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Аннотация. В статье рассматривается задача разработки модели системы управления 

демонстратора многоразовой ракеты-носителя на этапе посадки. Современные методы проек-

тирования систем управления основаны на использовании цифровых моделей систем. В слу-

чае синтеза систем управления ракет-носителей необходимо учитывать то, что характеристи-

ки ракет-носителей сильно меняются в зависимости от времени и этапов полета. Целью ис-

следования являлся вопрос построения модели многоразовой ракеты-носителя на этапе 

посадки и синтеза следящих систем, входящих в состав общей системы управления. В статье 

рассмотрена общая структура системы управления демонстратора ракеты-носителя с показом 

основных связей между ее элементами, даны структуры следящих систем демонстратора, 

приведены основные подходы к синтезу регуляторов систем стабилизации с целью получения 

требуемых статических и динамических свойств системы управления, приведены результаты 

моделирования движения демонстратора с использованием программной системы Simulink. 

Показаны оценки точности движения демонстратора ракеты-носителя на этапе посадки, даны 

данные по воздействию внешних условий на точность посадки. Приведенный подход к проек-

тированию систем управления ракет-носителей является достаточно общим, позволяющим 

использовать материалы статьи при проектировании систем управления и частично конструк-

ций ракет-носителей и их двигательных установок в целях оценки управляемости всего лета-

тельного аппарата. Материал статьи содержит достаточный объем графического материала, 

приведен обзор литературных источников, подтверждающих актуальность темы исследова-

ния и современный ее уровень. 
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ческие модели 
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Abstract. This article examines the problem of developing a control system model for a reusable 

launch vehicle demonstrator during the landing phase. Modern control system design methods are based 

on the use of digital models of systems. When synthesizing launch vehicle control systems, it is neces-

sary to consider that launch vehicle characteristics vary significantly depending on time and flight phas-

es. The aim of the study was to construct a model of a reusable launch vehicle during the landing phase 

and synthesize the tracking systems that comprise the overall control system. This article examines the 

general structure of the demonstrator launch vehicle's control system, demonstrating the key relation-

ships between its elements. It also describes the structure of the demonstrator's tracking systems. It also 

presents key approaches to synthesizing stabilization system controllers to achieve the required static 

and dynamic properties of the control system. It also presents the results of modeling the demonstrator's 

motion using the Simulink software system. It also presents estimates of the demonstrator launch vehi-

cle's motion accuracy during the landing phase, and provides data on the impact of external conditions 

on landing accuracy. The presented approach to launch vehicle control system design is sufficiently 

general to allow the article's materials to be used in the design of control systems and, in part, launch 

vehicle and propulsion system designs for the purpose of assessing the controllability of the entire air-

craft. The article contains a sufficient amount of graphic material and a review of literary sources con-

firming the relevance of the research topic and its current state. 
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Введение 

Современный подход к синтезу систем управления сложными объектами включает в себя 

обязательный этап разработки модели системы управления с учетом всех возможных физических 

факторов, влияющих на ее поведение. К таким объектам относятся и системы управления косми-

ческими аппаратами. Проведение цифрового просчета процесса движения космического аппарата 

с использованием его модели дает возможность оценки точности ее движения по заданной траек-

тории, а также качества процессов регулирования двигательной установкой. Также с целью уде-

шевления процессов разработки и испытаний изделий ракетно-космической техники используют 

подход синтеза Демонстраторов технологий [1, 2]. По совокупности все это позволяет синтезиро-

вать системы управления ракетно-космических аппаратов с необходимым качеством управления 

с приемлемыми материальными затратами. 

Одной из характерных особенностей систем управления ракеты-носителя является необхо-

димость изменения параметров, а иногда и структур управления в ходе движения, так как такие 

параметры, как масса и координаты центров масс, давления и другие параметры самого космиче-
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ского аппарата, сильно меняются в ходе полета. Поэтому структуры управления и их характери-

стики часто рассматриваются отдельно на всех характерных этапах траектории полета. 

Целью данной работы является показ технологий, которые позволяют проводить синтез мо-

делей систем управления демонстратора ракеты-носителя на этапе посадки и осуществлять на-

стройку регуляторов, обеспечивающих необходимое качество отработки траектории движения. 

