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Настоящая работа является изложением результатов, полученных в рамках 

прохождения преддипломной практики в АО «Научно-производственное 

объединение автоматики имени академика Н.А. Семихатова». Результаты 

исследования отражают основные подходы и методы, направленные на решение 

задачи посадки возвращаемой ступени ракеты-носителя малого класса.  

Структура работы состоит из трех глав. В первой главе внимание 

уделяется обзору проектов, связанных с мягкой посадкой на космические тела, 

обсуждаются существующие подходы к решению таких задач. Приводится 

описание и выделяются ключевые особенности объекта исследования 

(возвращаемой ступени ракеты-носителя), описываются традиционные и 

альтернативные подходы к решению подобных задач управления.  

Вторая глава направлена на составление математической модели движения 

возвращаемой ступени ракеты-носителя и адаптацию (кусочно-линейную 

аппроксимацию и дискретизацию) этой модели к требуемому классу 

динамических систем, а именно – линейных дискретных динамических систем. 

Третья глава содержит математическую формулировку основной задачи 

исследования – разработки алгоритма верхнего уровня системы управления 

возвращаемой ступенью, математическая модель которой была получена в 

предыдущем разделе. Кроме того, в третьей главе освещена общая методология и 

принципы решения этой задачи, а также содержатся результаты вычислительных 

экспериментов на примере конкретной возвращаемой ступени ракеты-носителя. 
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ВВЕДЕНИЕ 

Все миссии по освоению космоса используют ракеты-носители, для выведения 

полезной нагрузки в космическое пространство. В наши дни околоземное 

пространство активно используетcя спутниками связи и навигации, 

разнообразными спутниками мониторинга поверхности Земли и ее атмосферы, 

что означает необходимость регулярного пополнения и восстановления 

спутниковых группировок. Кроме того, проблему выведения на околоземную 

орбиту обостряет популярность сверхмалых искусственных спутников Земли 

(наноспутники, CubeSat). Цена таких спутников очень мала, и они запускаются, 

как правило, попутным грузом, что уменьшает выбор доступных орбит и дат 

запуска, что не всегда устраивает производителей таких спутников.  

Таким образом, в ракетно-космической отрасли, очень остро стоит вопрос 

снижения удельной стоимости выведения полезной нагрузки в космическое 

пространство, увеличение числа пусков и больший выбор в вариантах 

грузоподъемности ракеты-носителя. Два последних вопроса рождают спрос на 

ракеты-носители малого класса, которые активно разрабатываются в основном 

частными компаниями во всем мире, в том числе и в России. Одним из способов 

уменьшения стоимости запуска является повторное использование блока первой 

ступени ракет-носителей – самой дорогой части ракеты-носителя. Повторное 

использование блока первой ступени так же является общемировым трендом в 

области средств выведения, направленным на значительное снижение стоимости 

вывода полезной нагрузки на орбиты искусственных спутников Земли. 

В данной работе рассматривается задача управления посадкой возвращаемой 

ступени ракеты-носителя малого класса. При посадке блока первой ступени 

необходимо соблюдать требования по прочности, обеспечить попадание в область 

посадки, а также минимизировать скорости ступени в момент касания 

поверхности Земли.   

Одним из подходов к проектированию таких систем является беспрограммное 

терминальное управление, описанное в книге В.В. Бека и Ю.С. Вишнякова 

Интегрированные системы терминального управления. В рамках этого подхода 

система управления разбивается на два уровня: верхний и нижний. Задачей 

верхнего уровня является расчет потребных ускорений центра масс ступени для 

попадания в заданную область с необходимыми скоростями. Задача нижнего 

уровня – отработка рассчитанных на верхнем уровне потребных ускорений и 

парирование возмущений с помощью органов управления. Непосредственной 

целью данной работы является разработка алгоритма верхнего уровня системы 

управления возвращаемой ступени ракеты-носителя. 
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Для достижения поставленной цели необходимо изучить особенности задачи, 

существующие подходы к ее решению; разработать математическую модель 

управляемого объекта и адаптировать ее к применяемым методам; предложить 

принципы решения основной задачи исследования и проверить их с помощью 

вычислительного эксперимента на примере конкретной возвращаемой ступени 

ракеты-носителя. 

Структура работы состоит из трех глав, выделенных в соответствии с 

описанными задачами. В первой главе внимание уделяется обзору существующих 

подходов к решению аналогичных задач, изложенных как в отечественной, так и в 

зарубежной литературе. Приводится описание и выделяются ключевые 

особенности объекта исследования, обсуждаются предполагаемые средства и 

методы решения основной задачи исследования. 

Вторая глава направлена на составление математической модели управляемого 

объекта и адаптацию этой модели к требуемому классу динамических систем, а 

именно – линейных дискретных динамических систем. 

Третья глава содержит математическую формулировку основной задачи 

исследования, освещает общую методологию и принципы решения этой задачи, а 

также содержит результаты вычислительных экспериментов на примере 

конкретной возвращаемой ступени ракеты-носителя. 

Как уже было сказано, работа опирается на концепцию беспрограммного 

терминального управления, предложенную В.В. Беком и Ю.С. Вишняковым в 

книге Интегрированные системы терминального управления. В качестве метода 

решению задачи выбрана идеология управления с прогнозирующей моделью и 

подвижным горизонтом, одним из первых упоминаний которого была статья 

Manfred Morari под названием Model predictive control: Theory and practice—A 

survey. Вычислительный эксперимент проводился в пакете прикладных программ 

The MathWorks MATLAB. 

В рамках выполненной работы сформирована математическая модель 

движения возвращаемой ступени, которая может быть использована для 

дальнейшего исследования задачи посадки, получен алгоритм управления, 

который может быть использован при разработке реальной системы управления 

возвращаемой ступени. Вычислительный эксперимент показывает, что 

предлагаемый алгоритм управления обеспечивает выполнение требований, 

предъявляемых к движению возвращаемой ступени. 
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1 ЗАДАЧА ПОСАДКИ ВОЗВРАЩАЕМОЙ СТУПЕНИ РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ 

1.1 История и возникновение задачи о вертикальной мягкой посадке на 

космические тела 

Задача вертикальной посадки космического аппарата ставилась еще в 60-х 

годах XX века в период космической гонки вооружений и холодной войны между 

СССР и США. За менее чем 20 лет было разработано огромное количество 

модулей и станций для посадки на Луну, в меньшем количестве – на Венеру и 

Марс (табл. 1). В 1969 году люди впервые совершили мягкую посадку на Луну. В 

течение следующих 10 лет было осуществлено еще несколько успешных 

пилотируемых экспедиций на естественный спутник Земли. В период этой гонки 

было максимальное количество попыток мягкой посадки на Луну, часть из 

которых оказывались неудачными из-за сжатых сроков разработки, недостатка 

опыта проектирования ракетно-космической техники, неизученности 

космического пространства и несовершенства вычислительной техники. 

К вопросу о спускаемых или возвращаемых объектах с вертикальной посадкой 

(англ.: vertical takeoff, vertical landing (VTVL)) вернулись лишь в 90-х годах XX 

века, но уже за рубежом (табл. 1).  

Таблица 1 –  История развития VTVL 

Дата Страна Название 

проекта 

Краткое описание Статус 

проекта 

3 февраля 

1966 год 

СССР Луна-9 первая мягкая 

вертикальная 

посадка на 

поверхность Луны 

Успех 

2 июня 

1966 год 

США Surveyor 1 

(Сервейер-1) 

вторая мягкая 

посадка на Луну 

Успех 

20 июля 

1969 год 

США Апполон-11 Первая высадка 

людей на 

поверхность Луны 

(Нил Армстронг и 

Эдвин Олдрин) 

Успех 

1992-2012 

гг., 

2017 год 

Россия Корона многоразовая 

одноступенчатая 

ракета-носитель с 

вертикальным 

взлетом и посадкой 

Остался в 

стадии 

разработки 
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Таблица 1 –  История развития VTVL (продолжение) 

Дата Страна Название 

проекта 

Краткое описание Статус 

проекта 

1991-1996 

гг. 

США DC-X, DC-XA 

(Дуглас) 

беспилотный 

прототип 

многоразовой 

одноступенчатой 

ракеты-носителя 

1993 год – 

первый 

полет; 

1996 год – 

последний 

полет 

1993-1995 

гг. 

Япония Kankoh-maru 

(Канко-мару) 

многоразовая 

транспортная 

космическая система 

с VTVL, 

совмещающая 

одноступенчатую 

ракету-носитель и 

пилотируемый 

космический корабль 

проект не 

поддержали 

1998-2003 

гг. 

Япония Reusable 

Vehicle 

Testing (RVT) 

Серия многоразовых 

ракет c VTVL 

 

2006-по 

н.вр. гг. 

США  Blue Origin 

New Shepard 

(Новый 

Шепард) 

Ракета, которая 

совершает 

самостоятельный 

спуск и 

вертикальную 

посадку с помощью 

двигателя. Основное 

предназначение -

космический туризм 

8 успешных 

пусков и 

посадок. В 

конце 2018 

года 

планируется 

пуск с 

пассажирами 

на борту. 

2010-2014 

гг. 

США Morpheus 

Lander 

Беспилотный полет с 

VTVL 

 

2011-2012 

гг. 

