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Аннотация 

Тема дирломного проекта «Рразработка системы управления для вывода 

космического аппарата на орбиту». 

Структура представлена введением, четырьмя разделами, заключением 

и списком литературы. 

В дипломной работе использовано 7 таблиц, 42 рисунков, и 24 

источника литературы. Общий объем дипломного проекта составляет 72 

страницы. 

 

 

 

Аңдатпа 

Дипломдық жоба тақырыбы «Ғарыштық аппаратты орбитаға шығару 

үшін басқару жүйені дамыту». 

Жұмыс құрылымында кіріспе, төрт бөлім, қорытынды және әдебиет 

тізімі көрсетілген. 

Дипломдық жобада 7 кесте, 42 сурет және 24 әдебиет көзі қолданылған. 

Дипломдық жобаның жалпы көлемі 72 бет. 

 

 

 

 

Abstract 

The theme of degree project «Development of the control system for 

launching a spacecraft into orbit» 

Diploma’s structure consist of introduction, four chapters, conclusion and 

bibliography. 

There are 7 tables, 42 figures and 24 literature sources in the diploma project. 

The total volume of the diploma is 72 pages. 
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Введение 

Появление ракетно-космической техники одно из выдающихся научно-

технических достижений, позволившее начать исследование, освоение и 

практическое использование космического пространства. С нашей земли 

впервые осуществили запуск искусственного спутника Земли, полет человека 

в космос, открыв эру освоения космического пространства. Достижения 

ученых в данной области получают всемирное признание. В настоящее время 

во всех области деятельности человека, используют космические технологии. 

Появление космических технологий обусловлено возможностью 

использования космических средств, создание которых связано с развитием 

многих отраслей науки и техники, использованием практически всех 

достижений научно-технического прогресса, значительными затратами 

материальных, финансовых, временных и людских ресурсов. 

По разнообразию решаемых задач, особое место в структуре 

космического комплекса занимает ракетно-космический комплекс, 

предназначенный для обеспечения решения задач эксплуатации ракет-

носителей, космических аппаратов и разгонных блоков. Одной из ключевых 

задач ракетно-космического комплекса является подготовка ракеты 

космического назначения к пуску и вывод космического аппарата на 

заданную орбиту. 

Цель дипломной работы – разработать систему управления для вывода 

космического аппарата на орбиту. 

Задачи дипломного проекта: 

1) Проектирование и моделирование движения ракеты-носителя; 

2) Разработка системы управления для углового движения ЛА; 

3) Экономическое обоснование дипломного проекта; 

4) Анализ загрязнения околоземного космического пространства.  
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1 Проектирование и моделирование движения ракеты-носителя 

1.1 Используемые системы координат 

Для анализа пространственного движения РН в центральном 

гравитационном поле с учетом влияния атмосферы и суточного вращения 

Земли, рассматриваются следующие системы координат: 

а) Геоцентрическая инерциальная система координат (ГИСК); 

б) Гринвичская, или геоцентрическая вращающаяся система 

координат (ГВСК); 

в) Топоцентрическая система координат; 

г) Стартовая система координат; 

д) Начальная стартовая система координат; 

е) Связанная система координат; 

ж) Скоростная система координат. 

Геоцентрическая инерциальная система координат (рис. 1.1) 

определяется следующим образом: центр этой системы координат расположен 

в центре Земли E, ось XГИСК направлена в точку весеннего равноденствия, ось 

ZГИСК – вдоль оси вращения Земли к северному полюсу, а ось YГИСК дополняет 

систему до правой. Следует отметить, что основная плоскость ГИСК 

E XГИСК YГИСК совпадает с плоскостью экватора, поэтому ГИСК – 

геоэкваториальная система координат. 

 

 
Рисунок 1.1 – Геоцентрическая инерциальная, геоцентрическая 

вращающаяся(гринвичская) и топоцентрическая система координат. 

Геоцентрические координаты. Звездное время 
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Гринвичская система координат (ГВСК) также является 

геоэкваториальной, но неинерциальной системой координат (рис. 1.1). Ось 

XГВСК всегда направлена в точку пересечения нулевого (гринвичского) 

меридиана с плоскостью экватора, а оси аппликат ГИСК и ГВСК совпадают. 

