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Рассматривается построение оптимального управления выведения ракетыносителя на эллиптическую ор
биту на безатмосферном активном участке при непрерывной работе двигательной установки с нерегулируемой 
тягой. Угловые скорости разворотов ракетыносителя по углу тангажа и углу рыскания принимаются за управля
ющие параметры. В качестве критерия оптимальности задается максимум массы ракетыносителя на момент 
вывода на орбиту. Определяются структура управления и способ нахождения параметров управления ракетой
носителем.
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Введение

Задача построения оптимального управления 
выведения ракеты-носителя (РН) на эллиптиче-
скую орбиту на безатмосферном активном участ-
ке в варианте, когда за управляющие перемен-
ные принимаются углы ориентации вектора тяги 
(углы тангажа и рыскания), совпадающего с про-
дольной осью РН, рассмотрена и исследована в мо-
нографиях Д. Ф. Лоудена [1], Р. Ф. Аппазова [2], 
Ю. Г. Сихарулидзе [3] и многих других авторов.

Вместе с тем имеются РН с жесткими ограни-
чениями на величины угловых скоростей разво-
ротов по углам ориентации, обусловленные кон-
структивными особенностями.

Использование для них программного управ-
ления, построенного в предположении, что за 
управляющие параметры приняты углы тангажа 
и рыскания, приводят к неоптимальному исполь-
зованию энергетики РН.

В работе [3] предлагается программу угла тан-
гажа задавать кусочно-линейной функцией. Ко-
личественные оценки потерь по массе выводимой 
полезной нагрузки, имеющих место в этом слу-
чае, отсутствуют.

В статье рассмотрены вопросы построения 
оптимального управления (определение его струк-

туры, параметризации и способа нахождения 
значений его параметров), когда в качестве управ-
ления принимаются величины программных 
угловых скоростей разворотов по углам тангажа 
и рыскания.

Целевая эллиптическая орбита, на которую 
должна быть выведена РН, задается в инерциаль-
ной геоцентрической системе координат, совпа-
дающей на момент старта (срабатывание датчика 
контакта подъема РН) с гринвической системой 
координат.

Орбита задается совокупностью оскулирую-
щих параметров, в качестве которых можно при-
нять:

ior — угол наклона плоскости орбиты;
Ωor — долготу восходящего узла;
por — фокальный параметр орбиты;
eor — эксцентриситет орбиты;
wper — аргумент перигея,

— или какой-либо другой эквивалентной сово-
купностью оскулирующих параметров.

В качестве параметра, задающего точку орби-
ты, будем использовать значение приведенной 
широты U. Общую задачу построения управле-
ния можно реализовать последовательным реше-
нием задач управления для выведения в точки 
орбиты, заданные приведенными широтами, 
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и последующим выбором точки выведения (при-
веденной широты), при которой получаем опти-
мум критерия.

При решении будем использовать орбиталь-
ную систему координат Oη1η2η3. Начало системы 
O находится в центре Земли; ось Oη2 лежит в ор-
битальной плоскости, задаваемой ior,� Ωor, и со-
ставляет угол, равный U, с линией узлов; ось Oη1 
принадлежит орбитальной плоскости, ортого-
нальна оси Oη2 и направлена в сторону полета по 
орбите; ось Oη3 дополняет систему координат 
Oη1η2η3 до правой ортогональной декартовой си-
стемы координат. Такая система координат ис-
пользовалась, например, при построении про-
граммы полета РН «Сатурн-5» [3].

Математическая постановка задачи 
выведения в заданную точку

Полет РН рассматривается как движение ма-
териальной точки. Движение РН происходит на 
внеатмосферном активном участке полета РН под 
действием реактивной двигательной установки 
(ДУ) с постоянными тягой P и секундным расхо-
дом массы mras.

Режим работы ДУ непрерывный, в момент до-
стижения заданной орбиты выдается команда на 
ее выключение.

Гравитационное поле Земли описывается нор-
мальным потенциалом, включающим нулевую 
и вторую зональные гармоники из модели «Пара-
метры Земли 90» [4].

