летательного аппарата в двух конфигурациях 

Геометрические и массовые характеристики летательного аппарата представлены в таблице 1 [12, 

13]. Летательный аппарат нормальной аэродинамической схемы, высокоплан, с крылом большого 

удлинения, четырьмя цельноповоротными рулями, расположенными в хвостовой части. Подвеска на 

балочный держатель осуществляется с помощью проушин, расположенных на корпусе груза. После 

отделения летательный аппарат осуществляет вращение по крену на 180 градусов.  

Таблица 1. Геометрические и массовые характеристики 

Характеристика Значение 

Размах крыла (м) 1.92 

Длина (м) 2.30 

Площадь крыла (м2) 0.30 

Удлинение крыла 12.37 

Длина средней аэродинамической хорды (м) 0.157 

Стреловидность по передней кромке (град.) 10.00 

Размах оперения (м) 0.38 

Масса (кг.) 280.00 
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2. Численное моделирование аэродинамических характеристик 

Определение аэродинамических характеристик осуществлялось с помощью программного 

комплекса, реализующего RANS метод. Для проведения расчетов на основе параметрической CAD 

модели летательного аппарата построена неструктурированная полиэдрическая сетка. Расчетная 

область представляет из себя сферу диаметром 200 м. Высота первой пристеночной ячейки сетки 

определена из условия значения параметра Y+ вблизи стенки <1. Для внешней границы расчетной 

области задано граничное условие свободного потока (температура, число М, скорость и направление 

потока). Расчетная сетка представлена на рисунках 4, 5. Параметрическая CAD модель использовалась 

для формирования банка аэродинамических характеристик (АДХ), который включает в себя АДХ 

летательного аппарата для различных конфигураций углов установки рулей, чисел Маха, 

конфигурации крыла, углов атаки, углов скольжения.  

 

Рис. 4. Граница расчетной области (поверхность летательного аппарата) 

 

Рис. 5. Сечение расчетной области плоскостью XY (ось симметрии летательного аппарата) 

Параметры решателя, а также параметры расчетной сетки представлены в таблице 2. Рациональное 

количество призматических слоев определялось с помощью поэтапного сгущения сетки вблизи 

поверхности летательного аппарата (сеточная сходимость). Для адекватного разрешения 

пристеночных областей количество призматических слоев было выбрано равным 45. Перечень 

расчетных случаев представлен в таблице 3. Параметры атмосферы задавались согласно ГОСТ 4401-

81. 

Таблица 2. Параметры расчетной сетки и решателя 

Параметры  Значения 

Количество ячеек 14601637 

Тип ячеек Полиэдр 

Количество призматических слоев 45 

Максимальный размер ячейки на поверхности крыла Не более чем CAX/100 

Среднее значение параметра Y+ по поверхности 0.42 

Модель турбулентности SST (Menter) K-Omega 

Модель газа Идеальный газ 
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Таблица 3. Перечень расчетных случаев 

Параметры  Значения  

Число М 0.3, 0.7, 0.75, 0.82, 0.85, 0.9 

Угол атаки (град) От -4 до +14 

Угол скольжения (град) От -15 до +15 

Угол установки рулей (град) От - 20 до +20 

Высота (м) 3000, 6000, 11000 

Конфигурация Крыло раскрыто включая рули, крыло раскрыто 

исключая рули, крыло закрыто включая рули, крыло 

раскрыто исключая рули 

 

На рис. 6, 7, 8, 9 представлены интегральные аэродинамические характеристики летательного 

аппарата с раскрытым крылом. Для обезразмеривания интегральных аэродинамических характеристик 

летательного аппарата использовалась характерная площадь крыла и длина средней аэродинамической 

хорды. 

 

Рис. 6. Поляры для различных чисел М 

 

Рис. 7. Зависимость коэффициента момента тангажа от угла атаки 

765



 

Рис. 8. Зависимость коэффициента сопротивления от числа Маха 

 

Рис. 9. Зависимость максимального аэродинамического качества от числа Маха 

В таблице 4 представлены интегральные аэродинамические характеристики летательного аппарата 

для режима максимального качества при различных числах Маха, а также Cx при Cy=0 (
0Cx ).  

Таблица 4. Интегральные аэродинамические характеристики 

Число Маха Cx Cy K  0Cx
 

0.30 0.0986 0.9979 10.1187 0.0570 

0.70 0.0846 0.7320 8.6481 0.0592 

0.75 0.0970 0.7364 7.5886 0.0595 

0.82 0.0864 0.4670 5.4077 0.0673 

0.85 0.1270 0.5820 4.5820 0.0813 

0.90 0.2768 1.0618 3.8365 0.1239 

3. Описание модели динамики движения центра масс летательного аппарата 

При построении математической модели пространственное движение летательного аппарата было 

разделено на движение центра масс (как материальной точки) и движение вокруг центра масс. 