США SpaceX 

Grasshopper 

(Грассхоппер) 

Стенд для 

разработки 

технологии VTVL  
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Таблица 1 – История развития VTVL (окончание) 

Дата Страна Название 

проекта 

Краткое описание Статус 

проекта 

2013-по 

н.вр. 

США SpaceX  

Falcon 9 

Семейство 

одноразовых и 

частично 

многоразовых ракет-

носителей тяжёлого 

класса.  

 

2014 г – 

первая 

успешная 

вертикальная 

посадка 

блока первой 

ступени 

орбитальной 

ракеты-

носителя на 

Землю. На 

2018 год – 

коммерческа

я 

эксплуатаци

я и более 50 

успешных 

пусков 

2014-по 

н.вр. 

Россия КосмоКурс 

МСКК 

Многоразовый 

комплекс для 

суборбитального 

космического 

туризма 

Активно 

разрабатывае

тся с 2014 

года. Первый 

пуск 

запланирова

н на 2020 

год. 

 

В табл.1 приведены некоторые первые и наиболее успешные разработки, 

отражающие развитие технологии вертикальной мягкой посадки. 

Рассмотрим подробнее проект New Shepard (рис. 1) компании Blue Origin, так 

как этот проект наиболее близок к исследуемой задаче.  

В 2006 году компания начала разработку системы вертикальной посадки. В 

том же году состоялся испытательный полет первого прототипа. В 2011 году было 

произведено два тестовых полета второго прототипа, причем, последний 

закончился аварийно. Через 4 года, весной 2015 года капсула, в которой должны 

находиться пассажиры, достигла высоты 112 км и успешно приземлилась, в то 

время как посадка разгонного блока ракеты не удалась. Осенью того же года 

капсула достигла высоты 100,5 км и приземлилась, на этот раз разгонный блок 

https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%A0%D0%B0%D0%BA%D0%B5%D1%82%D0%B0-%D0%BD%D0%BE%D1%81%D0%B8%D1%82%D0%B5%D0%BB%D1%8C
https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%A0%D0%B0%D0%BA%D0%B5%D1%82%D0%B0-%D0%BD%D0%BE%D1%81%D0%B8%D1%82%D0%B5%D0%BB%D1%8C
https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%A2%D1%8F%D0%B6%D1%91%D0%BB%D0%B0%D1%8F_%D1%80%D0%B0%D0%BA%D0%B5%D1%82%D0%B0-%D0%BD%D0%BE%D1%81%D0%B8%D1%82%D0%B5%D0%BB%D1%8C
https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%A2%D1%8F%D0%B6%D1%91%D0%BB%D0%B0%D1%8F_%D1%80%D0%B0%D0%BA%D0%B5%D1%82%D0%B0-%D0%BD%D0%BE%D1%81%D0%B8%D1%82%D0%B5%D0%BB%D1%8C
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ракеты также удалось приземлить успешно. Зимой был успешный повторный 

пуск ракеты, летавшей в прошлом году. Весной New Shepard стал первой ракетой, 

которая была запущена трижды и совершила такое же число мягких управляемых 

посадок, при этом достигая линии Кармана [23]. Летом был совершен четвертый 

успешный полет с отработкой аварийной ситуации. Один из парашютов капсулы 

с людьми был отключен, но, несмотря на это, капсула совершила мягкую посадку 

на оставшихся двух парашютах. Осенью было отработано еще несколько 

нештатных ситуаций. В 2018 году осуществлен успешный восьмой пуск с новой 

версией системы. В кабине капсулы находился манекен по имени Скайуокер 

(Skywalker) с измерительными датчиками, которые следили за важными для 

будущих пассажиров параметрами: микроклиматом (влажность, температура, 

давление, уровень CO2), перегрузками, вибрацией [43]. 

 

Рисунок 1 –  Схема полета системы New Shepard 

Аналогичный проект многоразового суборбитального космического комплекса 

для туристических полетов в космос разрабатывается российской компанией ООО 

«КосмоКурс» с 2014 года (рисунок 2). Разработка находится на стадии 

аванпроекта при финансовой поддержке фонда Сколково. Разработкой системы 

управления (СУ) для данного проекта занимается АО «Научно-производственное 

объединение автоматики имени академика Н.А. Семихатова» (НПОа). Первый 

пуск запланирован на 2020 год с специально созданной стартовой площадки на 

космодроме Байконур [44]. 
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Рисунок 2 –  Схема полета МСКК 

Многоразовый суборбитальный космический комплекс (МСКК) состоит из 

многоразовой суборбитальной ракеты-носителя (МСРН) и многоразового 

суборбитального космического аппарата (МСКА), предназначенного для 

выведения МСКА на суборбитальную траектории и последующее возвращение на 

Землю. Особенностью программы полета является строго вертикальный активный 

участок выведения МСКА с помощью МСРН. После разделения, МСКА и МСРН 

продолжают полет по инерции. МСКА совершает баллистический спуск и 

посадку с помощью парашютной и реактивной систем торможения. МСРН 

совершает спуск и посадку с помощью маршевой двигательной установки и 

двигательной установки ориентации и стабилизации (СОиС). Применение новых 

дополнительных операций при возвращении (спуске) из космоса позволяет 

обеспечить полную многоразовость комплекса и одновременно реализует 

надежную и безопасную схему полета с многоуровневым парированием 

аварийных ситуаций и сопутствующим снижением требований, предъявляемых к 

здоровью потенциальных туристов. Парирование возможных аварийных ситуаций 

обеспечивается на всех этапах полета за счет: 

а) применения в составе двигательных установок системы аварийного спасения 

(САС) с жидкостными ракетными двигателями (ЖРД) в составе МСКА; 

б) горячего резервирования на случай отказа одного и более одиночных ЖРД (в 

зависимости от положения временного отрезка момента аварии на 

циклограмме полета); 
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в) применения парашютно-реактивной системы посадки, обеспечивающей 

гарантированную безопасную посадку МСКА на относительно малых 

скоростях даже в случае отказа парашютной или реактивной систем (жесткая 

схема посадки); 

г) наличия в МСКА амортизирующей системы, аналогом которой является 

амортизационное кресло космонавта «Казбек-УМ». 

Таблица 2 –  Сравнение проекта компании Blue Origin 

 с проектом компании КосмоКурс 

 Blue Origin (штат Техас) КосмоКурс (Москва) 

Год основания 2000 2014 

Род деятельности Космический туризм 

Статус проекта 8 успешных полетов без 

людей 

аванпроект 

Первый полет 2015 2025 год 

Космодром Корн Ранч 

(англ. Corn Ranch) 

Капустин Яр, Байконур 

Высота полета 

капсулы с людьми 

Около 100 км 180÷220 км 

Время полета 10 мин 15 мин 

Время в 

невесомости 

 5÷6 минут 

Количество 

пассажиров 

6 туристов 6 туристов; 

1 инструктор 

Цена билета Цена не раскрывается, 

покупка билетов доступна 

на сайте [23] 

200÷250 тыс. $. 

 

1.2 Задача мягкой посадки  

При возвращении космического аппарата с орбиты Земли (или другой 

планеты) ставится задача мягкой посадки летательного аппарата (ЛА). Как 

правило [3, 4, 7, 20, 21, 25, 26, 31, 34, 41, 45, 46] задачу посадки делят на 3 этапа 

из различных характеров движения и целей. Также, на каждом этапе используют 

разные органы управления ЛА, которые будут максимально эффективны в 

конкретной ситуации: 
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а) внеатмосферный (высота от 200 до 70 км); 

Движение на данном этапе полностью определяется начальными условиями и 

напряженностью гравитационного поля Земли. Задачами системы управления 

на данном этапе является поддержание правильной ориентации ЛА в 

пространстве и выведение ЛА на попадающую в цель траекторию, которая 

отвечает определенным требованиям (сформированными исходя из 

прочностных ограничений и маневренности ЛА). Для управления на данном 

этапе используются двигатели СОиС и маршевый двигатель (для выдачи 

тормозного импульса непосредственно перед входом в атмосферу, чтобы 

уменьшить скорость падения, а значит и уменьшить перегрузку при входе в 

атмосферу). 

б) атмосферный (высота от 70 до 1 км); 

Этот этап характеризуется большим влиянием аэродинамических сил и 

моментов, а также ветровыми возмущениями, которые оказывают 

существенное влияние на движение ЛА. Задачами СУ является сохранение 

требуемой ориентации ЛА, минимизация прочностных нагрузок 

(минимизация угла атаки). При этом, несмотря на наличие возмущений, СУ 

должна обеспечить попадание ЛА в цель. Для управления используются 

аэродинамические рули – наиболее эффективные органы управления при 

наличии скоростного напора.  

в) посадка (высота от 1 до 0 км); 

Особенность данного этапа – строгие ограничения на скорости и ориентацию 

при приземлении: остаточная вертикальная скорость должна быть настолько 

мала, чтобы она могла быть скомпенсирована амортизационным посадочным 

устройством (АПУ), а поперечные и угловые скорости не должны приводить 

изделие к опрокидыванию. Для управления используется маршевый двигатель 

(тормозной импульс), СОиСы – для выравнивания ЛА. Аэродинамические 

рули на данном этапе неэффективны в связи с малой воздушной скоростью, а, 

следовательно, малым скоростным напором. 

