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МНОГОКАНАЛЬНОЕ УПРАВЛЕНИЕ ДВИЖЕНИЕМ АЭРОКОСМИЧЕСКИХ 

АППАРАТОВ ПО СУБОРБИТАЛЫ1ЫМ ТРАЕКТОРИЯМ

О тличительны ми особенностями суборбитальпых ф аекторий является наличие восхо

дящ его участка и недостаток кинетической энергии, требуемой для движения аэрокосмиче

ского аппарата (АА) по траекториям квазистациопарного планирования. Таким образом, ак

туальны м  является исследование маневренны х возможностей А Л при движении но суборби- 

гальным траекториям. Н а атмосферном участке суборбитальпых траекторий имеют место 

значительны е возмущ ения атмосферы, а такж е локализованы максимумы тепловых потоков и 

перегрузок.

О бъектами управления являю тся орбитальный самолет (ОС), соверш аю щ ий спуск в 

атмосфере с траектории выведения второй ступени авиационно-космической системы 

М А КС-О С с начальными условиями, соответствую щ ими моментам аварийного прекращ ения 

процесса выведения, и экспериментальный суборбитальпы й самолет (ЭСС), соверш аю щ ий 

полет по суборбитальной траектории 111 М аксимальное значение аэродинамического качест

ва (К тах ) на гиперзвуковых скоростях движ ения в атмосфере у О С и ЭСС составляет 1,6. 

Цель управления состоит в приведении А А  из заданного начального состояния к началу уча

стка предпосадочного маневрирования на поверхности приведения, проходящ ей на высоте 20 

км над поверхностью  Земли, с учетом ограничений на управление, фазовые координаты и 

режимы движ ения.

Управление движ ением  АА в атмосфере осущ ествляется по каналам угла атаки а ,  

скоростного угла крена / а и силы т я г и /3 двигательной установки (ДУ), значение которой 

определяется секундным расходом топлива /? . П а управляю щ ие зависимости наложены о г

раничения:

5 ^  С/?), |у„| -s (/?), 0 <  Э < 3 ,„„ , (1)

где р  -  вектор параметров 'ф аектори и , от ко торых зависит конкретны й вид ограниче

ний на управляю щ ие воздействия. В этих неравенствах и в дальнейш ем индексами «дня» и 

«max.» обозначены минимальны е и м аксимальны е значения соответствую щ их параметров.
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В работе рассм отрены  ограничения на конечные значения фазовых координат как ог

раничения на величину отклонений скорости К относительно Земли и угла наклона траекто

рии 0 от требуем ы х значений в м омент времени Т, соответствующий конечной точке траек

тории на высоте 20 км. Эти отклонения не долж ны  превыш ать допустимых величин:

д к ( г > - д ^  5  0, д е с п - д е , ^  < о , (2)

где A V (T ) = |Ц Т )  -  V ^ 6[ Д0(Г ) = .0(7 ) -  0 „ J .

Здесь и в дальнейш ем  индекс "треб" соответствует требуемым значениям параметров, 

а индекс «до п » обозначает допустим ы е значения соответствую щ их величин.

Из ограничений на текущ ие значения ф азовы х координат учтено ограничение на мак

сим альную  вы соту Н  после отраж ения АА от  плотных слоев атмосферы, достигаемую в мо

мент времени t ' :

& H ( t ') - A H 6 < 0 ,  (3)

где Д Я  (О  =  |Я  (О  -  j, 0 < t '< T .

Рассм отрены  ограничения на реж имы  движ ения АА в атмосфере - максимально допус

тимое значение удельного теплового потока q-rdon, определяю щ его температуру его поверхно

сти, и м аксимально допустим ое значение нормальной перегрузки т до„, обуславливающей на

грузку на его конструкцию :

Я,Ш* ~ Я ,М  * 8 ° .  " ,т » ч  ( 4 )

Расходуемая масса топлива т Т не долж на превыш ать имеющуюся на борту аппарата

ТОгйол.