Ориентация вектора тяги совпадает с ориен-
тацией продольной оси РН Ox1 и задается угла-
ми тангажа νor(t) и рыскания ψor(t). Под углом 
рыскания понимается угол между продольной 
осью РН и ее проекцией на плоскость Oη1η2, под 
углом тангажа понимается угол между осью Oη1 
и проекцией продольной оси РН на плоскость 
Oη1η2.

В качестве управляющих переменных берутся 
значения программных угловых скоростей раз-
воротов РН по углу тангажа Uν и углу рыскания 
Uψ, на которые наложены ограничения: |Uψ|�<�Ugr,�
|Uν|�<�Ugr,�Ugr�= 1 град/с.

Допустимый диапазон изменений углов танга-
жа и рыскания составляет ± 85 град.

Начальные условия по координатам радиуса-
вектора РН (η1,� η2,� η3), вектора скорости (η4,� η5,�
η6), начальной ориентации по углам ν(t),�ψ(t) и ве-
личине массы m(t) в момент начала управления tn 
известны и равны соответственно: ηin, i�=�1,�…,�6, 
νorn, ψorn, mn.

Терминальные (конечные) условия по точке 
орбиты, заданной приведенной широтой U, нахо-
дятся по известным формулам эллиптической те-
ории [2]:
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где g0 — модуль гравитационного ускорения; aoz — 
большая полуось общеземного эллипсоида.

Момент окончания управляемого движения 
(участка выведения) tk и терминальные условия 
по углам тангажа νor(tk), рыскания ψor(tk), массе 
РН m(tk) свободны.

В силу непрерывности работы ДУ и постоян-
ного расхода массы критерий максимума выво-
димой массы РН эквивалентен критерию мини-
мума времени выведения: 
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Система дифференциальных уравнений, опи-

сывающая движение РН на активном участке 
в системе Oη1η2η3, имеет следующий вид:
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Через 
1 1 2 3( , , )gη η η η  обозначены проекции гра-

витационного ускорения; m — текущая масса РН. 
Гамильтониан системы (1) записывается в виде
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Через λ1, ..., λ6, λm, λψ, λν обозначены сопря-
женные переменные принципа максимума Пон-
трягина.

В силу линейного вхождения управления Uν, 
Uψ в систему (2) и гамильтониан, система (2) мо-
жет иметь, в принципе, участки движения с осо-
бым управлением [5]. Кроме того, уравнения из-
менения фазовых переменных λ1, ..., λ6 завязаны 
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с уравнениями изменения сопряженных пере-
менных через проекции гравитационного ускоре-
ния, что приводит к необходимости их совместно-
го интегрирования. В результате получаем необ-
ходимость решать краевую задачу для нелиней-
ной системы дифференциальных уравнений 18-го 
порядка [6].

Для преодоления возникающих существен-
ных вычислительных трудностей в поиске управ-
ления для определения его структуры был ис-
пользован метод модельной задачи [3]. В модель-
ной задаче значения проекций гравитационного 
ускорения ( )

i jgη η  (i = 1, 2, 3; j = 1, 2, 3) берутся 
в прогнозируемой точке выведения

 const( ) .
i im izg gη η η= =  (3)

Введение модельного представления гравита-
ционного ускорения позволяет свести определе-
ние структуры оптимального управления к по-
следовательному определению структуры управ-
ления боковым, вертикальным и горизонталь-
ным движением РН, на которые распадается при 
использовании модели (3) общее движение, зада-
ваемое системой (2).

Структура управления боковым движением

Система дифференциальных уравнений, опи-
сывающая боковое движение, в рамках сформу-
лированной постановки задачи имеет следующий 
вид:
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Критерий оптимальности для построения 
управления
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Критерий Jψ вводится для сохранения взаи-
мосвязи указанных выше трех движений. Физи-
ческий смысл Jψ — минимизация потерь по ка-
жущейся скорости в орбитальной плоскости из-
за реализации бокового движения по переводу 
системы из начального состояния η3(tn),�η6(tn),�tn 
в конечное η3(tk),�η6(tk),�tk за фиксированный взя-
тый интервал времени управления.