Уравнения движения летательного аппарата как материальной точки записываются в следующем 

виде: 
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  {

dR⃗⃗  

dt
= V⃗⃗ g
 

dV⃗⃗ g

dt
=

F⃗⃗ g

m

, (2) 

где R⃗⃗   – радиус-вектор: 

 R⃗⃗  = (
X
Y
Z
), (3) 

V⃗⃗  g – вектор скорости в проекциях на оси нормальной земной системы координат; 

F⃗ g – полный вектор сил, действующих на летательный аппарат в проекциях на оси нормальной 

земной системы координат: 

 𝐹 𝑔 = 𝑀𝑟𝑜𝑡 
 ∙ 𝐹 св

а + 𝐺 , (4) 

m – масса летательного аппарата; 

X, Y, Z – линейные координаты в нормальной земной системе координат; 

F⃗ св
а  – вектор аэродинамической силы, действующей на летательный аппарат в проекциях на оси 

связанной системы координат; 

G⃗⃗  – вес летательного аппарата: 

 𝐺 = 𝑚 ∙ 𝑔 , (5) 

g⃗  – вектор ускорения свободного падения в проекциях на оси нормальной земной системы 

координат: 

 𝑔 = (
0

−𝑔
0

). (6) 

Аэродинамическая сила, действующая на летательный аппарат, зависит от его аэродинамических 

характеристик, скоростного напора и геометрических размеров летательного аппарата: 

 𝐹 св
а = 𝑐  ∙ 𝑞 ∙ 𝑆, (7) 

где c   – вектор коэффициентов аэродинамической силы в проекциях на оси связанной системы 

координат: 

 𝑐  = (

𝑐𝑥

𝑐𝑦

𝑐𝑧

), (8) 

q  – скоростной напор, действующий на летательный аппарат: 

 𝑞 =
𝜌∙𝑉2

2
, (9) 

S – характерная площадь летательного аппарата, используемая для расчета аэродинамических сил 

и моментов; 

ρ – плотность воздуха в соответствии с МСА на высоте полета 𝐻: 

  𝐻 = 𝑌, (10) 

V – модуль вектора воздушной скорости V⃗⃗ : 

 𝑉⃗ = 𝑉⃗ 𝑔 − 𝑊⃗⃗⃗ , (11) 

W⃗⃗⃗  – вектор скорости ветра.  

Расчет угловых ускорений при построении модели движения вокруг центра масс выполняется в 

соответствии с выражением: 

 
dω⃗⃗⃗ 

dt
= I 

−1 ∙ (M⃗⃗⃗  
а − ω⃗⃗ × K⃗⃗ ), (12) 

где ω⃗⃗  – вектор угловых скоростей: 
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I  – тензор инерции; 

M⃗⃗⃗ a – вектор аэродинамического момента, действующий на летательный аппарат; 

K⃗⃗  – вектор момента количества движения: 

 K⃗⃗ = I ∙ ω⃗⃗ , (13) 

Аналогично аэродинамической силе, аэродинамический момент, зависит от аэродинамических 

характеристик летательного аппарата, скоростного напора и его геометрических размеров: 

 M⃗⃗⃗  
а = m⃗⃗⃗  

а ∙ q ∙ S ∙ l, (14) 

где m⃗⃗⃗  
а – вектор коэффициентов аэродинамического момента: 

 m⃗⃗⃗  
а = (

mx

my

mz

), (15) 

𝑙 – характерный линейный размер для расчета составляющих аэродинамического момента. 

Для определения ориентации связанной системы координат относительно нормальной земной 

выполняется расчет кватерниона: 

 
dQ

dt
= Mω ∙ Q, (16) 

где Q – кватернион; 

Mω – матрица, состоящая из элементов вектора угловой скорости. 

Из кватерниона определяются углы тангажа (𝜗), крена (𝛾) и рыскания (𝜓). 

Все коэффициенты аэродинамической силы и аэродинамического момента являются функциями 

нескольких переменных и зависят как от параметров набегающего потока, так и от отклонения 

управляющих поверхностей летательного аппарата: 

 cx = cx(α, β,M, δ1, δ2, … , δn), (17) 

 cy = cy(α, β,M, δ1, δ2, … , δn), (18) 

 cz = cz(α, β,M, δ1, δ2, … , δn), (19) 

 mx = mx(α, β,M, δ1, δ2, … , δn), (20) 

 my = my(α, β,M, δ1, δ2, … , δn), (21) 

 mz = mz(α, β,M, δ1, δ2, … , δn), (22) 

здесь α – угол атаки; 

β – угол скольжения; 

M – число Маха; 

δ1, δ2, … , δn – углы отклонения управляющих поверхностей; 

𝑛 – количество управляющих поверхностей. 