В каждый заданный момент времени ГВСК отличается ГИСК поворотом на 

угол s0 вокруг оси ZГИСК. Величина s0 называется гринвичским звездным 

временем и измеряется в угловых величинах. За одни звездные сутки (период 

обращения Земли вокруг своей оси относительно неподвижных звезд, 

Tзв = 86164.1 с) эта величина изменяется на 360°. Формула для вычисления s0 

имеет вид 

                                        ,  (1.1) 

где s00 – гринвичское звездное время в некоторую заданную эпоху t0 

(определяется из астрономических справочников), З = 2/Tзв – угловая 

скорость вращения Земли вокруг своей оси. 

Положение некоторой точки S на земной сфере можно определить ее 

геоцентрическими координатами – долготой  и широтой  (рис. 1.1). С этой 

точкой можно связать топоцентрическую систему координат. Центр этой 

системы координат совпадает с точкой S, ось Y направлена вдоль 

геоцентрического радиус-вектора точки S вертикально вверх, ось X – по 

касательной к проходящему через эту точку меридиану в направлении 

северного полюса, ось Z – по касательной к параллели в восточном 

направлении (рис. 1.1). Оси X и Z топоцентрической системы координат лежат 

в плоскости местного горизонта. Величина s = s0 +  называется местным 

звездным временем в точке S. Местное звездное время определяет угол между 

направлением на точку весеннего равноденствия и плоскостью местного 

меридиана в заданный момент времени. 

Если в качестве точки S выбрана точка старта РН, то с ней можно 

связать стартовую систему координат (рис. 1.2). Стартовая система координат 

SXстYстZст отличается от топоцентрической поворотом на угол A по часовой 

стрелке вокруг оси Y. Эта система координат – неинерциальная, так как ее 

начало, точка S, участвует в суточном вращении Земли. Для упрощения 

записи уравнений движения РН вводят в рассмотрение начальную стартовую 

систему координат SXНССКYНССКZНССК, которая совпадает со стартовой 

системой координат в момент старта РН, но далее остается неподвижной 

(«замороженной») в инерциальном пространстве. Угол A называется 

азимутом пуска, направление оси XНССК – направлением стрельбы, а 

плоскость, совпадающая с плоскостью SXНССКYНССК начальной стартовой 

системы координат – плоскостью стрельбы. 
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Рисунок 1.2 – Стартовая система координат, азимут, плоскость 

стрельбы, влияние вращение Земли на начальные условия движения 
 

При моделировании движения РН следует учитывать, что из-за 

суточного вращения Земли стартовая площадка РН, а следовательно и сам РН 

в начальный момент времени имеет начальную скорость VS = ЗRЗcos  в 

восточном направлении (рис. 1.2), где Rз = 6371 км – средний радиус Земли. 

Связанная система координат имеет начало в центре масс РН, ось x 

направлена вдоль ее продольной оси, ось y – в плоскости стабилизации I-III (в 

направлении полуплоскости III), ось z дополняет систему до правой (рис. 1.3). 

Разворот РН вокруг оси x называется разворотом по крену, вокруг оси y – 

разворотом по рысканью, вокруг оси z – разворотом по тангажу. 

Соответствующие углы поворота РН называются углами крена, рысканья и 

тангажа соответственно (рис. 1.4). 

 
Рисунок 1.3 – Связанная система координат, плоскости стабилизации, 

углы ориентации 
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Рисунок 1.4 – Углы ориентации РН относительно начальной стартовой 

системы координат 

 

После установки РН на пусковое устройство, при подготовке к пуску, 

проводится операция прицеливания РН. На легких РН и практически всех РН 

первого поколения эта операция заключается в совмещении плоскости 

стабилизации I-III с плоскостью стрельбы, точнее, в совмещении оси y 

связанной системы координат с направлением, противоположным оси Xст 

(рис. 1.5), что достигается поворотом РН на стартовом устройстве вокруг 

вертикальной оси. На современных РН вместо разворота всей РН 

разворачивают в нужном направлении гиростабилизированную платформу (в 

случае ее использования) либо вводят в БЦВМ информацию о требуемом угле 

разворота (при использовании бесплатформенной инерциальной системы 

управления РН). При этом совмещение плоскости стабилизации I-III РН с 

плоскостью стрельбы физически производится уже после старта, с помощью 

разворота по крену на начальном участке вертикального подъема РН. 
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Рисунок 1.5 – Ориентация РН на стартовом устройстве. Прицеливание 

