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Заключение. Таким образом, ошибка прогнозирования вдоль орби-

ты на суточном интервале, обусловленная погрешностями знания плот-

ности атмосферы, при предложенном варианте решения задачи иденти-

фикации с двумя параметрами (             ) уменьшается в сравнении с 

уточнением только одного параметра       более чем в два раза. При этом 

оценки параметра        компенсирует неточность знания параметра KP. 
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ВЛИЯНИЕ ОГРАНИЧЕНИЙ  

НА ДАЛЬНОСТЬ СПУСКА АЭРОКОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 

Введение. Рассматривается планирующий полёт при спуске с орби-

ты спутника Земли аэрокосмического аппарата (АА). В качестве объекта 
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управления рассматривается многоразовый орбитальный аппарат типа 

Boeing X-37. Требуется для двухканального управления на атмосферном 

участке спуска сформировать управляющие зависимости по углу атаки 

(t) и скоростному углу крена a(t), обеспечивающие максимальную про-

дольную или боковую дальности без ограничений и при ограничениях на 

управление, удельный тепловой поток, температуру нагрева в передней 

критической точке, продольную и нормальную перегрузки. 

Методика моделирования управляемого движения 

Движение аппарата относительно Земли моделируется под дейст-

вием силы тяготения, полной аэродинамической силы и сил, обуслов-

ленных неинерциальностью системы отсчёта в траекторной системе 

координат с учётом вращения Земли и при отсутствии ветра в атмо-

сфере [1]. 

Аэродинамические характеристики АА задаются таблично в виде за-

висимостей коэффициента аэродинамической силы лобового сопротивле-

ния и коэффициента аэродинамической подъёмной силы от угла атаки и 

числа Маха, промежуточные значения определяются линейной интерполя-

цией. Используемые ограничения на управление и параметры траектории 

приведены в табл. 1. Для решения задачи использовалась параметризация 

оптимального управления, полученного методом последовательной ли-

неаризации. Подробное описание метода, а также вопросов, связанных с 

его численной реализацией, приведено в [2]. Модификации метода, реко-

мендации по его применению в задачах формирования управления дви-

жением АА в атмосфере описаны в [1, 3, 4]. 

 

Табл. 1. Ограничения на управление и параметры траектории 

Наименование параметра 
Минимальное 

значение 

Максимальное 

значение 

Угол атаки  , град. 0 40 

Скоростной угол крена 
a , град. -90 90 

Температура нагрева в передней 

критической точке 0,T C  – 1600 

Продольная перегрузка 
xn  – 4,1 

Нормальная перегрузка 
yn  – 3,24 

Удельный тепловой поток, qт, 

Кдж/м
2
/с 

– 600 
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Для моделирования траекторий спуска заданы следующие началь-

ные m0=5000 кг, R0=6471 км, V0=7367 м/с, 0=-1,07 
0
, 

0 0 0 0      и 

конечное hk=20 км условия движения. Начальные условия движения по-

лучены при численном моделировании схода АА с экваториальной орби-

ты высотой 200км после тормозного участка и пассивного движения до 

высоты 100 км [1]. Время тормозного участка рассчитывалось в предпо-

ложении импульсного характера приложения тяги и обеспечения требуе-

мого угла входа в плотные слои атмосферы. Конечное условие движения 

соответствуют приведению АА на участок предпосадочного маневриро-

вания hk=20 км. Характерная площадь АА (площадь крыла) S=18,44 м
2
. 

Максимизация продольной дальности. На основе оптимального 

управления, полученного методом последовательной линеаризации в ре-

зультате научно исследовательской работы на кафедре динамики полёта 

и систем управления, проведена параметризация оптимального управле-

ния с учётом ограничений. 

На рис. 1 представлены зависимости параметров траектории от вре-

мени без ограничений на режимы движения. Программа управления по 

углу атаки соответствует максимуму аэродинамического качества (на 

гиперзвуке 0

max 20K   ), скоростной угол крена равен нулю. Макси-

мальная продольная дальность составила 20277 км. Траектория характе-

ризуется множеством рикошетов и глубокими перепадами температуры, 

максимальное значение которой достигает 1919
о
С. Ограничения на 

удельный тепловой поток и перегрузку не нарушены. 

Максимальная продольная дальность с учётом ограничений соста-

вила 13135 км. Скоростной угол крена равен нулю. Управление по углу 

атаки на большей части траектории определяется ограничением на тем-

пературу в критической точке (на рис. 2 оптимальная программа обозна-

чена пунктирной линией). Характерны следующие участки: 1 – движение 

с максимальным углом атаки =40
о
, что обеспечивает эффективное тор-

можение и выполнение ограничения на температуру при погружениях в 

атмосферу (0t1170 c); 2 – движение при температуре, близкой к огра-

ничению на температуру с уменьшением угла атаки (1170 1860t   с);  

3 – движение с температурой, меньшей максимально допустимой  

(1860 2540t   с) при угле атаки, соответствующем максимуму аэроди-

намического качества 
maxK  . 
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Рис. 1. Зависимости высоты полёта, температуры нагрева в передней 

критической точке и угла атаки от времени при максимизации 

продольной дальности без учёта ограничений 

 

Была выполнена параметрическая линеаризация оптимальной про-

граммы управления, которая обозначена на рис. 2 сплошной линией. 

