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ВИБІР ПАРАМЕТРІВ ПЛАНЕРУ БЕЗПІЛОТНОГО ПОВІТРЯНОГО 

СУДНА З ВРАХУВАННЯМ МАСШТАБУВАННЯ  

 Основною ідеєю роботи є використання можливостей динамічно подібних 

моделей під час проектних робіт зі створення нового покоління безпілотних 

повітряних суден (БПС). Головна задача полягає в створенні моделі, що за 

своєю конструкцією відповідає натурній моделі планеру БПС, а після прове-

дення експериментальних досліджень, перенести отримані результати на на-

турну конструкцію планера. Такий підхід дозволяє сформувати ефективний 

аеродинамічний образ майбутніх БПС для будь-яких динамічно подібних 

моделей. 

The main idea of the work is to use the capabilities of dynamically similar 

models during the design work on the creation of a new generation of unmanned 

aerial vehicles (UAV). The main task is to correctly create a model that corre-

sponds to the full-scale model of the UAV glider, and after conducting experi-

mental studies, transfer the obtained results to the full-scale design of the glider. 

This approach enables forming an effective aerodynamic image of future UAV for 

three standard sizes. 

Вступ  

 Сучасні безпілотні системи є одним з найперспективніших напрямків 

розвитку техніки: створюються конструкції з композиційних матеріалів, 

впроваджуються адитивні технології, розробляються безпілотні повітряні 

судна (БПС) із великою дальністю та тривалістю польоту, нові системи ке-

рування тощо. Однак розробки нового покоління БПС потребують збіль-

шення якості інформаційних та експериментальних досліджень аеропруж-

них характеристик. 

 Динамічно подібні моделі грають важливу роль під час проектування 

нових БПС і є за своїми геометричними конфігураціями та масово-

жорсткісними характеристиками подібними до натурних літальних апара-

тів. У зв’язку з тим, що БПС за своєю конструкцією та умовами експлуата-

ції подібні літакам, доцільно здійснювати експериментальні та розрахун-

кові дослідження відповідно до алгоритму визначення аеродинамічних ха-

рактеристик подібних натурних літаків [1].  
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 Для БПС різноманітних рівнів призначення часто застосовують схе-

му «літаюче крило», ефективність чого доводить підбір та аналіз статисти-

чних даних по існуючим моделям такої схеми (А1-СМ «Фурія [3], АСУ-1 

«Валькірія» [4], БПС «Orbiter 2» [5]). В роботі [6] представлено аналіз, 

проектування та розробка БПС з удосконаленою системою керування схе-

ми «змішане крило», яке являє собою різновид аеродинамічної схеми «лі-

таюче крило». В ході роботи автор доводить ефективність розробленого за 

такою схемою БПС.  

У дисертації Михая [7] в якості об’єкта дослідження представлено 

БПС аеродинамічної схеми «літаюче крило» Hirrus румунської компанії 

«AFT Design». Підсумовуючи свою роботу, автор зазначає, що описаний 

ним метод дозволяє зменшити час при розробці модифікацій існуючого 

БПС Hirrus збільшеної злітної маси. 

Постановка задачі 

 Метою дослідження є визначення впливу геометричного масштабу-

вання на зміну аеродинамічних характеристики подібних БПС.  

 Вибір прототипу 

З огляду на поставлену в роботі мету, запропоновано використання 

базової моделі, динамічно подібну натурному БПС, а також мати подібну 

модель масових та жорсткісних характеристик. В якості натурної моделі 

обрано БПС «Skywalker X8» (рис. 1), основні характеристики якого зведені 

у табл. 1 [8], а в якості базової моделі – експериментальну модель, яка буде 

отримана в процесі виконання роботи. Для забезпечення вимог по точності 

виконання контуру базової моделі запропоновано використати технологію 

вакуумного формування.  

Таблиця 1. 

Основні характеристики БПС «Skywalker X8» 

Параметри Значення 

Розмах крила, м 2,12 

Довжина фюзеляжу, м 0,79 

Площа крила,    0,8 

Злітна вага, кг 2,5…3 

Маса корисного навантаження, кг 1,5 

Швидкість польоту, км/год 65…70 

Практична стеля, м 200 

 Корпус цього БПС, виготовлений з ударостійкого піноматеріалу, пе-

редбачає встановлення систем First Person View (FPV) та автопілоту. Разом 
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з цим, завдяки вдалій аеродинамічній компоновці крила, при польоті на 

крейсерській швидкості 70 км/год БПС не потребує значної потужності 

двигуна [8]. Ще однією підставою для вибору Skywalker X8 в якості прото-

типу є зручність розташування бортового обладнання завдяки геометрич-

ним параметрам фюзеляжу в базовій та масштабованих моделях.  
 