При исследовании маневренны х возм ож ностей АА решены конкретные задачи, 

имею щ ие следую щ ую  общ ую  ф ормулировку. Для известных характеристик и начального со

стояния АА требуется сф ормировать для заданного критерия номинальное оптимальное 

управление движ ением  по суборбитальной траектории по каналам угла атаки, скоростного 

угла крена и тяги с учетом  ограничений на управление (1), фазовые координаты (2), (3) и ре

жимы движ ения (4)

М атем атическая ф орм улировка задач имеет следую щ ий вид.

Д виж ение аппарата описы вается системой уравнений х = f ( x , u ) c  начальным услови

ем х(0) = х0, где -вектор-функция правы х частей размерности s, x=(xi......

вектор ф азовы х координат разм ерности  5 , и= (и ,  и .) ' -вектор управляющих зависимостей

разм ерности г. Для данной системы  с заданны м и начальны ми условиями требуется опреде

лить управление и(1) на отрезке врем ени [0.TJ, обеспечиваю щ ее максимум или минимум
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ф ункционала К ,[« (0 ] , удовлетворяю щ ее ограничениям на управление 

u ( t ) e U  V t  s  [О, Т ]  и ограничениям на функционалы Е ^ и Щ  < О (у = 1 ,2 ...,./)

Ф ункционалы / Д /  - 1 ,2 ,..., J )  и F„ рассматриваются как неявные зависимости от 

управляю щ их воздействий u(t) и поэтому запись F]u(t)] выражает принципиальную возмож- 

ность вычислять b  по известному u(t). В конкретных задачах численные значения этих функ

ционалов соответствую т значениям левых частей неравенств (2), (3) и (4).

И сследованы маневренные возможности А Л при движении но суборбигальпым траек

ториям  с помощ ью  алгоритма формирования номинального управления, основанного на ме

тоде последовательной линеаризации [21, позволяющ его рассчитывать управляющие зависи

мости по каналам угла атаки, скоростного угла крена и таги, которые оптимизируют задан

ные критерии качества управления с учетом ограничений па управление, фазовые координа

ты и режимы движения. Особенность алгоритма состоит в том, что он позволяет решать за

дачи с заранее неизвестным числом функционалов с учетом разнообразных ограничений, и 

обладает малой чувствительностью  к начальному приближению управляющих зависимостей.

П остроение областей достиж имости проводилось после решения ряда однотипных за

дач: безусловной максимизации конечной продольной дальности, безусловной максимизации 

конечной боковой дальности; безусловной минимизации конечной продольной дальности; 

максимизации конечной боковой дальности при заданных значениях конечной продольной 

дальности и минимизации конечной продольной дальности при различных заданных значе

ниях конечной боковой дальности.

Реш ены 6 типов оптимизационны х задач при различном сочетании ограничений (2),

(3) и (4) и каналов управления с учетом ограничений (1). П ервой реш алась задача приведения 

аппарата в точку на границе области достиж имости, соответствую щ ую  максимальной про

дольной дальности (задача 1), второй -  в точку с максимальной боковой дальностью  (задача

2), далее рассчитывалась точка с м инимальной продольной дальностью  (задача 3). Задачи 4,5 

и 6 реш ались столько раз, сколько задавалось промежуточных точек между точками 1,2 и 3 

(рис. 1):

1) Ы О Ж ‘))оРг  a rg m a x (M f)) , Уло(,рО ;а,Р г

2) (а  (0> У,, (0> Р WX р ,= arg тах(ф(7'));

3) ( a (?) Р(?))„„, -  ag тП р Щ Т Э  = 0;
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4) (сс(/), уа{/), Р('))„,  г  arg ^ aj ( <P(7’))> &Х(Т ) -  Л\д 0 < О, Щ Т )  = |Х(Г) -  \ яр

5) (а (0 . Г„(0, Р('))„р г  arg тах(Х (Г)), Дф(Т) -  Дф„ „ < 0, Дф(Г) = [ф(Г) -  ф „ ,, j;

6) ( u ( l ) .Y j ') - Р(О ),., ~ ag г а ^ ( М Л )  Л Ф (Г)-  ДФй0„ < 0, Дф(Г) =  |Ф( Г ) - Ф^ 6 1.