РН 

 

Этот маневр разворота по крену не является существенным при 

проведении проектно-баллистических расчетов, поэтому в нашей 

математической модели движения РН мы будем считать, что в момент старта 

плоскость стабилизации I-III РН совмещена с плоскостью стрельбы. Таким 

образом, начальный угол тангажа вертикально установленной РН равен 90°, а 

начальные углы крена и рысканья в момент старта равны 0°. 

В случае полета с нулевыми углами рысканья и крена, разворот по 

тангажу после окончания участка вертикального подъема приводит к тому, 

что плоскость стабилизации I-III в течение всего полета остается в 

вертикальной плоскости, причем стабилизатор III находится в верхней, а 

стабилизатор I – в нижней полуплоскости. 

Начало скоростной системы координат расположено в центре масс РН. 

Ось xск направлена вдоль вектора воздушной скорости РН Vотн (скорости РН 

относительно атмосферного воздуха, который участвует в суточном вращении 

Земли), ось yск – перпендикулярно xск, в мгновенной плоскости траектории, 

ось zск – дополняет систему до правой. Ориентация РН относительно 

скоростной системы координат определяется углами атаки , скольжения  и 

скоростного крена с (рис. 1.6). 
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Рисунок 1.6 – Скоростная система координат. Углы ориентации РН в 

скоростной системе координат 

 

1.2 Математическая модель атмосферы 

Состояние атмосферы в каждой конкретной точке пространства в 

заданный момент времени определяется множеством параметров, 

характеризующих ее химический состав, физическое состояние, скорость 

движения воздушных масс относительно земной поверхности. Для задачи 

расчета движения РН в первую очередь представляют интерес параметры, 

характеризующие физическое состояние атмосферы (плотность, давление, 

скорость звука) и ее динамику (величина и направление скорости ветра). 

Наиболее часто при расчете атмосферных участков траектории 

выведения РН используют статическую табличную модель атмосферы, в 

которой зависимости плотности, давления и скорости звука от высоты полета 

заданы в виде табличной зависимости от высоты. Для расчета атмосферных 

параметров в текущей точке при использовании табличной модели атмосферы 

необходимо определить высоту полета РН над уровнем моря, а затем, с 

помощью интерполяции по таблице, - давление, плотность и скорость звука. 

Таблица с параметрами атмосферы Земли в зависимости от высоты полета,  
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рекомендуемая для использования в учебном процессе, приведена в 

Приложении Г. 

При предварительных проектных расчетах траекторий РН обычно 

пренебрегают скоростью ветра. Это означает, что при моделировании 

движения РН считают, что атмосфера вращается в суточном движении Земли 

синхронно с земной поверхностью. 

 

1.3 Силы, действующие на РН в полете 

1.3.1 Сила притяжения 

В рассматриваемом случае движения ракеты в центральном поле сила 

притяжения направлена вдоль радиус-вектора ракеты вниз к центру Земли. Ее 

величину в начальной стартовой системе координат можно записать в виде: 

                              G = |G| = m/(Rз+h)2 = mg0[Rз/(Rз+h)]2,  (1.2) 

где m - текущая масса ракеты, кг;  = 3.98600510
14

 м
3
/с

2
 – гравитационная 

постоянная Земли, g0 = 9.80665 м/с2 - ускорение свободного падения у 

поверхности Земли, Rз = 637110
3
 м - радиус Земли. 

Проекции вектора силы притяжения на оси начальной стартовой 

системы координат можно записать в виде: 

 

   Gx = -mg0[Rз/(Rз+h)]2x/r, 

   Gy = -mg0[Rз/(Rз+h)]2(y+ Rз)/r,   (1.3) 

   Gz = -mg0[Rз/(Rз+h)]2z/r, 

где r = [x2+(y+Rз)2+z2]1/2 - геоцентрическое удаление ракеты, h = r-Rз - 

высота полета ракеты над уровнем моря. 
 