 

а) б) 

Рис. 1. БПС схеми «літаюче крило» Skywalker X8 (а) та його бортове 

обладнання (б) 

 Метод масштабування та його особливості  

 Масштабування літальних апаратів, що довели свою ефективність 

під час льотних випробувань та експлуатації, є ефективним способом оп-

тимізації проектування нових БПС відповідно до заданих тактико-

технічних характеристик (ТТХ). При цьому враховують геометричну, кі-

нематичну та динамічну подібність. В той час як кінематична подібність 

являє собою масштабування переміщень та швидкостей, а динамічна – сил, 

геометрична подібність фокусується на масштабуванні лінійних розмірів 

моделі. Слід зазначити, що обов’язковою умовою динамічної подібності 

моделі є також геометрична та кінематична подібність [9]. Геометричне 

масштабування БПС схеми «літаюче крило» передбачає збереження роз-

ташування компонентів та співвідношення їх розмірів аналогічно базовій 

моделі. За допомогою системи автоматизованого проектування (САПР) 

було розроблено три просторові моделі БПС (рис. 2), основні геометричні 

параметри яких наведені у табл. 2. 

Таблиця 2. 

Основні геометричні характеристики розглядуваних БПС 

Параметри Масштаб 

1:1 2:1 3:1 

Розмах крила, м 2,131 4,262 6,393 
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Параметри Масштаб 

1:1 2:1 3:1 

Довжина фюзеляжу, м 0,803 1,606 2,408 

Площа проекції,    0,801 3,207 7,218 
 

Рис. 2. Просторові моделі подібних БПС 

 Результати дослідження  

 Визначення коефіцієнтів підйомної сили та лобового опору подібних 

БПС здійснювалось для таких умов розрахунку: 

- Кути атаки: -5                          15 ; 
- Висота польоту: 100 м; 

- Швидкість набігаючого потоку: 100 км/год.  

 Розрахунок виконано за допомогою методу скінчених елементів із 

використанням програмного рішення Flow Simulation на базі САПР 

SOLIDWORKS [10]. Метод обчислювальної гідрогазодинаміки (CFD – 

Computational Fluid Dynamics), реалізований в цьому програмному забез-

печенні, моделює набігаючий потік навколо БПС шляхом розв’язку основ-

них рівнянь Нав’є-Стокса. Результати розрахунку коефіцієнтів підйомної 

сили (  ), лобового опору (  ) та аеродинамічної якості (К) для трьох гео-

метрично подібних моделей зведено в табл. 3. На основі проведених роз-

рахунків визначено залежність підйомної сили від кута атаки для трьох ге-

ометрично подібних моделей (рис. 3). Окрім цього, проведені розрахунки 
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дозволяють визначити залежність аеродинамічної якості від кута атаки 

(рис. 4) і побудувати поляру І роду (рис. 5) для трьох геометрично подіб-

них моделей. 

Таблиця 3. 

Результат розрахунку аеродинамічних характеристик подібних БПС 

Кут  

атаки,  

  

Масштаб 

1:1 2:1 3:1 

yC  хC  К  LС  
хC  К  LС  

хC  К  

-5 -0,238 0,059 -4,03 -0,26 0,061 -4,28 -0,27 0,062 -4,39 

0 0,025 0,016 1,53 0,036 0,016 2,23 0,044 0,016 2,76 

5 0,354 0,051 6,9 0,359 0,051 7,09 0,365 0,051 7,16 

6 0,417 0,06 6,91 0,423 0,057 7,4 0,430 0,057 7,57 

7 0,474 0,073 6,52 0,482 0,072 6,68 0,493 0,072 6,81 

8 0,510 0,091 5,64 0,521 0,092 5,66 0,535 0,092 5,81 

10 0,604 0,121 5,0 0,626 0,122 5,11 0,637 0,123 5,15 

12 0,710 0,154 4,61 0,729 0,156 4,67 0,743 0,157 4,73 

15 0,796 0,215 3,7 0,83 0,218 3,81 0,836 0,218 3,83 
 

Рис. 3. Графік залежності коефіцієнта підйомної сили від кута 

атаки за  швидкості 100 км/год 
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Рис. 4. Графік залежності аеродинамічної якості від кута атаки за 