1. Уравнения движения демонстратора ракеты-носителя на этапе посадки 

Эскиз демонстратора ракеты носителя (РН) с указанием основных геометрических размеров 

приведен на рис. 1. Полагаем, что сухая масса ракеты-носителя 30 т, остаток топлива перед 

включением двигательной установки на посадочном участке траектории 9,5 т. Данные массога-

баритные характеристики демонстратора РН соответствуют существующим в настоящее время 

характеристикам РН многоразового использования. 

 

 
В процессе полета РН совершает сложное движение, которое может быть представлено в ви-

де суммы поступательного движения центра масс РН и вращательного движения относительно 

центра масс. При выводе уравнений движения относительно ЦМ используем связанную с корпу-

сом РН систему координат (ССК) xyz0  [3, 4] (рис. 2). Поскольку РН должна совершить посадку в 

заданную точку на поверхности Земли, уравнения движения центра масс получаем в СК, связан-

ной с Землей, – посадочная или базовая (ПСК), 00000 zyx  (рис. 3). ПСК вращается вместе с Землей 

и не является инерциальной. Начало ПСК 00  совпадает с точкой посадки. Ось 000 x  направлена 

вверх по линии, соединяющей центр Земли и точку посадки. Ось 000 y  расположена в касатель-

ной плоскости к поверхности Земли в точке посадки и ориентирована в направлении на север. 

Ось 000 z  дополняет систему координат до правой (см. рис. 3). M  – точка, в которой находится 

центр масс РН; ER  – радиус Земли; 0  – геоцентрическая широта точки посадки; E


 – вектор 

угловой скорости Земли. 

При выводе уравнений движения РН используем следующие допущения о форме и гравита-

ционном поле Земли [5, 6]: модель фигуры Земли – шар с радиусом км 11,6371ER ; Земля вра-

щается с угловой скоростью 5102921158553,7 E  рад/с; масса Земли 24109722,5 ЕM  кг; 

гравитационное поле – центральное; гравитационная постоянная 
111067430,6 G  -22 кгмН  . 

Пересчет векторов сил и моментов из одной СК в другую происходит с помощью матрицы 

перехода L между осями ПСК и ССК, которая определяется последовательностью углов частных 

поворотов крена γ, рыскания ψ и тангажа ϑ: 
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Рис. 1. Эскиз многоразовой одноступенчатой ракеты-носителя: 
1 – аэродинамические рули; 2 – центральное тело двигательной установки; 3 – кожух 

Fig. 1. Sketch of a reusable single-stage launch vehicle: 
1 – aerodynamic control surfaces; 2 – central body of the propulsion system; 3 – shroud 
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1.1. Уравнения движения центра масс РН в посадочной СК 

Поскольку ПСК 00000 zyx  вращается вместе с Землей с угловой скоростью E


 (см. рис. 3), 

исходя из теоремы о сложении скоростей [7, 8], абсолютная скорость точки М 

MEoa RVVV


 ,                                             (2) 

где V


 – относительная скорость точки М; oV


 – переносная скорость. 

Поскольку  R
mdt

Vd a



1

, где m – масса РН в текущий момент времени; gFRPR


  – 

суммарный вектор сил, действующих на РН; P


 – вектор силы тяги двигателя; R


 –

 аэродинамическая сила; gF


 – вектор силы земного притяжения, то дифференцируя (2) по време-

ни, применяя формулу Бура [9, 10] и обозначив проекции соответствующих векторов на оси ПСК 

 T000 zyx VVVV 
 ,  T000 zyx VVVV 


,  T000 zyx RRRR  


,  T000 ozoyox

o VVV
dt

Vd 


 ,

 Т000 EzEyExE 


,  T000 zyxRM 


,  T000 zyxRM 
 , получаем систему диффе-

ренциальных уравнений в векторном виде 
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или в скалярном виде 
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Рис. 2. Связанная система координат 

Fig. 2. Associated coordinate system 

Рис. 3. Посадочная (базовая) система координат 

Fig. 3. Landing (base) coordinate system 
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Так как согласно рис. 3 
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то уравнения движения центра масс РН (4) упрощаются и принимают вид 
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где  T000 yyx VVVV 
  – дополнительное ускорение, обусловленное вращением Земли. 