1.3.2 Аэродинамические силы 

Полная аэродинамическая сила R в плоском движении определяется как 

векторная сумма сил аэродинамического сопротивления X и подъемной силы 

Y: R = X + Y. В пространственном движении к полной аэродинамической силе 

следует добавить еще боковую аэродинамическую силу Z. 

Сила аэродинамического сопротивления направлена против вектора 

скорости ракеты относительно воздуха Vотн, который при пренебрежении 

скоростью вращения Земли и отсутствии ветра совпадает с вектором 

абсолютной скорости ракеты Vабс, а в общем случае Vотн = Vабс - Vатм (рис. 6), 

где Vатм – скорость движения атмосферного воздуха относительно начальной 

стартовой системы координат. Величина силы аэродинамического 

сопротивления определяется формулой: 

    X = cx*q*Sm,      (1.4) 

где cx - коэффициент аэродинамического сопротивления (безразмерная 

величина); 
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     q = Vотн
2/2      (1.5) 

 Vотн – скоростной напор, Па,  - плотность воздуха; Sm - характерная 

площадь, к которой отнесены аэродинамические коэффициенты (для ракет, 

как правило, - площадь миделева сечения), м2. 

Коэффициент аэродинамического сопротивления обычно зависит от 

числа Маха M (отношения скорости ракеты относительно воздуха к местной 

скорости звука), угла атаки , угла скольжения  и высоты полета h. При 

малых углах атаки и скольжения, как правило, можно считать, что 

коэффициент аэродинамического сопротивления зависит только от M. 

Типичная зависимость cx(M) (рис. 1.7). 

 

 
Рисунок 1.7 – Типичная зависимость коэффициента аэродинамического 

сопротивления от числа Маха 

 

Подъемная сила направлена перпендикулярно вектору скорости ракеты 

относительно воздуха в плоскости траектории. Величина подъемной силы  

определяется формулой: 

    Y = cy q Sm,      (1.6) 

где cy - коэффициент подъемной силы (безразмерная величина). 

Коэффициент подъемной силы обычно зависит от числа Маха M 

(отношения скорости ракеты относительно воздуха к местной скорости звука), 

угла атаки  и высоты полета h. При малых углах атаки, как правило, можно 

считать, что зависимость коэффициента подъемной силы от угла атаки  

имеет вид 

    cy = cy        (1.7) 

причем в первом приближении можно считать, что cy зависит только от 

числа Маха M. Качественный вид зависимости cy(M) такой же, как и cx(M). 

Для большинства ракет, выполненных по бескрылой схеме, подъемная 

сила значительно меньше силы аэродинамического сопротивления. Поэтому, 

при предварительных расчетах влиянием подъемной силы часто 

пренебрегают. 

Боковая аэродинамическая сила направлена перпендикулярно вектору 

скорости ракеты относительно воздуха и перпендикулярно плоскости 

траектории. Величина боковой аэродинамической силы определяется 

формулой: 



 
 

17 
 

    Z = cz q Sm,      (1.8) 

где cz - коэффициент боковой аэродинамической силы (безразмерная 

величина). 

Коэффициент боковой аэродинамической силы обычно зависит от числа 

Маха M (отношения скорости ракеты относительно воздуха к местной 

скорости звука), угла скольжения  и высоты полета h. При малых углах 

скольжения, как правило, можно считать, что зависимость коэффициента 

подъемной силы от угла скольжения  имеет вид 

    cz = cz        (1.9) 

причем в первом приближении можно считать, что cz зависит только от 

числа Маха M. Качественный вид зависимости cz(M) такой же, как и cx(M). 

На атмосферном участке траектории в типичном случае угол скольжения мал, 

поэтому при предварительных расчетах влиянием боковой аэродинамической 

силы часто пренебрегают. 