швидкості 100 км/год 
 

Рис. 5. Поляра І роду під час швидкості 100 км/год 
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 В результаті аналізу характеру впливу зміни масштабу на аеродина-

мічні характеристики, встановлено, що в діапазоні зміни кута атаки від -

5  до 15  коефіцієнти підйомної сили та лобового опору практично не змі-

нюються.  

 Однак, враховуючи те, що чисельні методи розрахунку наближені до 

реальних умов, доцільним є проведення додаткових експериментальних 

розрахунків у подальших роботах. Із врахуванням отриманих під час дос-

лідження даних було виготовлено планер БПС схеми «літаюче крило» у 

масштабі 1:1 (рис. 6), з метою проведення льотних випробувань та уточ-

нення результатів, які були отримані методом обчислювальної гідрогазо-

динаміки.  

 

Рис. 6. Експериментальна модель БПС схеми «літаюче крило» 

 Для виготовлення планеру було використано метод вакуумного фор-

мування, перевагами якого є висока якість ламінату завдяки ущільненню 

від’ємним тиском, відсутність порожнеч між шарами армуючого матеріа-

лу, видалення надлишкової кількості зв’язуючого матеріалу під час вакуу-

мування та можливість виготовлення тонкостінних виробів складної гео-

метрії. Завдяки застосування цього методу формування було отримано ви-

ріб з точністю контуру в межах 0,5 мм. 

Висновок 

Під час проектування БПС слід використовувати динамічно подібну 

модель, яка геометрично подібна натурному планеру БПС, а також подібну 

по розподілу масових та жорсткісних характеристик.  

Визначено, що у разі збільшення лінійних розмірів в дві ітерації ха-

рактер зміни аеродинамічних характеристик залишається пропорційним.  

Для уточнення результатів виконаних розрахунків доцільним є виго-

товлення планера БПС схеми «літаюче крило» в масштабі 1:1 та проведен-

ня льотних випробувань. 
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ОЦІНЮВАННЯ МЕТОДІВ ВИЗНАЧЕННЯ РІЗНОТЯГОВОСТІ 

РАКЕТНИХ ЕНЕРГЕТИЧНИХ УСТАНОВОК 

 Розглянута актуальність визначення різнотяговості ракетних енергетич-

них установок. Підкреслено, що вирішення задачі оцінювання асиметричнос-

ті тяги  дасть можливість вносити зміни і корективи в роботу ракетного дви-

гуна заздалегідь. Проаналізовані основні методи вимірювання тяги ракетних 

двигунів: чисельні та експериментальні (прямі та непрямі) і проміжну групу - 

розрахунково-експериментальні, які поєднують в собі методи і способи обох 

вищезазначених категорій. Окреслені основні недоліки та переваги вказаних 

методів реєстрації різнотяговості ракетних двигунів. 

The main objective of this work was to analyze main methods  of measuring 

the thrust of rocket engines. It considers numerical and experimental (direct and 

indirect) method groups and an intermediate metjod group - computational and 

experimental, which combine the methods of both of the above categories.The 

work provides disadvantages and advantages of the indicated methods of 

registration of the differential thrust of rocket engines and  considere its relevance. 

Solving the problem of estimating thrust asymmetry will make it possible to make 

changes and corrections in the operation of the rocket engine in advance. 

Вступ 

Сьогодні освоєння космосу є актуальною задачею сьогодення і тому 

гостро постає питання конструктивного втілення такої можливості. Жодна 

ракета або космічний апарат не можливий без енергетичної установки 

[1, 2, 3]. На сьогоднішній день існує багато двигунів різних класів і типів. 

Всі вони мають свої недоліки і переваги. Дані установки повинні створю-

вати належну силу тяги з відповідними характеристиками, при цьому пос-

тають питання її оцінки. Чи являється вона належної величини, чи було за-

безпечено її симетричність відносно центру мас космічного апарату? Дані 

фактори є однією із важливіших передумов розв’язання задач виведення 

ракет-носіїв за визначеною траєкторією та управлінням польоту в цілому. 