От скорости объекта и его аэродинамического качества зависит траектория 

посадки. Аэродинамическое качество — это отношение подъемной силы к 

лобовому сопротивлению (или отношение соответствующих коэффициентов). 

Этот параметр характеризует способность ЛА к планированию [37]. В 

зависимости от аэродинамического качества строится предпочтительная 

траектория входа в атмосферу и снижения: 

а) баллистическая траектория входа аппарата, не обладающего 

аэродинамическим качеством ( 0k  ); 
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б) траектория «скользящего» типа для аппарата с малым аэродинамическим 

качеством ( 0,2 0,3k   ); 

в) траектория «планирующего» типа для аппарата с большим аэродинамическим 

качеством ( 1k  ) [46]. 

По исходным данным из [33] можно определить аэродинамическое 

рассматриваемой возвращаемой ступени РН: 

( ) 0,219
( ) 0.3359

( ) 0,652

y

x

с
k

с





  


, 

где   – угол атаки; 

  ( )xс   – коэффициент лобового сопротивления; 

  ( )yс   – коэффициент подъемной силы. 

Таким образом, ЛА можно отнести к аппаратам с малым аэродинамическим 

качеством, для которых предпочтительна траектория «скользящего» типа. Даже 

небольшое аэродинамическое качество позволяет в 2-3 раза снизить 

максимальную перегрузку и немного уменьшить тепловые потоки, что важно для 

РН, которую планируется использовать не раз, так как это снизит нагрузку и 

уменьшит ее износ. 

Для контролируемого падения с последующим мягким приземлением 

двигательная установка РН выдает тормозной импульс, при этом стоит учесть, 

чтобы перед входом в атмосферу был обеспечен требуемый угол атаки (не более 

5˚), от которого зависят параметры траектории движения в атмосфере 

(перегрузка, термодинамический нагрев, рассеивание и т.д.). Отсюда возникает 

задача об оптимальной ориентации вектора тяги тормозного двигателя, 

обеспечивающей максимальный угол входа в атмосферу. Такая задача решается в 

импульсной постановке, что не представляет особой сложности [31,46].  

Разработчиком проекта МСКК, компанией «КосмоКурс», предполагается в 

процессе спуска первой ступени РН производить ее торможение с помощью 

двукратного включения ЖРД маршевой ДУ, устройство которой показано на 

рисунке 3. 
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Рисунок 3 –  Кинематическая схема двигательной установки МСРН 

Первое включение двигателей необходимо для ограничения тепловых потоков, 

действующих на конструкцию ступени. Для осуществления первого торможения 

выбрана следующая схема включения двигателей. На высоте 50,4 км запускаются 

четыре периферийных двигателя ступени РН из девяти. Сразу после их запуска, в 

течение одной секунды для плавного выхода двигателей на режим 

поддерживается 60% тяги, затем в течение 20,5 секунд все четыре двигателя 

работают в режиме 100% тяги и на высоте 21,7 км выключаются. Общее время 

работы этих четырех двигателей составляет 21,5 секунд. 

Второе включение МДУ РН на торможение необходимо уже непосредственно 

для обеспечения мягкой посадки РН на опоры. Двигатели включаются на высоте 

1,2 км. При этом используются два двигателя из девяти в режиме переменной 

тяги. Сразу после запуска, в течение одной секунды для их плавного выхода на 

режим поддерживается 60% тяги, затем эти два двигателя работают в режиме 

100% тяги в течение 9,7 секунд. После этого двигатели плавно в течение четырех 

секунд дросселируются до 40% тяги для обеспечения мягкого, без отскока, 

касания поверхности Земли со скоростью не более 2 м/с. Выключение двигателей 
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производится после касания поверхности Земли. [33]. Общий вид траектории РН 

представлен на рисунке 4 [33]. 

 

 

Рисунок 4 –  Предполагаемая траектория движения первой ступени РН  

после разделения 

Задача посадки ступени РН симметрична задаче выведения. Как и в задаче 

выведения, в задаче посадки возможно два подхода. 

Традиционный подход к решению задачи терминального управления, какой 

является задача посадки возвращаемой ступени РН, состоит в последовательном 

решении двух основных задач – задачи расчета программной траектории и задачи 

синтеза системы стабилизации, обеспечивающей движение РН около 

рассчитанной программной траектории и парирующей внешние возмущения и 

параметрические отличия реального объекта от номинального, для которого была 
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рассчитана программная траектория. При этом расчет программной траектории 

осуществляется априорно и заключается в решении двухточечной краевой задачи, 

в то время, как синтез системы стабилизации основывается на линеаризации 

уравнений движения РН вдоль программной (опорной) траектории. 

Несмотря на многолетнее использование, данный подход имеет ряд 

существенных ограничений, не отвечающих требованиям, предъявляемым к 

современным системам терминального управления.  

Альтернативный подход состоит в отказе от программной траектории, в таком 

случае, задача системы управления – попадание в цель (терминальные условия) и 

соблюдение ограничений по прочности ЛА. 

В дальнейшем рассматривается альтернативный подход к решению задачи 

посадки 

1.3 MPC и беспрограммное управление 

С 80-х годов XX века развивается подход к синтезу систем терминального 

управления с предсказанием конечного состояния [28]. В таких системах 

управление формируется как функция текущей предсказываемой ошибки 

терминального управления. Особенность такого подхода заключается в 

невозможности использования линейных математических моделей движения, что 

связанно с отсутствием программных траекторий. Вместо линейных моделей 

используется кусочно-линейная аппроксимация [28, 29] нелинейных 

дифференциальных уравнений движения.  

В беспрограммных системах терминального управления одновременно 

решается как задача наведения, так и задача стабилизации. Такие системы 

принято разделять на два уровня: верхний и нижний. Задачей верхнего уровня 

является расчет потребных ускорений ЛА для обеспечения попадания в заданную 

область (задача наведения). Задача нижнего уровня – реализация рассчитанных на 

верхнем уровне потребных ускорений с помощью органов управления ЛА (задача 

стабилизации). 

Значительным недостатком, усложняющим применение таких систем, 

является необходимость выполнения большого числа вычислений в режиме 

реального (формирование линейных аппроксимаций) и даже ускоренного 

(интегрирование уравнений движения ЛА) времени. Однако, в ряде современных 

работ [5, 8, 12, 14, 15, 17-19, 22, 24, 28, 37] было показано, что при предсказании 

состояния не до финального момента времени, а на какое-то фиксированное число 

шагов (глубина прогнозирования, горизонт прогноза), интегральный функционал 

на всем промежутке времени увеличивается незначительно, при надлежащем 
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выборе числа шагов. Этот факт используется для построения так называемых 

систем управления с подвижным горизонтом (DMC – Dynamic Matrix Control, 

Moving Horizon Control, Receding Horizon Control). Такое управление требует 

гораздо меньших вычислительных операций по сравнению с управлением с 

предсказанием конечного состояния. Благодаря этому, системы, построенные на 

этом принципе, получили широкое распространение в настоящее время.  

В данной работе будет предпринята попытка построения верхнего уровня 

системы управления, основанного на этих принципах, для возвращаемой ступени 

РН. 

Выводы по 1 главе 

В первой главе данной работы описана история проектов, связанных с мягкой 

вертикальной посадкой космических аппаратов на космические тела и Землю. 

Описаны два подхода к решению задачи посадки: традиционный, использующий 

предварительно рассчитанную опорную траекторию и альтернативный, не 

использующий опорную траекторию и развивающийся в рамках концепции 

беспрограммного управления. Выбрана идеология построения верхнего уровня 

системы управления, отвечающая за расчет потребных ускорений ЦМ ступени 

РН, обеспечивающих мягкую вертикальную посадку. Управление будет 

построено на основе прогнозирующей модели с подвижным горизонтом. 
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2 МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ДВИЖЕНИЯ ВОЗВРАЩАЕМОЙ 

СТУПЕНИ 

2.1 Принятые системы координат 

При исследовании движения РН применяются прямоугольные правые системы 

координат (СК). Будем описывать движение РН в инерциальной системе отсчета 

(ИСО).  

2.1.1 Геоцентрическая экваториальная система координат 

В качестве инерциальной системы отсчета будет использовать 

геоцентрическую экваториальную СК – a a aO   . Начало координат – центр 

Земли. Ось aO  направлена в точку весеннего равноденствия (точку Весны, 

обозначается знаком созвездия Овна (♈), в котором находилась эта точка во 

времена Гиппарха), которая сейчас находится в созвездии Рыб, ось aO  – к 

полярной звезде (полюсу Мира), aO  образует правую тройку с описанными 

выше осями. Представим движение ЛА как совокупность поступательного 

движения центра масс и вращательного (сферического) вокруг центра масс (т. С). 

Положение т. С в a a aO    однозначно определяется тремя сферическими 

координатами [40]: 

R  – полярный радиус; 

  – абсолютная геоцентрическая долгота; 

  – абсолютная геоцентрическая широта. 