1.2. Уравнения движения РН относительно центра масс в ССК 

В векторном виде уравнения движения относительно центра масс могут быть записаны как 

 M
dt

Ld 


,                                                    (6) 

где  Tzyx LLLIL 


 – вектор кинетического момента относительно центра масс фиктив-

ного твердого тела в ССК; I – симметричная матрица инерции;  Tzyx 


 – абсолютная 

угловая скорость в проекциях на оси ССК;   MMMMMM zyx
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
 – аэроди-

намический момент. 

Полагая, что матрица инерции является диагональной, причем zy II  , дифференцируя (6) по 

времени и применяя формулу Бура [9, 10], получаем уравнения движения РН относительно цен-

тра масс: 
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где  T0 zy MMM 


 – дополнительный момент, обусловленный вращением Земли. 

1.3. Кинематические уравнения 

Для работы модели регуляторов системы управления РН необходимы значения углов Кры-

лова и их производных. Кинематические уравнения позволяют получить производные углов 

Крылова, исходя из проекций вектора угловой скорости РН на оси ССК. Угловая скорость РН 
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относительно посадочной системы координат, заданная проекциями на оси связанной системы 

координат, определяется выражением 

0Er L


,                                                  (8) 

где 


 – абсолютная угловая скорость в связанной системе координат; 0E


 – угловая скорость 

посадочной системы координат (см. рис. 3); L – матрица перехода от посадочной к связанной 

системе координат (1). 

В результате преобразований с учетом последовательности углов поворотов «крен γ, рыска-

ние ψ, тангаж ϑ» при переходе от ПСК к ССК получаем 
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Тогда из (9) находим производные углов Крылова 
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1.4. Сила земного притяжения. Ускорение силы земного притяжения 

Сила земного притяжения 0gF


 
(с учетом центрального поля тяготения сферической Земли) и 

ускорение силы земного притяжения 0g


 в ПСК находятся как 

   
3
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M
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R
mGMgggmgmFFFF 
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где  T0000 zyRxR EM 


,   2
0

2
0

2
00 zyRxR EM  . 

Очевидно, что в ССК эти величины будут равны 

  0
T

ggzgygxg FLFFFF


 ,   0
T

gLgggg zyx


 ,  

где L – матрица перехода (1). 

1.5. Аэродинамические силы и моменты 

Аэродинамические силы и моменты удобно представлять в скоростной системе координат 

(СкСК) aaa zyx0  (рис. 4). На заключительном этапе посадки РН движется вперед кормовой ча-

стью, поэтому СкСК aaa zyx0  целесообразно рассматривать совместно с модифицированной 

связанной системой координат (МССК) 1110 zyx  (см. рис. 4), полученной путем поворота ССК 

xyz0  на угол π вокруг оси y0 . 

Согласно рис. 4 углы атаки и скольжения могут быть вычислены как 
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Проекции полной аэродинамической силы  Taaaa ZYXR 


 на оси СкСК могут быть 

найдены по формулам 

 qSMCX xa ,, ,  qSMCY ya ,, ,  qSMCZ za ,, ,                    (12) 
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где xC , yC , zC  – безразмерные коэффициенты силы лобового сопротивления, подъемной силы и 

боковой силы;   2
2

airVhq


  – скоростной напор;  h  – плотность воздуха на высоте h;  

S – характерная площадь (в случае РН – площадь миделя);  ha  – скорость звука на высоте h; 

 haVM air


  – число Маха. 

 

 
 

Значения  h  и  ha  для стандартной атмосферы получаем путем полиномиальной аппрок-

симации таблиц [11]. 

При малых значениях углов α и β 
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          MCMCMC zzz ,,,0,,  ,  

причем    MCMC yz ,,   при  . 

Проекции вектора аэродинамической силы R
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на оси ССК и ПСК равны 
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Проекции аэродинамического момента yM  и zM  вычисляются по формулам:  

 cdy xxZM  ,  cdz xxYM  ,  

где dx  – расстояние от носка РН до центра давления; cx  – расстояние от носка РН до центра 

масс. Поскольку форма РН (см. рис. 1) близка к осесимметричной, примем допущение, что 

0xM . 

