
другой —  активным (КА2) ,  с н аб ж ен н ы м  эл ект рореакт ив н ы м 
двиг ате лем  постоянной тяги.  Д в и ж е н и е  рассм ат ри вается  в 
орб итальной цилиндрической системе координат,  совм ещ ен 
ной с КА1. В качестве  упр авлени я  продольной и радиально й 
с о ста вляю щ им и дви ж е н и я  приним ается  транс ве рса льн ое  ус
корение  а =  аб, где б =  {— 1, 0, 1} — ф ункц ия включения т я 
ги. Д л я  упр авлени я  боковой соста вл яю щ ей считается ,  что 
вектор  тяги  нап ра влен пе рп ендикулярно плоскости орбиты и 
изменяется  ана логичным образом.  П р и во д ятс я  резу льтат ы 
модели рован ия  процесса  сб л и ж ен и я  при исп ользо ван ии з а 
конов упр авл ени я  в фо рм е  синтеза  при разли чн ых  н а ч аль ны х  
условиях и п а р а м е т р а х  КА2.
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Р а с с м а тр и в ае т с я  з а д а ч а  построения  термина льног о  у п р а в 
ления  спуском аэрокосмического  летате льног о  а п п ар а т а  (ДА) 
в ат мосфере  З е м л и  по к а н а л а м  углов атак и и скоростного 
крена.

Требуется  выполнение  ограничений на конечные значения  
скорости,  угла  на к ло н а  траектории,  угла  пути, широты и д о л 
готы на  з адан но й высоте.  З а д а ч а  решает ся  методом после 
довательно й линеари зации .  Ми н им из и рую тс я  наи бол ьш ие но 
траект ории значения  теплового потока в критической точке 
Д А  и перегрузки.  Парето -о п ти мал ьн ы й минимум находится  
с помощью минимаксного  подхода .  Пр оведено м а те м а т и ч е 
ское мо де ли ров ание  дви ж е н и я  ДА.
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