При моделировании были рассмотрены следующие варианты сброса: 

• сброс с горизонтального полета; 

• сброс с горизонтального полета с переворотом; 

• сброс с горизонтального полета c пикированием на конечном участке полета; 

• сброс с горизонтального полета с переворотом и пикированием на конечном участке полета; 

• сброс с кабрирования. 

Разница между вариантами заключается в способе раскрытия крыла: 

• при сбросе с горизонтального полета крыло раскрывается через 2 секунды после сброса;  

• в случае сброса с переворотом через 2 секунды выполняется переворот. Крыло раскрывается после 

того, как угол крена входит в диапазон ±40°;  

• при сбросе с кабрирования крыло раскрывается в верхней точке траектории, но не ранее чем через 

2 секунды.  

Если после раскрытия крыла скорость летательного аппарата меньше скорости горизонтального 

полета, то выполняется снижение с разгоном. Для пикирования на конечном участке полета на высоте 

1500 м в качестве заданного угла планирования подается значение минус 60°. 
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4. Моделирование движения центра масс летательного аппарата по траектории 

С помощью математической модели движения центра масс летательного аппарата осуществлено 

моделирование для различных условий сброса, вариантов движения по траектории при реализации 

сложных пространственных маневров [14, 15, 16]. Для 0Cx вносилось два варианта поправки: +5% и 

+10%. Таким образом, производится оценка влияния величины вредного сопротивления на дальность 

полета летательного аппарата. На рис. 10, 11, 12 представлены зависимости аэродинамического 

качества, дальности полета, от различных условий сброса. Сбросы производились без учета переворота 

и финального участка наведения – режим полета на максимальную дальность, с учетом поправки на 

0Cx  +10%. 

 

Рис. 10. Зависимость среднего аэродинамического качества при сбросе с разных высот для разных 

чисел Маха сброса 

 

Рис. 11. Зависимость дальности полета от высоты сброса для разных чисел Маха сброса 
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Рис. 12. Зависимость дальности полета от числа Маха сброса для разных высот сброса 

На рис. 13, 14 представлены траектории движения летательного аппарата для сбросов с поправкой 

на 0Cx +5% с учетом различных пространственных маневров (переворот при отделении, пикирование 

на финальном участке, кабрирование). 

 

Рис. 13. Траектории полета при сбросах с разных высот при различных числах Маха с учетом 

переворота при отделении и пикировании на финальном участке 
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Рис. 14. Траектории полета при сбросах с разных высот при различных числах Маха с учетом 

кабрирования и без него 

На рисунке 15 представлена зависимость прироста дальности полета в процентах от высоты сброса 

для сбросов с поправкой на Сх0 +10%. Базовой дальностью полета принимается дальность, полученная 

в результате сброса на максимальную дальность (без переворота при отделении, без финального 

участка пикирования) [17, 18, 19]. 

 

Рис. 15. Средний прирост дальности в зависимости от высоты сброса в процентах 

В таблице 5 представлены значения изменения дальности полета, аэродинамического качества при 

сбросе с учетом различных пространственных маневров. Представлены потери аэродинамического 

качества на балансировку, а также потери дальности полета от поправки на вредное сопротивление 5% 

и 10%. 

Таблица 5. Влияние пространственных маневров на общую дальность полета 

Число М 

сброса 

Участок 

наведения 
Кабрирование Переворот Дальность полета (м) Разница дальность 

0.9 НЕТ НЕТ НЕТ 80502  

0.9 НЕТ  НЕТ НЕТ 80132 -0.46% 

0.9 НЕТ ДА НЕТ 83085 3.21% 

0.9 ДА НЕТ НЕТ 68714 -14.64% 

0.9 ДА НЕТ ДА 68346 -15.10% 
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В таблице 6 представлены величины влияния вредного сопротивления (поправка к Сх0) на общую 

дальность полета для режима полета на максимальную дальность. 

Таблица 6. Влияние поправки Сх0 на дальность полета 

Число М сброса Поправка к Сх0  Дальность полета (м) Разница дальность 

0.9 10% 80502  

0.9 5% 82438 2.40% 

0.9 0% 84471 4.93% 

5. Заключение  

Выполнено численное моделирование для определения аэродинамических характеристик 

летательного аппарата для двух конфигураций, построена математическая модель движения его центра 

масс для различных условий сброса. С помощью данной математической модели определены 

дальности полета летательного аппарата с учетом сложных пространственных маневров. Влияние 

сложных пространственных маневров на дальность полета выражено в процентах. Так же выражено в 

процентах влияние вредного сопротивления на дальность полета. Полученные данные могут 

использоваться для определения поправок, применяемых в алгоритме определения дальности полета 

планирующего средства доставки на первоначальных этапах проектирования.  
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