Рассмотрим гамильтониан системы (4) с кри-
терием (5):

33 6 6

0 1

( ( ( ) ( / )sin )

( / )( cos ).
j or

m ras or

H g t P m

m U P m
η

ψ ψ

λ η λ η ψ

λ λ λ ψ

= + − −

− + + −

Зададим ограничение на управление: |Uψ|�<�Ugr.

Сопряженная система, соответствующая (4) 
и критерию (5), имеет вид
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Начальные условия на момент tn: η3(tn),�η6(tn),�
m(tn),�ψor(tn) — известны.

Терминальные условия на момент tk оконча-
ния движения: η3(tk) =� 0,� η6(tk) =� 0 — заданы, 
ψor(tk) — свободно, λψ(tk) = 0, tk — формально счи-
тается заданным. Значения λ3(tk), λ6(tk)� должны 
быть выбраны из условия приведения системы 
в точку η3(tk) =�0,�η6(tk) =�0.

В целях упрощения записи для сопряженных 
переменных приняты те же обозначения, что 
и в случае основной системы (2). Оптимальное 
управление, при его существовании, представля-
ется в виде
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Особое управление находим из условия
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Тогда для тех же значений t должно выпол-
няться
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Возьмем производную от dλψ/dt по времени t 
в силу систем (4) и (6):
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Из (7) и условия P/m� ≠� 0 получим λ6cosψor� –�
–�λ0sinψor�=�0.

С учетом имеющихся равенств и неравенств 
dλψ/dt� = 0, Pmras/m� ≠� 0, ψor ≠ π/2, dλ6/dt� = –λ3,  
dλ0/dt�= 0 и λ6 =�λ0tgψor имеем

2
3 0cos ( ( ) / ).orU tψ ψ λ λ=

Полагая λ0 = –1, получим

 2
3cos ( ).orU tψ ψ λ=−  (8)

По соотношению (8) найдем закон изменения 
ψor(t) на участке особого управления:

dψor/dt�=�cos2ψordλ6/dt�
или�
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 tgψor(t) =�λ6(t).� (9)

На управление задано ограничение, поэтому 
ограничиваемся λ0 = –1.

Проведенные проверки показали, что необхо-
димое условие Келли [5] для оптимальности осо-
бого управления выполняется.

Решение сопряженной системы (6) по перемен-
ным λ3(t), λ6(t) записывается в явном виде
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Если для системы (4) с критерием (5) в каче-
стве управления принять угол рыскания (исклю-
чить последнее уравнение), то оптимальная про-
грамма изменения его значений имеет вид линей-
ного тангенса аналогично (9). То есть структуры 
программ изменения углов рыскания в случаях 
особого управления и управления непосредствен-
но углом рыскания совпадают. Отсюда для рас-
сматриваемой системы (4) оптимальное управле-
ние, если оно существует, состоит из начального 
разворота с максимальной допустимой угловой 
скоростью из текущего начального состояния 
в сторону особого управления и заключительного 
участка с особым управлением.

Обозначим момент перехода с начального раз-
ворота на участок особого управления через tψ.

Тогда значение синуса от программного угла 
рыскания, непосредственно входящего в уравне-
ния изменения линейных координат η3,�η6, мож-
но найти по соотношениям
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Значение tψ в силу непрерывности изменения 
угла находится из соотношения
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Таким образом, определена структура опти-
мального программного управления боковым 
движением. Метод определения значений пара-
метров tψ, tk, λ3n, λ6n исходя из условия выполне-
ния краевых условий будет рассмотрен ниже.

Считая управление боковым движением по-
строенным, рассмотрим вопрос о структуре 
управления вертикальным движением. 

Структура управления  
вертикальным движением

Система дифференциальных уравнений, опи-
сывающая вертикальное движение в рамках 

сформулированной постановки задачи, имеет 
следующий вид:
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Начальные условия на момент tn: η2(tn),�η5(tn),�
m(tn),�νor(tn) — известны.

Терминальные параметры на момент условно-
го окончания tk: η2(tk) =�η2k,�η5(tk) =�η5k — заданы, 
νor(tk) — свободно, tk — считается формально за-
данным. Значения λ2(tk), λ5(tk)�должны быть вы-
браны из условия приведения системы в точку 
η2(tk),�η5(tk).