2.1.2 Географическая система координат 

Посадочная площадка находится на Земле и ее координаты заданы в связанной 

с Землей географической СК O . Ось O  лежит в плоскости земного экватора 

и направлена на Гринвичский меридиан, ось O  – к полярной звезде и совпадает 

с осью aO , ось O  образует правую тройку с названными осями. Положение 

точки в СК однозначно определяется 3-мя координатами: 

    h  – высота (расстояние по нормали от поверхности земного эллипсоида); 

  – географическая долгота; 

  – географическая широта. 

Допущение 1: Земля рассматривается в виде эллипсоида вращения с 

параметрами согласно общеземной геоцентрической системе координат ПЗ-90.11 

[33]. Земля вращается вокруг своей оси. 
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С учетом данного допущения, взаимно однозначное соответствие между 

координатами a a aO    и O  может быть записано в следующем виде: 

( )h R R   , 

ГРЕt    , 

2

11

tg
arctg

e


 
  

 
, 

где 
2 2

1

( )
1 cos

pR
R

e
 

 
; 

      6356863 (м)pR   – полярный радиус Земли; 

2

1 0.006934e   – квадрат эксцентриситета земного эллипсоида; 

      
ГРЕt  – гринвичское звездное время (угол между направлением на гринвичский 

меридиан и точку весеннего равноденствия). 

Взаимное положение геоцентрической и географической систем координат 

показано на рисунке 5. 

 

Рисунок 5 –  Геоцентрическая и географическая системы координат 

2.1.3 Горизонтальная система координат 

Для описания движения РН в пространстве, введем сферические оси h hhСx y z  с 

центром в центре масс ЛА (т. С ). Кроме того, будем использовать эту СК как 
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базовую, относительно которой будет описана ориентация ЛА в пространстве и 

его вращательное движение. Оси этой системы координат ориентированы 

следующим образом: hСy  направлена по радиус-вектору, соединяющему центр 

Земли (точка О ) и центр масс летательного аппарата (точка С ); hСx  лежит в 

плоскости, содержащей оси hСy  и аO , и направлена на север (в сторону оси 

аO ); ось hСz  лежит в плоскости местного горизонта (плоскости, 

перпендикулярной оси hСy ), дополняя пару осей hСx , hСy  до правой тройки.  

Горизонтальная система координат может быть получена из геоцентрической 

двумя последовательными поворотами: 

1. Поворот на угол  .  'a a ahaO Cz   . 

 

cos 0 sin

0 1 0

' sin 0 cos

h a

a a

a

z 



 



     
    


    
          

 



. 

2. Поворот на угол  .  'h h ha hOz Cz x y  . 

1 0 0

0 cos sin

0 sin cos '

h h

h a

h

z z

x

y 



     
     

 
     
         

 

 

. 

Особенность второго поворота заключается в том, что он происходит по 

часовой стрелке.  

Взаимное положение геоцентрической и горизонтальной систем координат 

показано на рисунке 6. 
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Рисунок 6 –  Геоцентрическая и горизонтальная системы координат  

Воспользуемся этими соотношениями для получения проекций вектора 

угловой скорости вращения горизонтальной СК относительно геоцентрической 

СК на оси горизонтальной СК. 

Угловая скорость первого поворота   лежит на оси 
а

O . 

'

cos 0 sin 0 0

0 1 0

sin 0 cos 0 0

h

a

z









       
   

 

 

 

   
        

              

 

Угловая скорость второго поворота   лежит на оси hCz  и направлена против 

оси. 

1 0 0

0 cos sin cos

0 sin cos 0 sin

h

h

h

z

x

y
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cos

sin

h

h

h

x

y

z







   
   

   
   

   



 



. (2.1) 

Также существует связь между проекциями скорости материальной точки на 

оси горизонтальной системы координат {
hxV , 

hyV , 
hzV } и скоростями изменения 

геоцентрических координат { ,  , R }: 

 ;

;

,
cos

h h

h

h

h h

x x

y

R

y

z z

V V

H

V
R V

H

H

R

V

R

V





  

 

  


 (2.2) 

где H R  , 1RH  , cosH R    – коэффициенты Ламе сферической 

геоцентрической СК [38]. 

Учитывая соотношения (2.1) и (2.2), проекции угловых скоростей можно 

записать следующим образом: 

 

h

h

h

h

h
h

y

z

z

z

x

x
R

t

V

V

V

g

R

R







 
 

   
   

   
   
   




  
 

. (2.3) 

Горизонтальная СК используется не только для описания ориентации РН, но и 

для описания ветровых возмущений и ускорения силы тяготения в нецентральном 

гравитационном поле Земли. 

2.1.4 Связанная система координат 

Движение РН традиционно [27, 28, 38, 40] описывается в связанной с РН СК 

1 1 1Cx y z . Здесь и далее, если не указано иное, под связанной СК понимается СК 

1 1 1Cx y z , связанная с центром масс РН.  

Опишем принятые базовые плоскости и оси РН. 
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Базовой поперечной плоскостью РН является плоскость, совпадающая с 

плоскостью стартовых опор РН, по которой осуществляется стыковка РН со 

стартовым столом. 

Базовой продольной осью РН является перпендикуляр, восстановленный из 

центра окружности, проведенной через центры стартовых опор. 

Базовые продольные плоскости РН – две взаимно перпендикулярные 

плоскости, проходящие через продольную ось. При этом одна из них является 

плоскостью симметрии корпуса РН. 

С базовыми продольными плоскостями РН совпадают плоскости 

стабилизации. 

Обозначения и определения плоскостей стабилизации РН: 

а) плоскость стабилизации I-III совпадает с плоскостью симметрии летательного 

аппарата; 

б) плоскость II-IV перпендикулярна плоскости I-III. [33] 

Центр связанной СК находится в центре масс РН (т. С); ось 1Cx  совпадает с 

продольной осью РН и направлена к носу; ось 1Cz  совпадает с поперечной осью 

РН и направлена ко II полуплоскости (рисунок 7); ось 1Cу  – нормаль, дополняет 

предыдущие оси до правой тройки. Связанная СК получается тремя 

последовательными поворотам из горизонтальной СК: 

1. Поворот на угол крена  .  ' 'hh h hCz x y Cx y z . 

 

1 0 0

' 0 cos sin

' 0 sin cos

h h

h

h

x x

y y

z z

 

 

    
    


    
         

. 

2. Поворот на угол курса h .  1' ' ' 'hCx y z Cx y z . 

1

cos 0 sin '

' 0 1 0 '

' sin 0 cos

h h

h h

hx x

y y

z z

 

 

    
    


    
        

. 

3. Поворот на угол тангажа  .  1 1 1 1' 'Cx y z Cx y z . 

1

1

1 1

cos sin 0 '

sin cos 0 '

0 0 1

x x

y y

z z

 

 

     
     

 
     
          

, 

где   – угол крена; 

   h  – угол курса; 

     – угол тангажа. 
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Матрица ориентации ( , , ) ( ) ( ) ( )h hM M M M         используется для 

перехода из горизонтальной в связанную СК: 

1

1

1

( , , )

h

h

h

h

x x

y M y

z z

  

  
  


  
     

 

 

cos cos cos sin sin sin cos sin sin cos sin cos

cos sin cos cos sin sin sin sin cos cos sin sin .

sin cos sin cos cos

h h h

h h h

h h h

M

           

           

    

  
 

    
  

  (2.4) 

Обратная матрица ориентации – для перехода из связанной в горизонтальную 

СК: 

1
1

1

1

( , , )h

h

h

hx x

y M y

z z

  

   
   


   
     

 

1

cos cos cos sin sin

cos sin sin sin cos cos cos sin sin sin cos sin .

sin sin cos sin cos sin cos cos sin sin cos cos

h h h

h h h

h h h

M

    

           

           



 
 

   
 
   

 

Воспользуемся этими соотношениями для получения проекций вектора 

угловой скорости вращения связанной СК относительно горизонтальной СК на 

оси связанной СК. 

Угловая скорость первого поворота   лежит на оси hСx . 

'

'

1 0 0

0 cos sin 0 0

0 sin cos 0 0

hx

y

z

  

  

 

       
       

        
             

. 

Угловая скорость второго поворота h  лежит на оси 'Cy . 

'

'

cos 0 sin cos

0 1 0

sin 0 cos 0 sin

hx h h h

y h h

h h hz

     

  

   

      
      

       
           

. 

Угловая скорость третьего поворота   лежит на оси 1Cz . 

1

1

1

cos sin 0 cos cos cos sin

sin cos 0 cos sin cos

0 0 1 sin sin

x h h h

y h h h

h hz

         

        

     

      
      

          
               

. 
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Тогда, матрица кинематики:  

cos cos sin 0

cos sin cos 0 .

sin 0 1

h

h

h

B

  

  



 
 

 
 
 
 

 

Обратная матрица кинематики, которая используется для связи угловых 

скоростей с производными углов: 

 

1

1

1

1( , )

x

hh y

z

B



   





  
  

   
      

  

1

cos sin
0

cos cos

sin cos 0 .

sin cos sin sin
1

cos cos

h h

h h

h h

B

 

 

 

   

 



 
 

 
 
 
  
 

 

Таким образом, описаны основные используемые при составлении уравнений 

движения ЛА системы координат и преобразования между ними: 

геоцентрическая, горизонтальная и связанная. В случае необходимости, 

дополнительные системы координат будут введены и описаны ниже. 
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2.2  Уравнения движения ЦМ летательного аппарата в геоцентрической 

системе координат  

Получим математическую модель, которая будет использована в качестве 

модели верхнего уровня в алгоритме управления. Возвращающаяся ступень 

ракеты-носителя рассматривается как материальная точка переменной массы 

 
ad K K

K F
dt dt


    ,  (2.5) 

где 
ad K

dt
 – абсолютная производная вектора количества движения; 

       
K

dt


 – относительная производная вектора количества движения, взятая в 

подвижной (горизонтальной) СК;  

          – вектор угловой скорости вращения подвижной (горизонтальной) СК в 

инерциальном базисе ( a a aO   );  

      K  – вектор количества движения;  

      F  – главный вектор системы сил.  

