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У статті розроблена математична модель контуру стабілізації винищувача за курсом у просто-
рі станів для системи самонаведення винищувачів. Проаналізовано адекватність розробленого 
алгоритму самонаведення шляхом моделювання на ЕОМ процесу управління боковим рухом вини-
щувача. 
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Постановка проблеми і аналіз літератури. 
Математична модель будь-якої системи відображає 
в тій або іншій мірі властивості реальної системи, у 
тому числі обмеження, що існують у реальних умо-
вах [1, 2]. Вона являє собою формалізований опис 
системи у вигляді математичних співвідношень. 
Дослідження математичної моделі системи управ-
ління винищувачами дозволить синтезувати опти-
мальні за обраним критерієм алгоритми управління 
об’єктом, а також визначити обмеження, які накла-
даються на систему при роботі в реальних умовах 
(тут слід враховувати особливості об’єкта управлін-
ня). При розробці математичної моделі звертаються 
до фізичних законів і закономірностей, що визнача-
ють реальний процес при заданих умовах. Ці закони 
найчастіше виражаються диференційними, різнице-
вими й алгебраїчними рівняннями [3, 4], які шляхом 
введення і виключення змінних приводяться до опи-
су станів системи у просторі [3 – 5]. 

Для синтезу перспективної багатоконтурної та 
багатопозиційної системи самонаведення групи ви-
нищувачів у зону застосування зброї з високими 
показниками точності й економічності необхідно 
розробити математичну модель контуру стабілізації 
винищувача (як об’єкта управління) по курсу [6 – 8]. 
Розрізняють три контури стабілізації від обертань 
літаків навколо центра мас у горизонтальній пло-
щині, а саме: контури стабілізації по куту відхилен-
ня (рискання), по куту танкажа та крену. Зупини-
мось детально на розгляді дії контуру стабілізації по 
куту відхилення. При польоті винищувачів по про-
грамних траєкторіях за умови, коли швидко зміню-
ється напрямок руху та швидкість літака, виникають 
зростаючі обертальні рухи винищувача навколо вер-
тикальної осі (швидкісна система координат). Тому 
виникає необхідність розробки стабілізуючої ланки 
по куту відхилення при управлінні боковим рухом 
винищувача. 

Метою статті є розробка математичної моделі 
контуру стабілізації винищувача по курсу для його 

подальшого використання при побудові перспекти-
вної системи самонаведення винищувачів у зону 
застосування зброї. 
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Система управління винищувачем є замкне-
ною системою автоматичного регулювання. Для 
аналізу системи управління зручно виділити два 
контури управління: зовнішній контур автоматично-
го регулювання на основі виміру параметрів місця 
розташування об'єкта і внутрішній контур автома-
тичного регулювання на основі гіроскопічних дат-
чиків (рис. 1). 

 

 
Рис. 1. Замкнений контур системи  

автоматичного управління 
 

На рис. 1 позначені: БЦОМ – бортова ЦОМ; 
СПР – ланка “силовий привід - руль”; КО – корпус 
об'єкта; ГД – гіроскопічний датчик; СЛП – стабілі-
зуюча ланка, підсилювач; КЛ – кінематична ланка. 

Кінематична ланка визначає місце розташуван-
ня об'єкта, що управляється, і програмних крапок 
його руху. Поточні похили дальності й азимут ви-
нищувача разом з параметрами місця розташування 
програмних крапок передаються на БЦОМ. 
Зупинимось детально на внутрішньому контурі ав-
томатичного регулювання. Для стабільного боково-
го руху винищувача по курсу наведемо дискретну 
математичну модель автопілота по куту рискання. 

БЦОМ винищувача виробляє управляючий 
вплив UK, що передається на органи управління 
об'єкта (у даному випадку – рулі напрямку). 
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Щоб ліквідувати рискання об'єкта за курсом, ви-
користовують гіроскопічну стабілізацію – автомат 
стабілізації. Стабілізуючий сигнал стU  перед пода-
чею на силовий привід і руль алгебраїчно складається 
з командним сигналом системи управління кU . Під 
впливом сумарного керуючого сигналу силовий при-
від повертає рулі напрямку винищувача на кут δ , 
внаслідок чого корпус об'єкта (КО) повертається на 
кут ϕ , при цьому з'являється деякий кут ковзання β . 