Интервал управления [tn, tk] фиксирован. Зна-
чение tk соответствует принятому при рассмотре-
нии бокового движения.

В качестве критерия оптимальности берется 
функционал

1 dmin ( cos )( / )cos ( ) .
k

n

t

or or
U

t

J P m
ν

ν ν ψ τ τ= −∫   (11)

Переменная ψor(t) в (10), (11) уже рассматрива-
ется как известная функция времени. Значение 
функционала Jν равно потере кажущейся скоро-
сти по оси Oη1 из-за реализации вертикального 
движения по переводу РН из начального состоя-
ния (tn,� η2(tn),� η5(tn)) в конечное (tk, η2(tk),� η5(tk)). 
Если РН выводится на околокруговую орбиту 
или апогей, перигей эллиптической орбиты, на-
правление оси Oη1 совпадает или близко к на-
правлению скорости движения по орбите.

Выбранный функционал (11) обеспечивает на-
бор максимума значения действительной скоро-
сти вдоль оси Oη1.

Если за действующее ускорение принять (P/m) × 
× cosψor, то система (10), критерий (11) с точно-
стью до обозначений совпадают с системой (4), 
критерием (5) для бокового движения.

Повторяя выкладки, аналогичные проведен-
ным при анализе бокового движения, получим 
оптимальное управление, если оно существует, 
в виде

sign åñëè 0
îñîáîå óïðàâëåíèå, åñëè 0

( ( )), ( )
.

( )
grU t t

U
t

ν ν
ν

ν

λ λ
λ

 ≠= ≡

Используя выкладки для анализа бокового 
движения, получим, что на участке особого 
управления tgνor(t) =�λ5(t).

Можно показать, что необходимое условие 
Келли [5] для оптимальности особого управле-
ния выполняется.
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Обозначим момент перехода с начального раз-
ворота на участок особого управления через tν. 
Тогда значение синуса от программного угла тан-
гажа, непосредственно входящего в управления 
изменения линейных координат (10), можно най-
ти по соотношениям

2
5 5

sign tg
tg åñëè

1 åñëè

sin( ( ) ( ( )
sin ( ))( )), .

( ) ( ),

or n gr or

or or n n n

k

t U t

t t t t t t

t t t t t

ν

ν

ν

ν ν
ν ν

λ λ

 + −= − − < < + < <

Значение tν в силу непрерывности изменения 
угла νor(t) находится из соотношения

5

5 2

sign tg
arctg

( ) ( ( ))( )
( ( )).

or n gr n or n

n n n

t U t t t

t t
ν

ν

ν λ ν
λ λ

+ − − =

= − −
Таким образом, определена структура управ-

ления вертикальным движением РН. 

Структура управления  
горизонтальным движением

Система дифференциальных уравнений, опи-
сывающая горизонтальное движение, имеет сле-
дующий вид:

1

1 4

4

d d
d d

d d

/
/ ( ( )) ( / )cos cos .

/
j or or

ras

t

t g t P m

m t m
η

η η
η η ν ψ

 = = + =−

Начальные условия на момент tn: η1n,�η4n,�mn�—�
заданы.

Конечные условия: η1(tk) =�η1k,�η4(tk) =�η4k — за-
даны.

Угловые программы νor(t),� ψor(t) считаем из-
вестными функциями времени. Время оконча-
ния выведения tk не задано и рассматривается 
как параметр управления.

Вторым управляющим параметром для обе-
спечения достижения краевых условий берется 
значение приведенной широты точки выведения.

Рассмотрим теперь вычислительный алго-
ритм определения параметров управления вы-
бранной структуры.

Система уравнений  
для определения параметров управления

Традиционный способ определения параме-
тров управления при его выбранной структуре 
состоит в решении краевой задачи для первых 
шести уравнений системы (2). Существенное 
упрощение процесса определения параметров 
управления достигается, если компоненты векто-

ра скорости d( ( ))
n

t

gi i j
t

V gη η τ τ=∫  и радиуса-вектора 

d( ) ( ( )) ,
n

t

gi i j
t

r t gητ η τ τ= −∫  обусловленные действи-

ем гравитационных сил, вычислять с использо-
ванием начальных (ηin), конечных (ηik) условий 
и взятого интервала управления (tn, tk) по улуч-
шенному методу трапеций с применением пер-
вых производных [7].