Опишем каждое из слагаемых более подробно. Вектор количества движения 

 1 2 3
h h hx y zK mV mV i mV i mV i    , 

где , 1..3ji j   – орты осей горизонтальной СК. 

Его относительная производная 

1 2 3 1 2 3
h h h h h hx y z zx y

i i i
dK dK dK dV V VK

dt dt dt dt dt
m i i

dt
i

dt

 
     . 

Допущение 2. Предполагается, что включение двигателей осуществляется в 

импульсном режиме и, следовательно, зависимость расхода массы от времени 

может считаться кусочно-постоянной функцией. Таким образом, влияние 

слагаемых V
m

dt


 пренебрежимо мало по сравнению с влиянием слагаемых 

j
j

dV

dt
m i  и эти слагаемые могут быть опущены. 

Угловая скорость вращения горизонтальной системы координат относительно 

инерциального базиса: 

1 2 3h h hx y zi i i      . 

Тогда правая часть уравнения в проекциях на оси горизонтальной системы 

координат может быть записана 
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  2 1
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V

R

d

R
 

 
     
 
 

. 

Предполагается, что на систему действуют две силы, ускорения которых – 

ускорение сила тяготения в нецентральном поле Земли и обобщенное 

управляющие ускорение 

 F G U  . 

Другие силы (аэродинамические, Кориолиса) входят в активные ускорения, 

которые должны быть обеспечены нижним уровнем системы управления.  

Проекции ускорения силы тяготения G  в нецентральном поле Земли (с 

точностью до полиномов Лежандра второго порядка) определяются 

соотношениями: 
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2 2
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R
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R R
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h

h

h

e
x e з

e e
y e з
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G g
R

G g
R R

G





  
    

 
      

         
      







  

где 3(1,637 0,004) 10з
   ; 

2 14 3 2R 3,9862 10 ( )e eg м с  ; 

6378245 ( )eR м .  

Активные линейные ускорения 
hxu , 

hyu , 
hzu , являющиеся проекциями 

управляющего ускорения U   1 2 3h h hy zxU u i u i u i   , должны формироваться 

таким образом, чтобы обеспечить перевод ЛА из некоторого начального 

состояния в заданное терминальное состояние. 

Таким образом, уравнения динамики движения ЦМ в горизонтальной СК 

принимают следующий вид: 
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Дополнив эти уравнениями тремя кинематическими соотношениями, 

полученными выше, получим модель движения ЦМ в геоцентрической системе 

координат [28, 40].  
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Или, в векторной форме: 

 ( )x f x Bu  ,  (2.6) 

где x = F,R,L,Vx
h
,Vy

h
,Vz

h
( )

T

,x Î!n,n = 6 – вектор состояния (здесь и далее через 

n  обозначим n-мерное пространство векторов-столбцов); 

   u = ux
h
,uy

h
,uz

h
( )

T

,u Î!p, p = 3 – вектор управляющего ускорения. 

Заметим, что правая часть системы линейна по управлению и нелинейна по 

состоянию. Кроме того, функция правой части относится к классу гладких 

функций  1 nf С . 
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2.3 Методика упрощения модели 

Пусть известно состояние 
ix  системы (2.6). Тогда, в силу непрерывной 

дифференцируемости нелинейной правой части ( )f x  этой системы, при 

небольших отклонениях состояния системы от этого состояния 
ix  справедлива 

следующая аппроксимация [28, 29, 36]: 

 
, 1,

( ) ( )

i

i

i

j i j n

i i

x x

A

f
x x x f x Bu t

x



 


 
    
  

. 

Тогда, вместо системы (2.6) можно рассматривать набор линейных систем 

(кусочно-линейных аппроксимаций): 

 ( )i ix Bu tx A c   , (2.7) 

где ( )i i i ixc f x A ; 

i  – номер линейной системы, i . 

Матрицы iA  таких систем вычисляются в точке аппроксимации и имеют 

следующий вид  

 

      

          

    

xg

2

zg zg

22

22 24 4
zg zg xg yg yg xg zg

4 2 5

242 24 2
xg zg xg

4 3 2 5

1
0 0 0 0

0 0 0 0 1 0

sin 1
0 0 0

coscossin 1

tan 1 tan 2 tan2Re ge cos 2 4Re ge sin 2
0

4Re ge 3sin 1 23Re ge sin 2 2Re ge
0 0

z z

z
z

i

V

RR

V V

RRR

VA V V V V V V

R R R RR R R

V V V

RR R R R

 






 

 

     
     

 
 



        

zg

2
xg zg yg zg xg zg zg zg yg xg

2

2

tan 1 tan tan tan
0

V

R

V V V V V V V V V V

R R R RR


 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

       
  

 

 

Каждая аппроксимирующая система представляет собой касательную 

гиперплоскость к гиперповерхности правой части нелинейной системы в точке 

аппроксимации. Точность такой аппроксимации определяется разработчиком, в 

рамках настоящего исследования, в качестве критерия адекватности линейной 

модели был принят следующий подход. 

Для обеспечения своевременного перехода к следующей линейной системе и 

незначительного отличия поля скоростей линеаризованной системы от 

нелинейной потребуем выполнение следующего условия: 
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  ( ( ) i iq f x A x c 


   , ε > 0, (2.8) 

где 
1

, 1 .
( )

.
i x

q i n
f

 
  
 

; 


  – норма Чебышева,  
{1,2, , }
max , .n

i
ni

x x x
  
    

Заметим, что это условие фактически определяет зону допустимой 

аппроксимации. Нарушение условия (2.8) во время моделирования означает 

выход из области близости полей скоростей систем (2.6) и (2.7) и определяет 

необходимость обновления матрицы 1iiA A   и вектора 1iiс с  . 

Затем, необходимо перейти от непрерывной системы (2.7) к дискретной 

следующего вида: 

 1 ( 1, ) ( 1, )k k kx k k k ukx      .  (2.9) 

Воспользуемся формулой Коши, [35, 39] тогда движение системы (2.7) можно 

записать в виде: 

  
0

0 0) ) , [0( ) ( , ) ( ( , ) ( ; ]  
t

t

x t t t x t t B c d tu T      , (2.10) 

где 0( , )t t  – переходная матрица состояния системы, ( ) n n  . 

Для стационарной системы, какими являются все системы (2.7), переходная 

матрица может быть найдена из решения следующего матричного 

дифференциального уравнениями: 

 
)

) , [0
( ,

( , ; ] it
A t t T

t


   





.  (2.11) 

Тогда дискретные матрицы для каждой системы могут быть найдены 

следующим образом: 

0( 1, ) )( ,0k k T   , 

где 0 )( ,0T  – решение уравнения (2.11) с начальными условиями )(0,0 I   (I – 

единичная матрица соответствующей размерности) [32]; 

0

0( 1, ( ,) )

t

t

Tk k Bd    , в предположении, что управление ( )u t  является 

кусочно-постоянным. 

0

0( , )

t

i i

t

dT c    . 

Для упрощения дальнейших рассуждений, переобозначим матрицы 

дискретной системы (2.9) следующим образом: 
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 1 ( 1, ) ( 1, )
ii

k k k k

A B c

x k x uk k k      .  (2.12) 

В дальнейшем, вместо исходной нелинейной непрерывной динамической 

системы будем рассматривать последовательность линейных дискретных 

стационарных динамических систем. 

2.4 Уравнения движения в связанной системе координат 

Данные уравнения не будут использованы при проектировании верхнего 

уровня СУ, но именно эта модель описывает движение объекта, который должен 

двигаться с потребными ускорениями, рассчитанными на верхнем уровне. 

Поэтому, нижний уровень СУ, цель которого состоит в обеспечении потребных 

ускорений должен быть построен на основе этой модели. 

2.4.1 Силы и моменты 

Предполагается, что на ЛА действуют три силы – сила тяготения в 

нецентральном поле Земли, аэродинамическая и обобщенная управляющая силы 

(силы и моменты Кориолиса пренебрежимо малы из-за малости углового 

движения): 

aF mG F mU   . 

На систему действуют два момента: аэродинамический момент и обобщенный 

управляющий момент: 

  aM M J U  . 