Для РН (см. рис. 1) путем численного моделирования обтекания с использованием про-

граммного комплекса ANSYSCFX [12] получен банк аэродинамических коэффициентов в виде 

двумерных таблиц  MC sx , ,  MCy ,  и положения центра давления  Mx sd , . 

2. Структура модели системы управления ракеты-носителя 

Структура модели системы управления РН имеет вид, представленный на рис. 5. Параметры 

желаемой траектории поступают в блок модели регуляторов системы управления. По рассогласо-

ванию с текущими параметрами траектории, поступающими из блока математической модели 
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Рис. 4. Взаимное расположение скоростной, связанной и модифицированной связанной 
систем координат при движении ракеты-носителя кормовой частью вперед 

Fig. 4. Relative positions of the velocity, bound and modified bound coordinate systems when 
the launch vehicle moves with the aft part forward 

aaa zyx0  – скоростная СК (СкСК); 

xyz0  – связанная СК (ССК); 

1110 zyx  – модифицированная связанная СК (МССК); 

sbsbsb zyx0  – полусвязянная СК; 

  – угол атаки; 

  – угол скольжения; 

s  – пространственный угол атаки; 
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

 – воздушная скорость РН 
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движения РН, формируются управляющие воздействия в виде тяги и моментов, которые должна 

обеспечить модель двигательной установки (ДУ). Управляющие воздействия из блока модели 

регуляторов поступают в виде желаемых моментов и силы тяги РН в блок модели ДУ. Блок мо-

дели ДУ [13] формирует вектор управления состоянием камер / групп камер ДУ на основании 

желаемого вектора тяги и управляющих моментов. Фактические значения тяги и моментов рас-

считываются на основании уравнений динамики ДУ и вектора управления состоянием камер и 

поступают в блок математической модели движения РН. В блоке математической модели движе-

ния РН рассчитываются фактические параметры движения ракеты-носителя. Основные аэроди-

намические параметры рассчитываются в отдельном блоке по фактическим параметрам движе-

ния РН. 

 

 
 

Исходя из уравнений движения ракеты-носителя (5), (7), структурная схема модели РН как 

объекта управления будет иметь вид, показанный на рис. 6. 

Как видно из (5), (7), (9), (10), а также из рис. 6, математическая модель движения РН совме-

стно с моделью двигательной установки с центральным телом содержит переменные параметры: 

масса, положение центра масс и центра давления, моменты инерции РН. В таких случаях в тео-

рии автоматического управления при расчете регуляторов часто применяется так называемый 

метод замороженных коэффициентов [14]. К тому же система управления РН является много-

связной (содержит три канала, соответствующих движениям относительно осей ПСК 00000 zyx ) и 

нелинейной из-за наличия нелинейных перекрестных связей между каналами и нелинейных эле-

ментов внутри каналов. Поэтому при синтезе регуляторов целесообразно пренебречь нелинейно-

стью и многосвязностью и рассматривать каналы как независимые. 

Модель и алгоритм управления вектором тяги многокамерного жидкостного ракетного дви-

гателя с центральным телом рассмотрены в [13]. 

Структурные схемы регуляторов [15, 16] каналов системы управления каналами вертикаль-

ного, нормального и бокового движения показаны на рис. 7–9. 

По результатам расчета регуляторов и последующего моделирования системы управления 

получены следующие коэффициенты: 10 xK , 2400000 VxK , 15,000  zy KK , 035,00 VyK , 

035,00 VzK , 1  KK , 10000000   KK .  
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Рис. 5. Схема модели ракеты-носителя 

Fig. 5. Schematic diagram of the launch vehicle model 
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Рис. 8. Структурная схема регулятора канала нормального движения: 0yK  – коэффициент 

усиления контура перемещения; 0VyK  – коэффициент усиления контура скорости;  

K  – коэффициент усиления контура угла тангажа; 
K  – коэффициент усиления контура 

производной угла тангажа 

Fig. 8. Structural diagram of the normal motion channel controller: 0yK  – gain of the displacement 

loop; 0VyK  – gain of the velocity loop; K  – gain of the pitch angle loop; 
K  – gain of the pitch 

angle derivative loop 
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Рис. 7. Структурная схема регулятора канала вертикального движения: 0xK  – коэффициент 