В таблице приведены оценки методической 
погрешности вычисления Vgi,�rgi в зависимости от 
оставшегося времени полета tk�–�tn на активном 

Значения� методической� погрешности� вычисления� гравитационных� составляющих� координат� радиуса-��
вектора�и�вектора�скорости

tk�–�tn dVg1, м/с drg1, м dVg2, м/с drg2, м dVg3, м/с drg3, м

Космический аппарат Metop

234 –0,544 392 2,144 –281 0,096 –18

200 –0,254 198 1,048 –199 0,061 –9

150 –6,10 ⋅ 10–2 54 0,289 –7 1,83 ⋅ 10–2 –3,7

100 –9,14 ⋅ 10–3 8 4,48 ⋅ 10–2 –14 3,48 ⋅ 10–3 <1

50 –3,60 ⋅ 10–4 <1 5,45 ⋅ 10–4 <1 1,30 ⋅ 10–4 <1

30 –1,19 ⋅ 10–4 <1 2,48 ⋅ 10–4 <1 3,17 ⋅ 10–4 <1

10 –2,64 ⋅ 10–5 <1 1,71 ⋅ 10–5 <1 –3,34 ⋅ 10–5 <1

Космический аппарат Corot

262 –1,269 715 1,802 –544 4,88 ⋅ 10–2 16

200 –0,430 222 0,624 –191 –1,45 ⋅ 10–2 0,6

150 –0,133 62 0,203 –58 –3,35 ⋅ 10–3 <1

100 –2,47 ⋅ 10–2 9,9 3,86 ⋅ 10–2 –10 –3,54 ⋅ 10–4 <1

50 –1,27 ⋅ 10–3 <1 2,1 ⋅ 10–3 <1 2,09 ⋅ 10–5 <1

30 –2,02 ⋅ 10–4 <1 2,55 ⋅ 10–4 <1 –6,47 ⋅ 10–6 <1

10 –3,42 ⋅ 10–5 <1 1,64 ⋅ 10–5 <1 –1,96 ⋅ 10–6 <1



ИНФОРМАЦИОННОУПРАВЛЯЮЩИЕ СИСТЕМЫ № 3, 201026

ИНФОРМАЦИОННО-УПРАВЛЯЮЩИЕ СИСТЕМЫ

участке по предложенному выше способу. Через 
dVgi,�drgi обозначены разности нахождения Vgi,�rgi 
по точному и предлагаемому способам. Точные 
значения находились методом трапеций с шагом 
1 с. Данные получены по траекториям програм-
много движения РН «Союз-2» при запусках кос-
мических аппаратов Metop и Corot с космодрома 
Байконур.

Методические погрешности вычисления инте-
гралов от проекции гравитационного ускорения 
убывают по мере уменьшения оставшегося време-
ни движения и становятся практически незначи-
тельными (менее 2 ⋅ 10–3 по скорости, 1 м по коорди-
нате) за 50 с до окончания участка выведения. Ис-
пользование предлагаемого способа вычисления 
интегралов от проекций гравитационного ускоре-
ния позволяет отказаться от решения краевой зада-
чи Коши при определении параметров управле-
ния. Запишем систему (4) с учетом выбранной 
структуры управления, способа вычисления со-
ставляющих от гравитационных сил в интеграль-
ном виде. При этом значения λ6n,� λ3n,� входящие 
в числитель выражения для sinψor на участке осо-
бого управления, вынесем из-под знака интеграла.

В результате будем иметь
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Будем решать систему (12) итерационным спосо-
бом. Присвоим λ6n,�λ3n,�tψ, входящим в систему (12) 
линейно, индекс «i», а входящим нелинейно (под 
знаком функций) — индекс «i – 1». В качестве на-
чальных значений возьмем 0 0 0

6 30 0, , .n n nt tψλ λ= = =   
Для нахождения i-го приближения 6 3( , , )i i i

n n tψλ λ  
получаем линейную систему.