Асиметричність сили тяги ракетної енергетичної установки визначає точ-

ність виведення апарату в потрібну точку простору, його керованість і на-

віть напрямок самого польоту. 
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Усі наявні методи визначення вектору тяги (ВТ) ракетного двигуна 

можна поділити на дві великі категорії – чисельні та експериментальні 

(прямі та опосередковані (непрямі). Іноді як проміжну групу виділяють ро-

зрахунково-експериментальні, які поєднують в собі методи і способи обох 

вищезазначених категорій. Чисельними методами розрахунку безвідрив-

них надзвукових просторових течій газу в соплах займалися багато вчених 

в різних, створюючи нові методи та вдосконалюючи вже наявні. Так Джо-

нсон [4], Каноза [5], Річмаєр [6] та інші присвятили свої роботи чисельним 

методам розрахунку. В той же час Мартінс розглядав експериментальні 

методи[7]. 

Постановка задачі 

Метою статті є аналіз методів розв’язання задачі оцінювання асиме-

тричності тяги ракетних двигунів і визначення раціональнішого з них для 

окреслення ефективного вирішення задачі забезпечення керованості ракет-

ним носієм шляхом внесення змін і коректив у роботу його енергетичної 

установки. 

Методи визначення асиметрії тяги ракетних енергетичних  

установок 

На сьогодні в ракетно-космічній галузі найбільшого розповсюджен-

ня набули рідинні та твердопаливні ракетні двигуни. Їх створення потребує 

не тільки великих об’ємів розрахунково-проектних робіт, але й експериме-

нтальних досліджень та випробувань двигунів в стендових та польотних 

умовах. Успіх створення таких двигунів визначається саме надійністю та 

безпекою експлуатації стартових і випробувальних комплексів. 

Під час роботи двигуна потрібно знати чи відрізняться ВТ та його 

характеристики від спроєктованого значення в даних умовах. Одним із та-

ких параметрів є ексцентриситет вектору тяги (ЕВТ), який є однією із ви-

значальних характеристик ракетних двигунів (РД). До основних факторів, 

які викликають його появу, можна віднести [8]: 

 похибки під час виготовлення елементів двигуна та його збірці; 

 теплові та силові деформації двигуна;  

 корозія робочих поверхонь тощо. 

Зазвичай вимоги до допустимого значення ЕВТ задаються у вигляді 

межових значень кута перекосу та радіального зміщення ВТ відносно по-

вздовжньої вісі апарату за нульового положення виконавчих органів сис-

теми управління вектором тяги [8]: 

Під час винайдення способу регулювання ВТ ситуація значно зміни-

лася. Тепер постала необхідність у підтвердженні точності перекосів та 
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зміщення ВТ працюючого двигуна. Це потребує врахування газодинаміч-

них та деформаційних складових. 

Зазвичай використовують досить складне обладнання для імітації 

польотних умов та факторів космічного простору, що впливають на апарат 

при експлуатації [7, 9]. 

Основні методи визначення ЕВТ двигуна космічного апарату 

Іноді напрямок реактивної сили не співпадає із геометричною віссю 

сопла до початку роботи внаслідок несемеричних порушень однорідності 

газодинамічних характеристик по поперечному перетину сопла. 

Основними факторами, що призводять до порушення симетрії тяги, 

можуть бути [10]: 

 неправильність встановлення та недотримання під час виготовлення 

технологічних допусків основних елементів конструкції двигуна; 

 нерівномірність деформації двигуна або його соплового тракту у разі 

зберігання, пуску або транспортування;  

 нерівномірне винесення матеріалу стінок сопла за роботи двигуна; 

 конструктивні особливості: косий зріз сопла, розворот потоку в об’ємі 

перед соплом.  

Кут між напрямом ВТ та віссю сопла θе  (кутовий ексцентриситет ре-

активної сили) визначається несиметричними збуреннями газового потоку 

перед входом до сопла, всередині та на виході з нього [10]. 

Газодинамічні збурення, що з’явилися через несиметричність присо-

плового об’єму та вхідної частини сопла, розповсюджуються по всій дов-

жині сопла. Проте значення бокової сили при цьому змінюється по довжи-

ні сопла періодично. Найбільш універсальним підходом є рішення задач 

просторового перебігу робочого тіла в соплі та інтегрування розрахованого 

розподілу тиску по стінці по контуру.  