Для подальшого аналізу системи управління по-
трібно одержати математичну модель контуру стабі-
лізації по куту рискання у просторі станів спочатку у 
безперервному часі, а потім у дискретному. Задачею 
даної моделі є зведення кута рискання до нуля. 

Запишемо рівняння моментів винищувача на-
вколо вертикальної осі: 

 )t(MM вpcp ω++−=ΨΙ && , (1) 

де Ι  – момент інерції; 

pcc kM Ψ= &  – момент опору повітря; 

ck  – коефіцієнт, що характеризує аеродинамі-
чні властивості винищувача; 

ppp kM δ=  – момент рулів; 

pk  – коефіцієнт, що характеризує властивості 

рулів; 
pδ  – відхилення рулів; 

)t(вω  – момент збурювань внаслідок випадко-
вих впливів на винищувач. 

Тоді рівняння (1) набере вигляду: 
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Уведемо такі позначення: 
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)t()t( в , тоді (2) можна 

переписати: 
)t(bU)t(a pp +ω+Ψ−=Ψ &&&  

Для розв’язання поставленої задачі будемо 
вважати, що )t(),t(,t 000 ΨΨ &  відомі. 

Зважаючи на те, що отримане рівняння другого 
порядку, необхідно розглянути два стани системи: 

)t(x p1 Ψ= ; 

)t(xx p12 Ψ== && . 

Приведемо отримане рівняння (2) до рівняння в 
просторі станів: 
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Для моделі автопілота [6 – 8] одержимо рівнян-

ня в просторі станів у векторно-матричній формі: 
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Для моделі в дискретному часі отримаємо пе-
рехідну матрицю станів системи [5], за допомогою 
рівняння, яке описує зв’язок між станом системи і 
переходом її в інший стан: 
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Із урахуванням (3), отримаємо елементи пере-
хідної матриці станів системи управління: 

1)t,t()t,t( 00220011 =ϕ=ϕ ;

0)t,t()t,t( 00120021 =ϕ=ϕ ; 

0)t,t( 021 =ϕ ; 

)tt(a1)t,t( 0022 −+=ϕ ; 

1)t,t( 011 =ϕ ; 

T)tt()t,t( 0012 =−=ϕ . 

Тоді перехідна матриця станів відповідає виразу: 
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+
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Тоді [6] отримаємо перехідні матриці управлінь 
та збурювань для дискретної системи автопілота по 
куту рискання: 
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Використовуючи (4), (5) та [6], запишемо рів-
няння у просторі станів для дискретної системи ав-
топілота по куту рискання: 
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Для аналізу адекватності отриманої дискретної 
моделі управління боковим рухом винищувача (6) із 
застосуванням контуру стабілізації по куту рискання 
у просторі станів було проведено моделювання 
польоту винищувача по визначеній програмній тра-
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єкторії (із визначенням функції управління) на ЕОМ 
у середовищі Matlab [7]. У результаті моделювання 
було отримано залежності кутів відхилення і ков-
зання від управляючого впливу, який діяв на вини-
щувач. Так, при обранні будь-якої управляючої фу-
нкції траєкторія руху винищувача повторювала за-
даний закон управління (рис. 2).  

Кут відхилення при цьому майже наближається 
до управляючої функції, а кут ковзання є незначним, 
що підтверджує адекватність даної моделі результа-
там, які очікувались.  
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Рис. 2. Залежність кута відхилення та кута ковзання  

від управляючого впливу на винищувач 
 
Відомо, що маневреність винищувача визначає 

мінімальний радіус його розвороту. Сучасні вини-
щувачі, які летять вище 11000 м, не можуть забезпе-
чити радіус розвороту менше за 2  км за будь-яких 
маневрів. 

Такі радіуси обмежують можливу область ви-
сот та швидкостей винищувача. Так, щоб отримати 

км2rmin = , максимальна швидкість повинна дорів-
нювати 1200 км/год (на цій швидкості потрібне пе-
ревантаження 6n y = ).  