траектории движения аппарата 
на сферу приведения

Рисунок 1 -  С хем а построения границы области достижимости

Рассмотрены ш есть вариантов начальны х условий, соответствую щ их различным мо

ментам времени прекращ ения процесса вы ведения - 100с, 150с, 200с, 250с, 300с и 350с. Вре

мя до 100-й секунды не рассматривалось, т.к. до 75-й секунды прекращ ение выведения про

исходит на высоте, меньш ей конечной высоты Нк рассматриваемого участка спуска Все 

шесть вариантов суборбитальны х траекторий спуска имею т начальную  скорость, значительно 

меньш ую  орбитальной, а некоторые и начальную  высоту, меньш ую  условной границы атмо

сферы. Н а рисунке 2 приведены зависимости высоты от времени движения для траекторий

Р и сун ок  2 - З ав и си м о сти  вы соты  от  врем ен и  для 
су б о р б и тал ьн ы х  тр аек то р и й  возвращ ен ия О С
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О С с максимальной продольной дальностью  с начальными условиями, соответствующ ими 

различным моментам прерывания процесса выведения.

И сследовано суборбитальное движ ение ОС при трехканальном управлении с учетом 

ограничений на управление, фазовые координаты и режимы движения. При реш ении задач 

учиты вались следую щ ие ограничения: на конечную  скорость (V k=500m /c± 30м/с), на конеч

ный угол наклона траектории (9к=-10°±  1°), на максимальное значение нормальной перегруз

ки (Нутах—3,5) и на максимальное значение теплового потока в критической точке поверхно

сти аппарата ^ „ * < 6 3 0  кДж/м2с), пцд0„=\500кг.

Во всех задачах на управляю щ ие зависимости накладывались ограничения: угол атаки 

мог изменяться о т  а тш = 10° до а тах =  4 5 ° , а угол скоростного крена по абсолютной величи

не не мог превы ш ать у^а* = 80°. М аксимальное значение массового секундного расхода топ

лива (//тта) принималось равным 19,2кг/с.

В модели движения учитывалась несферичносгь поля тяготения Земли и ее вращение 

вокруг собственной оси.

В результате решения серии оптимизационны х задач формирования оптимальных 

управляю щ их зависимостей по каналам угла атаки, скоростного угла крена и реактивной тяги 

ДУ  построены области возможного попадания ОС на поверхность приведения с учетом 

ограничений. Каждая область строилась как огибаю щ ая областей достиж имости, полученных 

для различны х моментов начала движ ения с траектории выведения [3]. Н а рисунке 3 

приведены области попадания, характеризую щ ие м;шевренные возможности аппарата при 

возникновении рассматриваемых неш татных ситуаций для всего участка траектории выведе

ния второй ступени.

D, км

О ЮОО 2000 3000 400(1 3 000 6000 7000 8000 L,W

Р и с у н о к  3 - О б л а с т и  в о з м о ж н о г о  п о п а д а н и я  О С  н а  п о в е р х н о с т ь  п р и в е д е н и я  
б е з  у ч е т а  о г р а н и ч е н и й  ( --------------) и с у ч е т о м  о г р а н и ч е н и й  ( 1 ■' )
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А нализ областей возм ож ного попадания ОС для различных начальных условий пока

зал, что, начиная с 100-й секунды  траектории выведения второй ступени, возможно достиже

ние ОС поверхности приведения при вы полнении всех рассмотренных ограничений.