Первое приближение соответствует случаю 
задания программного движения на участке осо-
бого управления в виде «линейного синуса».

Если 1 1
6 3 1( )n n ntλ λ τ− − <  при [ , ]kt t tψ∈  и 1

3 ,n grUλ < 
1
3 ,n grUλ < то это означает, что ограничения на управ-

ление выполняются и первое приближение явля-
ется допустимым управлением. Так как множе-
ство допустимых управлений системы (4) ограни-
чено и выпукло (|U|�≤�Ugr), то в соответствии с [5] 
существует оптимальное управление.

При практических вычислениях оказалось до-
статочно не более 10 итераций для получения 
программного движения с требуемой точностью.

Значения переменных η2,�η5 системы (10) нахо-
дятся аналогично.

Значения координат η1,�η4 находятся по соот-
ношениям

14 4
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or or
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t t V t

P m

η η
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( )( / )cos ( )cos ( ) .
k

n

k n n k n g k

t

k or or
t

t t t t t r t

t P m

η η η

τ ν τ ψ τ τ

= + − + +

+ −∫  (13)

Функции ψor(t),�νor(t)�в (13) считаем уже извест-
ными функциями времени, найденными при ре-
шении систем для (η3,�η6), (η2,�η5).

Вычисление интегралов осуществляется с уче-
том точек разрыва подынтегральных функций 
в моменты tψ, tν. На каждом участке непрерывно-
сти подынтегральных функций величина инте-
грала вычисляется методом Гаусса 10-го поряд-
ка [7].

Алгоритм вычисления параметров 
программного управления 

Построение программного движения (опреде-
ление и уточнение параметров управления) при 
выведении РН осуществляется по итерационно-
му алгоритму [3]. Активный участок выведения 
делится на интервалы [ts, ts�+�1] и ts + 1 ≤ tk. На мо-
мент времени ts с учетом получаемых на него па-
раметров движения строится программное управ-
ление, используемое на полуинтервале [ts,�ts�+�1). 
Параметры, задающие управление боковым (λ6,�
λ3,�tψ) и вертикальным (λ5,�λ2,�tν) движением, со-
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ответственно угловые программы ψor(t), νor(t),�как 
было показано ранее, однозначно могут быть 
определены по значениям приведенной широты 
Uz, задающей точку выведения, и времени окон-
чания участка выведения tk. Для определения Uz,�
tk будем использовать следующую систему урав-
нений, получаемую из (13), если в ней вместо 
η1(tk),�η4(tk) подставить η1(Uz),�η4(Uz):
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k
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t

or or
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U t V t
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k or or
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U t t t t r t

t P m

η η η

τ ν τ ψ τ τ

= + − + +

+ −∫  (14)

где η1(Uz),�η4(Uz) определяются из (1) с использова-
нием Uz.

Система (14) решается следующим образом.
Берем сетку из Nu�+�1 (Nu — четное) возмож-

ных значений приведенных широт точки выведе-
ния: 

Uj�=�U0 +�jdU,�j�=�–Nu/2,�...,�–1,�0,�1,�...,�Nu/2, 

где dU — шаг по приведенной широте.
Значение U0 задается из физических, опыт-

ных соображений.
В цикле по значениям Uj проводится определе-

ние tk посредством решения первого уравнения 
системы (14) методом Ньютона, включая опреде-
ление управления боковым и вертикальным дви-
жением (программ ψor(t),�νor(t)). 

Для первого шага значение tk берется равным 
номинальному времени работы ДУ. Так как в ис-
следуемом случае (P/m)cosνorcosψor�>�0�(в силу за-
дания области изменения νor,�ψor) и |(P/m)cosνor�× 
× cosψor|�>� |gη1|, то значение tk, удовлетворяющее 
первому уравнению (14), в условиях энергетиче-
ской досягаемости существует. Обозначим его че-
рез tk(Uj). Далее с использованием второго урав-
нения (14) вычисляется разность dη1j� =� η1z(Uj)� –�
–�η1(tk(Uj)).