Для перевірки радіуса розвороту винищувача 
отриманої детермінованої дискретної моделі управ-
ління боковим рухом введемо в систему управління 
вищезазначені умови (швидкість винищувача) та 
задамо управляючий вплив 300 (максимально мож-
ливе відхилення руля напрямку). 

У результаті моделювання процесів управління 
винищувачем на ЕОМ із зазначеними умовами було 
отримано радіус розвороту винищувача, близький 

до 2 км (рис. 3). 

сек,t
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Рис. 3. Траєкторія польоту винищувача при розвороті 

 
Рис. 3 ілюструє траєкторію польоту винищува-

ча і залежність кутів ковзання та відхилення по від-
ношенню до управляючого впливу при розвороті. 
Мінімальний радіус розвороту винищувача при пос-
тійному законі управління (максимальному відхи-
ленні рулів напрямку) відповідає характеристикам 
розвороту сучасних винищувачів. 

b,“…%"*, 

Аналіз результатів моделювання замкненого 
контуру управління винищувачем у просторі станів 
доводить адекватність розробленої математичної 
моделі без урахування зовнішніх збурювань. 

Отримані в роботі результати можуть викорис-
товуватись в автоматизованих системах управління 
посадкою літаків при управлінні боковим рухом 
будь-яких повітряних об’єктів для стабілізації 
польоту по курсу. 

Питання дослідження контуру стабілізації сис-
теми самонаведення винищувачів у зону застосу-
вання зброї з урахуванням зовнішніх збурювань та 
оптимізації отриманої системи будуть розглянуті в 
подальших роботах авторів. 
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У статті запропоновано підхід щодо врахування втрат елементів сторін на етапах бойового 
застосування, на основі чого визначено рекомендований час перебування вертольотів у зонах дії 
противника при застосуванні авіаційних  протитанкових керованих ракет по елементах групо-
вої цілі.  

рівняння Ланчестера, ситуація, бій, імовірність ураження, вертоліт 
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Як відомо, бій двох сторін являє собою дуельну 
ситуацію, яку можливо описати за допомогою сис-
теми диференціальних рівнянь. Для оперативно-
тактичних розрахунків втрат сторін у дуельних си-
туаціях використовують аналітичні моделі, які 
отримали назву рівняння Ланчестера [1].  

Розглянемо випадок, коли система бойових дій 
є складною системою і являє собою потрійну ситуа-
цію (складається з трьох взаємодіючих підсистем). 
При цьому потрійна ситуація розглядається як ситу-
ація, у якій проти однієї зі сторін діють дві незалеж-
ні сторони і спрямовують вогневий потенціал проти 
однієї сторони. У цієї сторони обмежений час пере-
бування в зоні дії засобів ураження сторін, але при 
цьому необхідно уразити якомога більше цілей про-
тивника. 

Постановка завдання. Метою статті є визна-
чення рекомендацій щодо часу перебування верто-
льотів в зоні дії противника та способу бойового 
застосування протитанкового ракетного комплексу 
(ПТРК), за якого досягається максимальна кількість 
уражених цілей.  

Для визначеності вважаємо, що сторона 
−1N ланка вертольотів може обстріляти сторони 

2М  та 3М ; сторона −2М танкова рота в наступі, 

яка обстрілює сторону 1N ; сторона −3М засоби 
ППО, які обстрілюють сторону 1N .  

На рис. 1 представлена граф-схема потрійної 
ситуації. 

 

 
Рис. 1. Граф-схема потрійної ситуації 

Під впливом потоку пострілів елементи оди-
ниць множин сторін із станів 1N , 2М , 3М  перехо-
дять у стани 1N′ , 2М′ , −′3М одиниці уражені та не 
стріляють. Зміна сторін чисельності в системі ви-
значається за допомогою системи диференціальних 
рівнянь  Ланчестера [2].  

n“…%"…,L м=2е!S=л 

У реальних умовах бойових дій одночасна 
участь усіх сторін у бою обмежена дальністю бойо-
вого застосування озброєння. 
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