На рисунке 4 показано влияние учета ограничений на характер изменения высоты от 

времени движ ения для суборбитальпы х траекторий ОС с максимальной продольной дально

стью для 350-й секунды  прекращ ения процесса выведения. Траектория без учета ограничений 

имеет ярко вы раж енны й рикош етирую щ ий характер. У чет ограничений на режимы движения 

приводит к тому, что траектории спуска становятся более «гладкими».

Рисунок 4 - Зависим ости  высоты от времени для 
траекторий возвращ ения ОС (350-я секунда)

П роанализированы  законом ерности  формирования номинального оптимального 

управления по каналам  угла атаки, скоростного угла крепа и гяги. На рисунке 5 приведены 

опт имальны е програм м ы  управления, зависимости высоты, скорости и угла наклона траекто

рии от  времени движ ения ОС по траектории с максимальной боковой дальностью с началь

ными условиями, соответствую щ им и 300-й секунде прекращ ения процесса выведения (нуле

вая секунда па рис. 5), с учетом ограничений только на управление. Программа управления 

уыюм атаки ф орм ируется таким образом, что на больш ей части траектории реализуется мак

симальное значение аэроди н ам и ческою  качества. С коростной угол крена имеет наибольшее 

значение (по модулю ) в районе первого рикош ета, что обеспечивает максимальную боковую 

дальность. I [рограм ма управления секундны м  расходом массы топлива обеспечивает движе

ние О С  с больш ей м еханической энергией  по сравнению  с двухканальным управлением.

Па рисунке б приведены  парам етры  траектории и программы управления, полученные 

с учетом вы полнения ограничения па удельны й тепловой поток (4). Из рисунков 4 и 5
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V  ,км/с

Рисунок 5 - Программы управления и параметры 
траектории с максимальной боковой дальностью

Рисунок 6 - Программы управления и параметры 
траектории с максимальной боковой дальностью при 

ограничении на <5 тто<;

следует, что наибольш ее изменение структуры  программ управления ( а  и (3) происходит 

на участке траектории, где достигается максимум теплового потока (200-я секунда): угол 

атаки возрастает и достигает максимально допустим ого значения ( а та = 45"), удельный 

расход топлива уменьш ается до нуля. С коростной  угол крена (у„ ) уменьшается до нуля 

для выполнения ограничения.

Исследованы маневренные возмож ное™  ЭСС, соверш аю щ его суборбитальное движ е

ние в атмосфере с высоты 70 км. Н а поверхности приведения построены области достиж им о
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сти при трехканальном  управлении с учетом ограничений на управление (1) и максимальное 

значение норм альной перегрузки (я>а,„г=3,5) при /ит<)о„=3000кг [4]. Кроме того, на траектории, 

приводящ ие Л А  па границу области  достиж им ости , накладывались ограничения на количест

во рикош етов и приращ ение высоты после рикош ета: допускался только один рикошет с уве

личением  вы соты  не более чем на 3 км. Н а рисунке 7 приведены программы управления 

(а,(3) и парам етры  траекторий  (Н, V), соответствую щ ие приведению  ЭСС на границу облас

ти достиж им ости  с м аксимальной продольной дальностью . П рограмма управления углом 

атаки стремится к наилы годнейш им  значениям , обеспечиваю щ им максимальное аэродинами

ческое качество, за  исклю чением  тех участков траектории, на которых значение угла атаки 

определяется из условия вы полнения ограничения на нормальную  перегрузку (100...250с, 

рис. 7). И спользование капала управления секундны м расходом  топлива увеличивает продол

ж ительность участка  спуска с углами атаки, близкими к наивыгоднейш ему значению, высота 

и скорость движ ения соответствую т больш ему значению  механической энергии АА [4], что 

приводит к увеличению  его м аневренны х возможностей.

Р исунок 7- 11рограммы управления и параметры траекторий 
с максимальной продольной дальностью

Результаты  м атем атического м оделирования свидетельствую т о значительных 

маневренны х возм ож ностях Л А  при движ ении в атм осф ере по суборбитальны м траекториям.
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