Если |dη1j|� <� ε1, где ε1� —� допуск на точность 
определения краевого условия по η1, то считаем, 
что найдены параметры управления, переводя-
щие систему из состояния ηi(tn) в точку ηiz(Uj), 
i�=�1,�...,�6 за время tk(Uj). Данное управление при-
нимается за искомое.

Если |dη1j|�>�ε1 и dη1j одного знака с dη1j�–�1, то 
переходим к следующему значению по приведен-
ной широте Uj�+�1.

Если |dη1j|�>�ε1 и величина dη1j сменила знак, 
то следующее значение U находим линейной ин-
терполяцией по величине dηj.

Если в процессе перебора узлов не опреде-
лилось управление, удовлетворяющее условию 
|dη1j|�<�ε1, или не произошла смена знака у dη1j, то 
управление, имеющее минимум |dη1j|, берется за 
искомое.

Для значения U, определенного линейной ин-
терполяцией, находим параметры управления tn, 
λ3n, λ6n, tψ, λ2n, λ5n,�tν, tk, которое и принимается 
за искомое.

Проведенные расчеты на траекториях выведе-
ния Metop и Corot показали, что при значениях 
dU�=�0,0003, ε1 = 100 м, Nu�=�60, tn�+�1�–�tn�=�10 с 
обеспечиваются требуемая точность построения 
программного движения и временные затраты на 
его нахождение.

Заключение 

Построенное по изложенному выше способу 
управление для бокового, вертикального и гори-
зонтального движений центра масс РН в плоско-
параллельном гравитационном поле удовлетво-
ряет необходимым условиям оптимальности.

Введение дополнительных функционалов, ко-
торые минимизируют потери кажущейся скоро-
сти по направлению, ортогональному плоскости 
орбиты, и направлению, соответствующему тан-
генциальной скорости в точке выведения на ор-
биту, позволяет сохранить взаимозависимость 
между тремя движениями, на которые распада-
ется исходное движение, задаваемое системой (2), 
после введения для определения структуры 
управления упрощенной модели гравитацион-
ных сил.

Вычисление гравитационных составляющих 
по скорости Vgi и координатам rgi через началь-
ные и конечные условия и временной интервал 
управления позволяет отказаться от решения 
краевой задачи для системы дифференциальных 
уравнений при нахождении значений параме-
тров управления. Для нахождения величин па-
раметров управления необходимо вычислить ин-
тегралы от кусочно-непрерывных функций и ре-
шить линейные системы уравнений в итерацион-
ном процессе. Решение этих задач является су-
щественно более простым по сравнению с реше-
нием краевой задачи.

Описанная выше процедура построения про-
граммной траектории выведения была использо-
вана при расчете программной траектории для 
запуска РН «Союз-2» с космическими аппарата-
ми Metop и Corot при подготовке данных на 
пуск.

По проведенным оценкам, применение разра-
ботанного способа построения программного 
движения позволяет при выполнении требова-
ний по точности увеличить массу РН, выводи-
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мую на заданную орбиту, на 2–2,5 % по сравне-
нию со способом формирования программ управ-
ления на классе кусочно-линейных программ 
угла тангажа.

В системах подготовки данных на пуск все 
расчеты проводятся по математическим моделям 
описания РН и действующих сил. Таким обра-
зом, все участвующие в вычислениях перемен-
ные являются наблюдаемыми и известными. Ре-
ализация программного движения РН может 

проводиться с использованием всей получаемой 
в процессе расчетов информации. При примене-
нии разработанного способа в системе управле-
ния РН непосредственно в полете необходимо от-
метить следующее. Определение прогнозируемо-
го момента выключения ДУ, программных функ-
ций по углам тангажа и рыскания осуществляет-
ся в явном виде. Для реализации построенного 
программного движения в полете можно исполь-
зовать метод «гибких» траекторий [8].
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уважаемые автОры!

Каждому из Вас  необходимо зарегистрироваться на сайте РУНЭБ (http://www.elibrary.ru) 
с тем, чтобы Вам присвоили индивидуальный цифровой код (при регистрации код присваи-
вается автоматически), что обязательно для создания корректной базы данных РУНЭБ, объ-
ективно отражающей информацию о Вашей научной активности, а также для подсчета Ва-
шего индекса цитирования (РИНЦ).