усиления контура перемещения; 0VxK  – коэффициент усиления контура скорости 

Fig. 7. Structural diagram of the vertical motion channel controller: 0xK  – gain factor of the 

displacement circuit; 0VxK  – gain factor of the velocity circuit 
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Рис. 6. Структурная схема математической модели движения ракеты-носителя 

Fig. 6. Structural diagram of the mathematical model of the launch vehicle motion 
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3. Результаты моделирования 

Траектория движения РН после схода с орбиты состоит из нескольких участков. На первом 

участке (AB) происходит торможение за счет аэродинамических сил, РН движется носовой ча-

стью вперед, двигатель не работает, управление осуществляется аэродинамическими рулями. На 

втором участке (BC) РН движется кормовой частью вперед, двигатель не работает, управление 

осуществляется аэродинамическими рулями. На третьем участке (CD) двигатель работает и обес-

печивает постоянную и близкую к максимальной тягу для интенсивного торможения и экономии 

топлива, стабилизация РН осуществляется аэродинамическими рулями, поскольку в таком режи-

ме двигатель не обеспечивает достаточных нормальной и боковой составляющих силы тяги. На 

четвертом участке (DE) тяга двигателя снижается до значения, примерно соответствующего се-

редине диапазона ее регулирования, что позволяет начать управление перемещением РН в гори-

зонтальной плоскости с помощью изменения проекций вектора тяги. РН производит посадку в 

точке, которая должна совпадать с началом ПСК 0000 zyx . 

Реализация моделей демонстратора РН и моделирование его полета осуществлялись в про-

граммном продукте MATLAB/Simulink [17–20]. 

3.1. Моделирование вертикального движения РН на этапе посадки 

Основным возмущающим фактором системы управления для канала вертикального переме-

щения на участке CD будет отличие фактической вертикальной скорости )(0 Cx tV  от ее значения 

из полетного задания )(
прг
0 Cx tV . Это отличие может быть вызвано влиянием отклонения рулей на 

аэродинамические силы и отличием фактических параметров атмосферы (плотность и скорость 

звука) от стандартных. Кроме того, высота, на которой запустится двигатель )(0 Cx tx , также мо-

жет не соответствовать полетному заданию )(прг
0 Ctx . 

На рис. 10 приведены результаты моделирования вертикального движения )(0 tx  и )(0 tVx  при 

30)()( прг
00  CC txtx  м и 30)()( прг

00  CxCx tVtV  м/с. 

Из результатов моделирования следует, что на четвертом участке (DE) траектории значения 

)(0 tx , )(0 tVx , практически не отличаются от программных )(прг
0 tx , )(прг

0 tVx , поэтому в момент 

запуска двигателя отклонения высоты на ±30 м и вертикальной скорости на ±30 м/с от полетного 

задания не будут влиять на управление нормальным и боковым движением ракеты-носителя на 

этом участке траектории. 

3.2. Моделирование совместной работы каналов системы управления на заключитель-

ном участке этапа посадки 

Все три канала системы управления с помощью изменения вектора тяги двигателя работают 

только на заключительном этапе посадки, соответствующем четвертому участку (DE) посадоч-

ной траектории. Поэтому моделирование их совместной работы производится только на этом 

участке. 

В процессе посадки необходимо обеспечить следующие условия: 

1) координаты точки посадки E в момент посадки Et  в ПСК 0)()()( 000  EEE tztytx ;  

Рис. 9. Структурная схема регулятора канала бокового движения: 0zK  – коэффициент 

усиления контура перемещения; 0VzK  – коэффициент усиления контура скорости;  

K  – коэффициент усиления контура угла рыскания; 
K  – коэффициент усиления контура 

производной угла рыскания 

Fig. 9. Structural diagram of the lateral motion channel controller: 0zK  – gain of the displacement 

loop; 0VzK  – gain of the velocity loop; K  – gain of the yaw angle loop; 
K  – gain of the yaw 

angle derivative loop 

0zK  
0VzK  

прг
0z  

0zV  – – 

0z 0zV 9/  

9/  

рег  

K  K

  – – 

  рег
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2) проекции вектора скорости на оси ПСК 0)()()( 000  EzEyEx tVtVtV ;  

3) проекции вектора угловой скорости на оси ССК 0)()()(  EzEyEx ttt ;  

4) углы Крылова 0)()()(  EEE ttt . 