а) Сила напряженности гравитационного поля Земли; 

Проекции ускорения силы тяготения G  в нецентральном гравитационном поле 

Земли (согласно допущению 1 из пункта 2.1.2 и форме Земли) (с точностью до 

полиномов Лежандра второго порядка) определяются соотношениями [40]: 

4

2 2
2

R
sin 2 ,

R R
1 (1 3sin ) ,

0,

h

h

h

e
x e з

e e
y e з

z

G mg
R

G mg
R R

G





  
    

 


     
         

      






 

где 3(1,637 0,004) 10з
   ; 

 2 14 3 2R 3,9862 10 ( )e eg м с  ;  

 6378245 ( )eR м . 
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С помощью матрицы ориентации (2.4) перепроецируем силы из 

горизонтальной СК в связанную: 

1

1

1

( , , )

h

h

h

xx

y h y

z z

GG

G M G

G G

  

  
  
   
  

   
   

. 

б) Аэродинамические силы и моменты; 

Вектор скорости [27], лежит на оси Сx  в скоростной СК ,Сxyz  центр которой 

совпадает с центром связанной СК, то есть находится в центре масс РН. Сy  – ось 

подъемной силы, лежит в плоскости симметрии РН 1 1Сx y ; ось Сz  дополняет 

первые две оси до правой тройки. Положение связанной СК относительно 

скоростной однозначно определяется двумя последовательными поворотами: 

1. Поворот на угол скольжения – .  1'Сxyz Сx yz . 

 

1

' cos 0 sin

0 1 0

sin 0 cos

x x

y y

z z

 

 

     
     


     
          

. 

2. Поворот на угол атаки –  .  1 1 1 1'Сx yz Cx y z . 

1

1

1 1

cos sin 0 '

sin cos 0

0 0 1

x x

y y

z z

 

 

     
     

 
     
          

, 

где   – угол скольжения; 

  – угол атаки. 

Иногда удобнее применять пространственный угол атаки – плоский угол 

между вектором скорости и осью 1Cx  связанной СК: 

1arccos(cos cos ) arccos
x

p

V

V
    . 

Для расчета массовых центровочных и инерционных характеристик (МЦИХ) 

первой ступени РН принимается базовая правая СК b b bDx y z , начало которой 

находится в точке пересечения базовой продольной оси с базовой поперечной 

плоскостью РН. Ось bDx  направлена вдоль продольной оси РН в сторону носовой 

части. Направление осей bDy и bDz  совпадают с полуплоскостями стабилизации I 

и II соответственно. 

Аэродинамические характеристики корпуса ступени РН определены в 

аэродинамической СК с началом в точке пересечения продольной оси ступени РН 
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с плоскостью нижнего среза двигательного отсека. Ось aDx  совпадает с 

продольной осью ступени РН и направлена от носовой части РН (переходный 

отсек) к хвостовой (двигательный отсек);  ось aDy  находится в плоскости 

пространственного угла атаки и направлена в сторону подветренной образующей. 

Поперечная ось aDz  перпендикулярна плоскости a aDx y  и направлена так, чтобы 

система координат была правой. Для выбранной аэродинамической СК вектор 

скорости набегающего потока V  всегда лежит в плоскости a aDx y . Системы 

координат первой ступени РН показана на рисунке 7. [33] СК 1 1 1СX Y Z  – 

псевдосвязанная, ось 1СX  идет вдоль продольной оси РН и направлена в 

хвостовую часть РН; ось 1СY  совпадает с осью 1Сy  связанной СК; ось 1СZ  

дополняет предыдущие оси до правой тройки. (см. рис. 7, 8). Псевдосвязанная СК 

может быть получена поворотом связанной СК вокруг оси 1Сy  на  : 

 

1 1

1 1

1 1

( ) ( )1 0 0

( ) 0 1 0 ( )

0 0 1( ) ( )

a x a X

a y a Y

a z a Z

F F

F F

F F

       
 

   
 

        
   

.  (2.13) 

 

 

Рисунок 7 –  Совпадение направлений осей псевдосвязанной и аэродинамической 

СК при нулевом угле обдува 

Проекции аэродинамической силы на аэродинамические оси: 

 

( ) ( , ) ;

( ) ( , ) ;

( ) 0,

a

a

a

a x x p m

a y y p m

a z

F C M qS

F C M qS

F





 







  (2.14) 

где xC  – коэффициент лобового сопротивления; 

 yC  – коэффициент подъемной силы; 

Носовая часть 

РН 

Хвостовая часть 

РН 

xa 

ya 

za 

I 

II 

III 

IV 

Z1 

Y1 

X1 C D 

A 

V∞ α > 0 
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 M  – число Маха; 

 29,1 ( )mS м  – площадь миделя; 

 
2

2

V
q


  – скоростной напор, где   – плотность воздуха; 

          V  – воздушная скорость. 

 

Рисунок 8 –  Аэродинамические сила и момент, действующие на ЛА 

 

Рисунок 9 –  Взаимное расположение аэродинамической, базовой и связанной СК 

Силы и моменты, действующие на РН, необходимо перепроецировать из 

аэродинамической СК в связанную. Положение аэродинамической СК зависит от 

угла обдува a  набегающим потоком, следовательно, однозначно определяется в 

базовой СК одним поворотом: 

1. Поворот на угол a .  1 1 1( ) a a a b b bDx y z Dx y z CX Y Z . 
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1 0 0

0 cos sin

0 sin cos

b a

b a a a

b a a a

x x

y y

z z

 

 

     
     


     
          

.  (2.15) 

Проекции аэродинамической силы в связанной СК с учетом (2.14), (2.13)  и 

(2.15) имеют вид: 

 

1

1

1

( ) ( , )1 0 0

( ) 0 cos sin ( , )

0 sin cos 0( )

a x x p m

a y a a y p m

a aa z

F C M qS

F C M qS

F



  

 

                       

.  (2.16) 

Как видно из (2.16) аэродинамическая сила зависит от угла обдува, который 

зависит от направления ветра, таким образом, угол обдува – неизвестен в СУ. 

Выразим его через линейные скорости и угол атаки p  (рисунок 9): 

1

1

sin cos ;

sin sin ,

y p a

z p a

V V

V V

 

 

 

 
 

где 
1y

V  – проекция воздушной скорости на ось 
1y

С  связанной СК; 

 
1z

V  – проекция воздушной скорости на ось 
1z

С  связанной СК. 

1

1

cos ;
sin

sin .
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y
a

p

z
a

p

V

V

V
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Тогда проекции аэродинамических сил: 

 

1

1

1

1

1

( ) ( , ) ;

( ) ( , ) ;
sin

( ) ( , ) .
sin

a x x p m

y
a y y p m

p

z
a z y p m

p
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V
F C M qS

V

V
F C M qS
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  (2.17) 

Допущение 2: для рассматриваемого класса объектов характерно то, что в 

полете угол p  мал [27] 
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Аэродинамический момент в аэродинамической СК: 

( ) ( ) ( , ) ,
a aa z d a y z p mM x F m M LqS    

где ( , )z pm M  – коэффициент момента тангажа; 

16,6 ( )L м  – характерная длина РН; 

cx  – координата центра масс в базовой СК; 

( , ) ( ) ( )

( , ) ( ) ( )

z p z p z
d

y p y p y

m M L m M L m M L
x

C M C M C M

 

 

 

 
       – координата центра 

давления в базовой СК (точка, в которой приложена равнодействующая всех 

аэродинамических сил).  

Используя допущение 2 можно значительно упростить выражения (2.17): 

sin , cos 1.p p p     

Допущение 3: при малых углах атаки коэффициент подъемной силы и 

коэффициент момента тангажа линейно зависят от угла атаки; при малых углах 

атаки коэффициент лобового сопротивления не зависит от угла атаки. 

0( , ) (0, ) ( );

( , ) ( ) ;

( , ) ( ) ,

x p x x

y p y p

z p z p

C M C M C M

C M C M

m M m M







 

 

 





  

где 0( )xC M  – коэффициент лобового сопротивления при  0p  ; 

( )yC M  – производная от коэффициента подъемной силы по углу p  при  

0p  ; 

( )zm M  – производная от коэффициента момента тангажа по углу p  при  

0p  . 

Проекции аэродинамических моментов на связанную СК: 

1

1 1

1 1 11 1

( ) 0

( ) 0 0 ( )( )

( ) ( ) ( )( ) ( )( )

a x

a y d c d c a z

a x a y a za z d c a y

M i j k

M x x x x F

F F FM x x F
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С учетом (2.17): 

1

1

1

1

1
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V
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Таким образом получаются следующие выражения для проекций 

аэродинамических сил и моментов на оси связанной СК: 

1 1 1

1 1 1 1 1

1 1 1 1 1

1

1 1 1 1 1

1 1 1 1 1

21
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    ),

















 

где 
1 1 1
, ,x y zW W W  – проекции скорости ветра на связанные оси. 

в) Силы от органов управления; 

На рисунке 7 изображены четыре плоских аэродинамических органа 

управления: 1OY , 2OY , 3OY , 4OY . Для расчета аэродинамических 

характеристик OY  введены системы координат, связанные с каждым рулем. Для 

1OY  используется система координат, ось 11 yOYOY x  которой параллельна 

продольной оси корпуса ступени РН и направлена в сторону хвостовой части РН; 

ось 11 yOYOY y  проходит через плоскость руля в плоскости перпендикулярной 

продольной оси РН и направлена от продольной оси; ось 11 yOYOY z  дополняет 

систему координат до правой. В этом случае руль находится в нулевом 

положении, при отклонении руля СК руля не поворачивается. Угол между 

плоскостью симметрии ступени РН (базовая плоскость I-III) и осью вращения 

каждого руля 45°. 
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Положительное направление отсчета угла отклонения OY  принято против 

часовой стрелки при наблюдении с конца оси 11 yOYOY z  для каждого OY . 