Угол атаки изменяется по кусочно-линейному закону. На рис. 3 пред-

ставлены зависимости параметров траектории от времени, полученные в 

результате управления параметризованной программой по углу атаки с 

учётом ограничений на режимы движения. 

 

 
 

Рис. 2. Программы управления по углу атаки 
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Рис. 3. Зависимости высоты полёта, температуры нагрева в передней 

критической точке и угла атаки от времени на максимальную 

продольную дальность с учётом ограничений 

 

Табл. 2. Результаты моделирования спуска АА для обеспечения  

максимальной продольной дальности 

 

Без ограничений 

(оптимальная 

программа) 

С ограничениями 

(оптимальная 

программа) 

С ограничениями 

(параметрическое: 

управление) 

продL , км 20277 13135 11033 

0

max ,T C  1919 1620 1611 

maxn
 1,17 1,16 0,53 

 

Максимизация боковой дальности. При управлении АА с опти-

мальной программой, полученной методом последовательной линеариза-

ции, максимальная боковая дальность без учёта ограничений составила 

2888 км. Угол атаки соответствует максимуму аэродинамического каче-

ства при текущей скорости полёта (рис. 4а). Скоростной угол крена 

уменьшается со временем от 077  до 06 . Максимальная температура в 

передней критической точке равна 2216 С, удельный тепловой поток 

превысил допустимый и составил 1093 кДж/м²/с.  

При моделировании спуска с оптимальной программой с учётом ог-

раничений максимальная боковая дальность составила 1369 км. Как и в 

случае полёта на максимальную продольную дальность управление на 

значительной части траектории определяется ограничением на темпера-
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туру в критической точке (рис. 4б). На заключительном этапе полёта угол 

пути достигает 090 , после чего скоростной угол крена принимается 

равным нулю. 
 

      

а) б) 

Рис. 4. Зависимости высоты полёта, температуры нагрева  

в передней критической точке и параметров управления от времени  

при максимизации боковой дальности без ограничений (а)  

и с учётом ограничений (б) 
 

Проведена параметризация оптимального управления аппроксима-

цией постоянным, линейным и параболическим отрезками (рис. 5). На 

рис. 6 приведены результаты моделирования траектории спуска АА при 

управлении параметризованными программами управления по углам ата-

ки и скоростного крена с учётом ограничений. 
 

 
 

Рис. 5. Параметризованные программы управления 
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Рис. 6. Зависимости высоты полёта, температуры нагрева  

в передней критической точке, скорости и угла наклона траектории  

от времени при максимизации боковой дальности c учётом ограничений 

 

В табл. 3 сведены результаты оптимизации и параметризации управ-

ления траекторией движения АА при спуске на максимальную боковую 

дальность. Основные результаты работы показывают, что без учёта огра-

ничений максимальная боковая дальность при оптимальном управлении 

достигает 2888 км, а с учётом ограничений уменьшается до 1369 км. При 

управлении АА с выполнением всех ограничений и применением пара-

метризированной программы управления максимальная боковая даль-

ность равна 1485 км. 

 

Табл. 3. Результаты моделирования спуска АА для обеспечения 

максимальной боковой дальности 

 

Без ограничений 

(оптимальная 

программа) 

С ограничениями 

(оптимальная 

программа) 

С ограничениями 

(параметрическое: 

управление) 

 прод, км 9002 8744 8397 

 бок, км 2888 1369 1485 

       2216 1620 1662 

        1,20 1,54 1,4 

         
кДж/м²/с 

1093 312 347 
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Таким образом, эффективность параметризованного управления по 

углам атаки и крена подтверждается даже в условиях жёстких ограниче-

ний, делая его перспективным для практического применения.  

Заключение. В работе решена задача параметризации оптимального 

управления, полученного с использованием метода последовательной 

линеаризации. Проведён сравнительный анализ параметров траектории 

для параметрической программы управления с оптимальным решением. 

Показано, что использование относительно простого параметрического 

управления приводит к достижению максимальных значений продольной 

и боковой дальности с выполнением рассматриваемых ограничений. 
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УДК 629.78.06 

О.Д. Жалдыбина, М.А. Иванушкин, Т.В. Старостина  

ОЦЕНКА ВОЗДЕЙСТВИЯ ОСТАТОЧНОЙ АТМОСФЕРЫ  

НА МАЛЫЕ КОСМИЧЕСКИЕ АППАРАТЫ,  

ФУНКЦИОНИРУЮЩИЕ НА НИЗКИХ ОКОЛОЗЕМНЫХ ОРБИТАХ 

Введение. В современной космической отрасли наблюдается тен-

денция к постоянному развитию малых космических аппаратов (МКА), 

предназначенных для дистанционного зондирования Земли. Согласно 

принятой классификации, МКА характеризуются массой до 1000 кг и 

обладают оптимальными массогабаритными характеристиками. 

Прогресс в области миниатюризации и внедрения инновационных 

технологий способствует расширению функциональных возможностей 

МКА, включая повышение производительности целевой аппаратуры. 