 

 
 

В соответствии с полетным заданием участок (DE) траектории начинается в момент времени 

83,37 Dtt  с (отсчет времени ведется от момента включения двигателя). Исходя из полетного 

задания, 33,699)(
прг
0 Dtx  м и 22,30)(прг

0 Dx tV  м/с. Из результатов моделирования канала 

управления вертикальным движением по упрощенной модели следует, что на участке (DE) фак-

тические значения )(0 tx  и )(0 tVx  практически не отличаются от программных. Поэтому полага-

ем, что )()( прг
00 DD txtx   и )()( прг

00 DxDx tVtV  . 

Если движение РН на участке (CD) строго соответствует полетному заданию, то ее масса в 

момент времени Dt  должна составлять 34471)( Dtm  кг. Однако при наличии возмущений фак-

тическая тяга двигателя отличается от программной. Поэтому масса РН )( Dtm  также будет отли-

чаться от указанного значения. В результате моделирования канала вертикального перемещения 

установлено, что при наличии возмущений масса РН 34471)( Dtm  укладывается в диапазон 

34250…34850 кг. 

Диапазоны значений остальных начальных условий )(0 Dty , )(0 Dtz , )(0 Dy tV , )(0 Dz tV , )( Dx t , 

)( Dy t , )( Dz t , )( Dt , )( Dt , )( Dt  зависят от точности работы системы управления движени-

ем ракеты-носителя на участке (AD) с помощью аэродинамических рулей и от действующих в 

это время внешних возмущений. Следует учитывать, что на участке (DE) траектории посадки 

управление ведется только за счет изменения вектора тяги двигателя. Поскольку при этом проек-

ция создаваемого двигателем момента на связанную ось x0  равна 0)( tM x , управлять значе-

ниями )(tx  и )(t  невозможно. Это накладывает ограничения на диапазон допустимых значе-

ний начальных условий )( Dx t  и )( Dt . 

На рис. 11–13 показаны (для примера) результаты моделирования для следующих начальных 

условий: 1,106)()( 00  DD tzty  м, 07,7)()( 00  DzDy tVtV  м/с, 0)(  Dt  град, 5)(  Dt  град, 

5)(  Dt  град, 0)(  Dx t  град/с, 5)(  Dy t  град/с, 5)(  Dz t  град/с,     6,1000  tVtV atm
z

atm
y  м/с. 

В момент посадки 1,6)(0 ty  м, 7,10)(0 tz  м, 25,0)(0 tVy  м/с, 1,0)(0 tVz  м/с, 0,3  град, 

33,1  град. 

Рис. 10. Зависимости )(0 tx  и )(0 tVx  

Fig. 10. Dependencies )(0 tx  and )(0 tVx  

)(прг
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Моделирование показало, что начальные условия не оказывают существенного влияния на 

точность посадки. Основным фактором, влияющим на нее, является ветер. При начальном откло-

нении РН в горизонтальной плоскости от точки посадки в переделах 150 м, начальной горизон-

тальной скорости в пределах 10 м/с, начальных значениях углов рыскания и тангажа в пределах 

5°, скорости изменения углов рыскания и тангажа в пределах 5 град/с и отсутствии ветра система 

управления РН обеспечивает отклонение РН от точки посадки менее 1 м при горизонтальной 

скорости РН в момент посадки менее 0,1 м/с. При тех же начальных условиях и скорости ветра в 

пределах 15 м/с система управления РН обеспечивает отклонение РН от точки посадки менее 

12 м, при этом горизонтальная скорость РН в момент посадки имеет величину порядка 0,5 м/с. 

Выводы 

Использование моделей систем управления РН позволяет получать оценки траектории ее 

движения на всех этапах ее полета с учетом параметров как двигательной установки, так и синте-

зируемых регуляторов. В результате исследований были получены параметры регуляторов, обес-

печивающих высокое качество отработки полетного задания, а также оценено влияние внешних 

факторов на точность движения РН на участке посадки. 
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Fig. 13. Dependencies )(t  and )(t  
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Fig. 11. Dependencies )(0 ty  and )(0 tz  

Рис. 12. Зависимости )(0 tVy  и )(0 tVz  

Fig. 12. Dependencies )(0 tVy  and )(0 tVz  
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