Положительное отклонение 1OY  см. рис. 10. 

 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 10 –  Положительное отклонение ОУ1 

Размещение двигателей СОиС и четырех аэродинамических рулевых органов 

РН представлено на рисунке 10. 

Состав ДУ СОиС: 

а) 2 блока по 2 ДУ в носовой части для управления по рысканию; 

б) 2 блока по 2 ДУ в носовой части для управления по тангажу; 

в) 2 блока по 2 ДУ в носовой части для управления по крену; 

г) 2 блока по 3 ДУ в хвостовой части для управления по рысканию; 

д) 2 блока по 3 ДУ в хвостовой части для управления по тангажу. 

ОУ1 

ОУ4 

ОУ2 

δ1>0 
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Рисунок 11 –  Расположение органов управления РН 

2.4.2 Уравнения движения летательного аппарата в связанной системе 

координат 

Возмущенное движения ЛА, как твердого тела (ТТ) можно представить как 

суперпозицию двух движений: 

− поступательное движение ТТ вместе с центром масс; 

− вращательное движение вокруг центра масс ТТ, 

описанные в связанной системе координат (СК). 
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ad K K

K F
dt dt


    ,  (2.18) 

где 
ad K

dt
 – абсолютная производная вектора количества движения; 

 
K

dt


 – относительная производная вектора количества движения, взятая в 

подвижной (связанной) СК;  

   – вектор угловой скорости вращения подвижной (связанной) СК в 

инерциальном базисе (
a a a

O   );  

K  – вектор количества движения;  

F  – главный вектор системы сил.  

Опишем каждое из слагаемых (2.18) более подробно. Вектор количества 

движения: 

 
1 1 1

1 2 3x y zK mV mV i mV i mV i    , 

где 1 2 3, ,  i i i  – орты осей связанной СК. 

Его относительная производная: 

1 1 1 1 1 1
1 2 3 1 2 3

x y z zx y
i i i

dK dK dK dV V VK

dt dt dt dt dt
m i i

dt
i

dt

 
     . 

Допущение 4: предполагается, что включение двигателей осуществляется в 

импульсном режиме и, следовательно, зависимость расхода массы от времени 

может считаться кусочно-постоянной функцией. Таким образом, слагаемые V
m

dt


 

пренебрежимо малы по сравнению с влиянием слагаемых 
j

j
dV

dt
m i  и могут быть 

опущены. 

Угловая скорость вращения связанной СК относительно инерциального 

базиса: 

1 1 12 31 yx zi i i     . 

Тогда правая часть уравнения в проекциях на оси связанной СК может быть 

записана: 
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Активные линейные ускорения 
1x

P , 
1y

P , 
1z

P , являющиеся проекциями 

управляющего ускорения U   
1 1 11 2 3y zxU P i P i P i   , должны формироваться 

таким образом, чтобы обеспечить перевод ЛА из некоторого начального 

состояния в заданное терминальное состояние.  

Таким образом, уравнения динамики движения центра масс в связанной СК 

принимают следующий вид: 
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;
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Дополнив эти уравнениями тремя кинематическими соотношениями, 

полученными выше, получим модель движения ЦМ в связанной СК.  
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Уравнения вращательного движения относительно ЦМ в связанной СК 

записываются в предположении, что за подвижные оси взяты главные 

центральные оси инерции РН: 

( )oa o
o o

dL L
L M

dt dt


    , 

где oadL

dt
 – абсолютная производная вектора момента количества движения; 

  oL

dt


 – относительная производная вектора момента количества движения, 

взятая в подвижной (связанной) СК;  

     – вектор угловой скорости вращения подвижной (связанной) СК в 

инерциальном базисе (
a a a

O   );  

   oL  – вектор момента количества движения;  

   oM  – главный вектор системы моментов.  

Вектор момента количества движения равен: 

1 1 1 2 2 2 3 3 3oL i J i J i J     . 

Тогда, относительная производная вектора момента количества движения: 

1 2 3
1 1 2 2 3 3

oL d d d
i J i J i J

dt dt dt dt

   
   . 

Векторное произведение: 

1 2 3

1 2 3

1 1 2 2 3 3

( )o

i i i

L t

J J J

   

  

  . 

Общий вид уравнений вращательного движения: 

1

1

1

1
1 3 2 2 3

2
2 1 3 1 3

3
3 2 1 1 2

( ) ;

( ) ;

( ) ,

x

y

z

d
J J J M

dt

d
J J J M

dt

d
J J J M

dt


 


 


 


  




  



  








 

где 
1 1 1
, ,x y zM M M  – равнодействующие моментов по соответствующем осям в 

связанной СК. 
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Активные угловые ускорения 
1x

M , 
1y

M , 
1z

M , являющиеся проекциями 

управляющего углового ускорения U   
1 1 11 2 3y zxU M i M i M i   , должны 

формироваться таким образом, чтобы обеспечить перевод ЛА из некоторого 

начального состояния в заданное терминальное состояние.  

Таким образом, уравнения динамики вращательного движения центра масс в 

связанной СК принимают следующий вид: 

1 1 1

1
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;

y z y z
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x J J
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dt

d

J
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C C
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C C
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M
dt

d
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Дополнив эти уравнениями тремя кинематическими соотношениями, 

полученными выше, получим модель движения ЦМ в связанной СК.  
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cos cos
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h h

 
  

 
   

1 1
sin cos ;h x y       

1 1 1

cos sin sin sin
.

cos cos

h h
x y z

h h

   
   

 
     

Или, в векторной форме: 

 ( , ) x f x w Bu  ,   

где  
1 1 1 1 1 1

12; ; ; ; ; ;; ; ; ; ; ,x y z x y z h

T
x V V RV x          – вектор состояния; 
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1 1 1 1 1 1

6; ; ; ; ; ,x y z x z

T

yP P P M Mu M u  – вектор управляющих ускорений; 

 
1 1 1

3; ; ,y z

T

xw w ww w  – вектор ветровых возмущений. 

Таким образом, движение РН, как ТТ, в связанной СК описывается системой 

из 12 нелинейных дифференциальных уравнений [27,28,40]. 

Выводы по 2 главе 

Во второй главе данной работы получены математическая модель движения 

центра масс возвращаемой ступени РН, которая будет использована для 

построения верхнего уровня беспрограммной системы управления, приведена и 

обоснована методика ее адаптации к требуемому классу динамических систем, а 

именно – линейных дискретных динамических систем. Кроме того, получена 

полная модель движения возвращаемой ступени РН, которая описывает движение 

объекта и к которой необходимо применять найденное управления. 
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3 АЛГОРИТМЫ УПРАВЛЕНИЯ 

В разделе (2.3) было показано, что движение центра масс возвращаемой 

ступени РН в геоцентрической системе координат может быть описано 

последовательностью линейных дискретных стационарных динамических систем 

следующего вида [6, 30] 

x
k+1

= Aix
k
+ Bu

k
+ c

k

i ,  i Î!. 

Целью управления возвращаемой ступени РН является попадание в заданную 

точку на Земле с минимально возможными скоростями. В этой главе описан 

процесс построения системы терминального управления с прогнозирующей 

моделью и подвижным горизонтом. 

3.1 Прогнозирующая модель 

Построим прогнозирующую модель для получения зависимости состояния на 

промежутке времени 1,k k P  , где P  – горизонт прогнозирования 

(предсказания) от состояния на k -ом шаге и управлений 1...k k Pu u   . 

Состояние системы в момент времени k + 2  можно записать как: 

 2 1 1

i i

k k kx A x Bu c     , 

 
2

2 1

i i i i i

k k kkx A x A Bu Bu A c c     . 

По индукции, состояние системы для произвольного момента времени k P  

определяется выражением: 

      
1

1 1

0 0

1N N j N i
i i j

k P k k j

P P

j j

x A x A Bu A c
   

 

 

 

   
    . 

Введем обозначение 1 2 1{ , ,..., }, nP

k k k Px x x x x      – предсказываемые 

состояния и 1 1{ , ,..., },k k k P

pPu u u u u     – выбранный план управления, а также 

{ , ,..., },

 раз

P

P

nс с с с с  . 

Тогда уравнения, записанные выше, удобно представить в компактной 

векторно-матричной форме: 



 

Изм. Лист № докум. Подпись Дата 

Лист 

50 
24.05.06.2018.382.00 ПЗ 

 

 

.  

Таким образом, получаем искомую зависимость предсказанных состояний от 

начального состояния и последовательности выбранных управлений. Управление, 

основанное на этом линейно-матричном уравнении предсказаний, называют 

Dynamic Matrix Control [8 и др]. 