Сопла ракетних двигунів мають різну варіативну конфігурацією 

(рис. 1) [4].  

Сопла Лаваля можуть бути профільованими та непрофільованими 

(рис. 2). 

Для дослідження безвідривних надзвукових просторових течій газу в 

соплах застосовують різні числові методи [10]: 

 пошаровий метод характеристик; 

 метод малих збурень; 

 різницевий метод другого порядку точності; 

 метод наскрізного рахунку; 

 стаціонарний аналог схеми С. К. Годунова; 

- експериментальні методи. 
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Рис. 1. Сопла ракетних двигунів 

а – сопло Лаваля; b – кільцеве сопло з подвійним розши-

ренням; c – кільцеве сопло з позитивним нахилом критич-

ного перерізу; d – регульоване сопло-очко; e, f – тарілчасті 

сопла з одинарною та подвійною кутовими точками  
 

 
Рис. 2. Профільоване (суцільна лінія) та непрофільоване  

(пунктирна лінія) сопло Лаваля 

Пошаровий метод характеристик. В класичній схемі цього метода 

вузли різницевої сітки визначаються в процесі чисельного рішення як точ-

ки перетину характеристик. На відміну від інших схем, ця має важливу пе-

ревагу – сітка такого типу дозволяє максимально враховувати структуру 

течії, зокрема, розраховувати хвилі розрідження, виділяти лінії слабких ро-

зривів, визначати області виникнення висячих ударних хвиль. 

Проте, як і у будь-якого методу, в ньому є ряд недоліків. Насампе-

ред, можна виділити незручність обчислення величини, яку необхідно 
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знайти, у вузлах наперед невідомої характеристичної сітки. На практиці 

виявляться, що бажано знати розподіл параметрів при фіксованих значен-

нях координат поперечного перетину соплового пристрою х або кроку сіт-

ки t. При цьому доводиться застосовувати інтерполяцію, що ускладнює за-

дачу та призводить до додаткових похибок. Іноді розрахунки по пошаро-

вому методу характеристик призводить до нерівномірного розподілу вуз-

лових точок або до сильного росту числа точок на характеристиках [5].  

Метод малих збурень. Метод малих збурень зазвичай відносять до 

асимптотичних методів дослідження течій газу у трансзвуковій області со-

пла. Розробці даного методу присвячено багато робіт. У 1965 році було да-

но рішення рівнянь отриманих методом малих збурень загального випадку 

просторової нестаціонарної течії у транзвуковій області, а також були сфо-

рмульовані умови, що призводять до виникнення ударних хвиль [5, 6]. 

Різницевий метод другого порядку точності. Цей метод покладено в 

основу методики розв’язання задач газової динаміки, в основі якої покла-

дено різницеві схеми з узгодженою апроксимацією конвективних пото-

ків [6]. Течія описується в ейлеревих змінних. Узгодження апроксимацією 

потоків є елементом побудови повністю консервативних різницевих схем 

та накладає достатньо жорсткі обмеження на форму запису різницевих рі-

внянь. Останнє зменшує коло можливостей вдосконалення якості відпові-

дних алгоритмів.  

Метод наскрізного рахунку. Для багатьох задач газової динаміки ха-

рактерна наявність у потоці поверхневих розривів. Чисельні рішення таких 

задач пов’язані із певними, іноді дуже суттєвими складнощами. Існують 

різні підходи при розробці методів розрахунку розривних рішень рівнянь 

газової динаміки. Один із них полягає в тому, що у процесі розрахунку ро-

зриви виділяються [4, 5]. При цьому, на розривах задовольняються умови 

Ренкіна-Гюгоніо, а в області гладкого рішення диференціальні рівняння ін-

тегруються за допомогою будь-якої достатньо точної різницевої схеми. У 

випадку двох незалежних змінних може бути використано класичний ме-

тод характеристик або різницевий метод у поєднанні із перетворенням не-

залежних змінних, що виправляє розриви. Розроблено алгоритми уловлю-

вання стрибка, що рухається по сітці. Такий підхід є виправданим для поо-

диноких розривів. Іноді він обирається через міркування точності. Метод 

виділення розривів ускладняється, коли в потоці має місце інтерференція 

розривів, хоча є методики його використання і за таких умов. Додаткові 

труднощі виникають у випадку виникнення ударних хвиль в середині по-

току, при регулярному відображенні  хвилі від стінки 

Експериментальні методи. Більшість експериментальних методів 

передбачають використання спеціальних випробувальних стендів різних 

типів. У залежності від параметру, що реєструється на стенді, розрізняють 

прямі та непрямі (опосередковані) методи.  
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При непрямому методі на випробувальному стенді реєструється тиск 

у камері згоряння РД і за його значеннями визначають величину тяги такої 

енергетичної установки [7]: 

T кз крP k p F   (1) 

де Tk  – коефіцієнт тяги; 

кзp  –тиск у камері згоряння; 

крF  – площа критичного перерізу сопла. 

Проте непрямий метод зазвичай використовують тільки коли немож-

ливо або складно застосувати прямий метод, наприклад: 

 у наземних стендових умовах не вдається забезпечити повне розши-

рення потоку у надзвуковому соплі двигуна; 

 конструкція випробувального стенду або самого двигуна не дозволя-

ють встановити тяговимірювальний прилад; 

 проводиться етап випробувань, для якого визначення величини тяги не 

є головною задачею. 

Такий підхід зумовлено рядом недоліків які несе в собі непрямий ме-

тод. Він дає низьку достовірність інформації про величину кзp  в наслідок 

нерівномірності процесу горіння палива по усьому об’єму камери згорян-

ня. Також є необхідність використовувати в конструкціях РД тугоплавких 

матеріалів та матеріалів із малою теплопровідністю. Варто враховувати ще 

й неможливість вимірювання величини тяги РД з регульованим соплом та 

неможливість визначення величини відхилення лінії дії вектору тяги від 

вісі камери згоряння. 

У разі прямого методу вимірювань визначають безпосередньо силу 

тяги за допомогою стендового обладнання. Випробувальні стенди облад-

нуються спеціальними тяговимірювальними пристроями, і складаються із 

станку, вимірювальної та тарувальної системи (рис. 3).  

В залежності від конструкції їх можна розділити на чотири типи [7]: 

 станки із мінімальним тертям; 

 станки із пружними зв’язками між станиною та рухомою рамою; 

 станки із жорсткими зв’язками; 

 спеціальні. 

Станок складається з двох основних  елементів – нерухомої станини 

та рами, до котрої кріпиться двигун, що випробовується. Рама, яка може 

бути рухомою або нерухомою, сприймає тягу енергетичної установки та 

передає її на силовимірювальний пристрій і станину, яка жорстко закріп-

лена на несущій конструкції стенду. При таруванні станку жорсткого типу 

імітація тяги двигуна досягається подачею тиску у гідроциліндр, що пере-

дає зусилля на раму за допомогою жорсткого зв’язку. 
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Рис. 3. Схема важільного тяговимірювального пристрою 

У жорстких станках в якості вимірювальних перетворювачів тяги 

(ВПТ) використовують механічні, гідравлічні та електричні вимірювальні 

перетворювачі сили (ВПС). 

Механічні та гідравлічні ВПС, які мають гарні метрологічні характе-

ристики для вимірювання статичних процесів, значно поступаються в точ-

ності електричним ВПС при вимірюванні швидкозмінних значень величи-

ни тяги на перехідних та імпульсних режимах роботи двигуна. 

Сам механо-електричний перетворювач (тензорезистор) у порівнянні 

з іншими перетворювачами має значно менші габарити та масу. Це дозво-

ляє розташовувати на пружному елементі необхідну кількість тензорезис-

торів таким чином, щоб вони забезпечували отримання вихідних електри-

чних величин, що безпосередньо відповідають просторовим напрямкам 

компонентів ВТ двигуна. 

Висновок 

Для визначення миттєвого значення параметрів (модуля та коорди-

нат лінії дії) вектор тяги РРД на будь-якому режимі роботи найбільш   

прийнятним з усіх розглянутих методів є експериментальний метод – пря-

мий метод вимірювань із використанням електричних вимірювальних пе-

ретворювачів сили. Даний метод дає точніший результат, бо може реєстру-

вати швидкозмінні значення величини тяги на  перехідних та імпульсних 

режимах роботи двигуна. 
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