3.2 Управление, как задача оптимизации 

В рассматриваемой задаче посадки ступени РН, основное практическое 

значение имеет терминальная ошибка (промах относительно заданной точки 

посадки и величина вертикальной и боковой составляющей скоростей центра масс 

РН). В силу чего, в роли критерия качества для системы верхнего уровня 

сформулируем следующий терминальный критерий: 

    
T

term N ref N refJ x x Q x x   , (3.1)  

где Nx  – состояние системы в момент касания поверхности Земли. (момент 

времени, когда высота ступени равна 0); 

 refx  – желаемое конечное состояние, содержащее, например координаты 

центра посадочной площадки и нулевые скорости; 
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 Q  – положительно определенная диагональная матрица весовых 

коэффициентов.  

 

При выборе управления, необходимо учесть ограничения на величину 

управления: 

  ,  
h h h

y z

T

xu u u u u U;  

  ,0 ,
h h h h h h

y z y z xz

T

x x xz zu u u u U u U u U
 

   
 

 U , 

где  xzU , yU   – максимально возможные управляющие ускорения, которые могут 

быть обеспечены имеющимися органами управления. 

Сформулируем описанную задачу, как задачу оптимизации в обозначениях 

линейного матричного уравнения предсказания. 

Требуется найти вектор !x, !u( )
T

 доставляющий минимум следующему 

критерию: 

 J =
x!

u!

é

é

é
é

é

é

é
é

T

-

O
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é
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é
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H OnPépN

OpPénN OpPépN

é

é

é
é
é

é

é

é
é
é

®min ,  (3.2) 

где m lO   – нулевая матрица соответвующей размерности. 

( 1) ( 1) ( 1)

( 1)

n P n P n n P

n P n

O O
H

O Q

    

 

 
  
  

, 

при следующих условиях 

 , (3.3) 

  
T

xzyxzU U U U    

 0
T

xz xzU U U   
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pP nP pP

U U

u

U O I x U

O I u UU

u
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  (3.4) 

Найденную в результате решения задачи квадратичного программирования 

(3.2)–(3.4) последовательность управлений 1 1{ , ,..., }k k k Pu u u u    будем называть 

планом управления, найденным на k-ом шаге. Очевидно, что при совпадении 

числа шагов управляемого процесса N и глубины прогнозирования P, а также 

отсутствии внешних возмущений, найденная стратегия управления будет 

оптимальным программным управлением [9-11]. 

3.3 Управление с подвижным горизонтом 

Управление с предсказанием конечного состояния строится следующим 

образом:  

1. Рассчитывается конечное состояние, как функция текущего состояния. 

2. Управление выбирается так, чтобы уменьшить предсказываемую 

ошибку терминального состояния. 

Расчет конечного состояния заключается в интегрировании уравнений 

движения в ускоренном масштабе времени. Это сопряжено со значительными 

сложностями в случае, если время функционирования системы заранее 

неизвестно. Кроме того, даже если время функционирования известно, но велико, 

вычисление прогноза конечного состояния в каждый момент времени требует 

значительных вычислительных ресурсов. 

Однако, при выборе P в задаче (3.2)-(3.4) существенно меньшим N и решении 

этой задачи на каждом шаге (т.е. применяя только первое управление из 

найденного плана на каждом шаге) существенно уменьшается объем 

необходимых для решения задачи квадратичного программирования вычислений. 

Такое управление называется управлением с подвижным горизонтом (англ.: 

Moving Horizon Control), так как горизонт прогнозирования двигается на каждом 

шаге. При поиске управления на k-ом шаге, прогнозируется состояния до шага 

k+P; на k+1-ом шаге прогноз рассчитывается до k+P+1 шага и т.д. 
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Рисунок 12 –  Управление с подвижным (удаляющимся) горизонтом 

Кроме того, при уменьшении глубины прогнозировании, терминальная 

ошибка уменьшается незначительно [24]. Для выбора приемлемой величины 

глубины прогнозирования была проанализирована зависимость терминального 

критерия от глубины прогнозирования, приведенная на рисунке 13. 

 

Рисунок 13 –  Зависимость значения терминального критерия от глубины прогноза 

Исходя из этой зависимости, рационально выбрать величину глубины 

прогнозирования равной 50, так как дальнейшее увеличение глубины 

прогнозирования не приводит к заметному увеличению точности, в то время, как 

вычислительная сложность растет полиномиально [1,6,9-11].  
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Таким образом, алгоритм, основанный на оптимизации прогнозируемого 

состояния на небольшое число шагов вперед, имеет значительно меньшую 

вычислительную сложность и показывает незначительно худший результат по 

сравнению с алгоритмами с предсказанием конечного состояния. 

3.4 Результаты моделирования 

Покажем результаты применения описанного выше алгоритма к задаче 

управления движением центра масс возвращаемой ступени РН. 

На рисунке 14 приведены вычисленные описанным выше алгоритмом 

активные (потребные) ускорения, необходимые для решения терминальной 

задачи (попадания в область посадки с минимальным отклонением от центра и 

минимальными величинами скоростей). Заметим, что полученное управление, 

является кусочно-постоянным, согласно выбранному принципу управления.  

На рисунке 15 приведена динамика геоцентрических координат и высоты 

центра масс возвращаемой ступени РН в процессе посадки. Из-за направленной 

вверх начальной скорости, ступень РН сначала движется вверх по инерции 

(высота увеличивается), а только потом начинает свободное падение до начала 

тормозного импульса. 

На рисунке 16 приведена динамика проекций скорости ЦМ на оси 

горизонтальной СК. Видно, что вертикальная и меридиональные скорости 

уменьшаются в свободном падении из-за наличия нецентрального 

гравитационного поля Земли. Парирование скоростей начинается при входе в 

атмосферу и полностью завершается к моменту касания поверхности. 

Таким образом, предложенный алгоритм управления удовлетворяет 

требованиям технического задания, обеспечивая близкий к нулю промах в 

географических координатах и близкие к нулю проекции скорости ЦМ ступени. 
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Рисунок 14 –  Реализованное управление 
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Рисунок 15 –  Высота и геоцентрические координаты 
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Рисунок 16 –  Проекции скоростей на оси горизонтальной системы координат 

Выводы по 3 главе 

В третьей главе данной работы предложен алгоритм верхнего уровня системы 

беспрограммного управления возвращаемой ступени РН, основанный на 

прогнозирующей модели с подвижным горизонтом. Предложенный алгоритм 

проверен с помощью вычислительного эксперимента на примере конкретной 

возвращаемой ступени РН малого класса. Полученный результат отвечает 

требованиям, предъявляемым к движению возвращаемой ступени. 
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В рамках данной работы был предложен алгоритм верхнего уровня системы 

беспрограммного управления возвращаемой ступени РН. Для этого были решены 

следующие задачи: 

1. Изучена история задачи вертикальной мягкой посадки и подходы к 

решению этой задачи, как использующие априорную опорную траекторию, 

так и обходящиеся без неё. 

2. Изучена концепция беспрограммного управления и методы управления на 

основе прогнозирующей модели, позволяющие совместить достоинства 

традиционных методов по обратной связи, так и достоинства методов 

программного управления. 

3. Сформирована математическая модель движения ЦМ возвращаемой 

ступени РН, разработана методика адаптации этой модели к требуемому 

классу ДС, а именно линейных дискретных ДС; 

4. Предложен алгоритм верхнего уровня системы беспрограммного 

управления возвращаемой ступени РН на основе прогнозирующей модели 

с подвижным (удаляющимся) горизонтом предсказания.  

5. Проведен вычислительный эксперимент, показавший, что предложенный 

алгоритм управления удовлетворяет требованиям технического задания, а 

именно обеспечена поперечная скорость 0.0021 м/c (допустимо не более 1 

м/с); вертикальная скорость в момент посадки составляет не более 0.001 

м/с (допустимо не более 2 м/с); промах относительно центра посадочной 

площадки составил 27,3 м (допустимо не более 100 м).  

Проделанная работа может быть использована для дальнейшей разработки СУ 

возвращаемой РН. Полученная математическая модель может быть использована 

сторонними разработчиками для проверки других алгоритмов управления. 

Предложенные алгоритмы верхнего уровня могут быть дополнены алгоритмами 

нижнего уровня, построенными в рамках этой же идеологии управления с 

прогнозирующей моделью. Полученная таким образом двухуровневая система 

беспрограммного управления должна быть изучена более подробно, чем это 

предусматривает формат выпускной квалификационной работы. 
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ПЕРЕЧЕНЬ ПРИНЯТЫХ СОКРАЩЕНИЙ 

DMC – англ.: Dynamic Matrix Control 

MHC – англ.: Moving Horizon Control,  

MPC – англ.: Model Predictive Control,  

VTVL – vertical takeoff, vertical landing 

АПУ – амортизационное посадочное устройство 

ДС – динамическая система 

ДУ – двигательная установка 

ЖРД – жидкостный ракетный двигатель 

ИСО – инерциальная система отсчета 

КА – космический аппарат 

ЛА – летательный аппарат 

МДУ – маршевая двигательная установка 

МСКА – многоразовый суборбитальный космический аппарат 

МСКК – многоразовый суборбитальный космический комплекс 

МСРН – многоразовая суборбитальная ракета–носитель 

МЦХ – массовые центровочные и инерциальные характеристики 

РКТ – ракетно–космическая техника 

РН – ракета–носитель 

САС – система аварийного спасения 

СК – система координат 

СОиС – система ориентации и стабилизации 

СУ – система управления 

ТАУ – теория автоматического управления 

ТТ – твердое тело 

 