Зависимости аэродинамических коэффициентов от числа Маха, углов 

атаки и скольжения и высоты полета при проведении траекторных расчетов 

обычно задаются в табличном виде. Эти таблицы рассчитываются по 

результатам продувок моделей ракет в аэродинамических трубах либо с 

использованием численных аэродинамических моделей. Для вычисления 

значений аэродинамических коэффициентов в конкретной точке траектории 

по этим таблицам необходимо воспользоваться процедурой интерполяции. 
 

1.3.3 Сила тяги 

Сила тяги обычно направлена вдоль продольной оси ракеты и имеет 

величину 

     P = |P| = dm/dt Iуд g0,     (1.10) 

или 

                              P = dm/dt w + Se (pe - pa),                          (1.11) 

где dm/dt - массовый расход, кг/с; Iуд - удельная тяга, кгс с/кг; g0 - 

стандартное ускорение свободного падения, м/с2; w - скорость истечения, м/с; 

Se - площадь выходного сечения сопла, м2; pe - давление газа реактивной 

струи в выходном сечении сопла, Па; pa - атмосферное давление в данной 

точке траектории, Па. 

Массовый расход - это масса топлива, сгорающая в ракетных двигателях 

(РД) двигательной установки (ДУ) ракеты за 1 секунду. Вообще говоря, 

массовый расход может быть переменным. Уменьшение величины массового 

расхода относительно номинального значения называется дросселированием 

двигателя, а увеличение - форсированием. Допустимые пределы 

дросселирования и форсирования определяются конструктивными 

особенностями данной ДУ. Зависимость массового расхода от времени 
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называется функцией дросселирования. Следует иметь ввиду, что в реальных 

РД изменение массового расхода приводит к изменению не только тяги, но и 

удельной тяги. Функция дросселирования является, в общем случае, одной из 

управляющих функций, позволяющей изменять траекторию ракеты. 

Удельная тяга, по определению, есть величина тяги в килограмм-силах 

(кгс), которую создает РД при сгорании за 1 секунду 1 килограмма топлива. 

Величина удельной тяги определяется параметрами ДУ и внешним 

атмосферным давлением. Величина удельной тяги на уровне моря называется 

наземной удельной тягой Iуд.наз., а в вакууме - пустотной удельной тягой Iуд.пуст. 

Если задана наземная и пустотная удельные тяги РД и тяга РД на 

некоторой высоте H* (Iуд.наз., Iуд.пуст., и P(H*)), то удельную тягу на 

произвольной высоте h можно определить по соотношению: 

 

   Iуд(h) = Iуд.пуст. - (Iуд.пуст. - Iуд.наз.) pa(h)/pa(0),      (1.12) 

а тягу на этой высоте - с помощью выражения: 

   P(h) = dm/dt Iуд(h) g0,      (1.13) 

где dm/dt = P(H*)/Iуд(H*) g0. 

 

1.4 Уравнения движения РН 

Дифференциальные уравнения движения ракеты в центральном 

гравитационном поле вращающейся сферической Земли со статической 

атмосферой имеют вид: 
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    (1.14) 

где x, y, z – координаты ц.м. РН в начальной стартовой системе координат, m 

– текущая масса РН, t – время, Gx, Gy, Gz – проекции силы притяжения на оси 

начальной стартовой системы координат, P – суммарная тяга всех 

работающих в данный момент времени двигателей (номинальная тяга каждого 

отдельного двигателя рассчитывается по формулам (1.13), при управлении 

величиной тяги тягу каждого двигателя необходимо умножить на 

коэффициент дросселирования),  - угол тангажа, q – скоростной напор (4), Sm 

– характерная площадь РН (обычно площадь миделева сечения), cx, cy – 

аэродинамические коэффициенты, тр.отн. – относительный траекторный угол 

(угол между вектором скорости РН относительно воздуха и осью x начальной 

стартовой системы координат), i, Pi, Iудi – коэффициент дросселирования, тяга 
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и удельный импульс i-го ракетного двигателя из nдв. работающих в данный 

момент двигателей. 

Уравнения (1.14) справедливы для «плоской» траектории выведения РН, 

то есть при условии, что угол рысканья во время полета тождественно равен 0. 

В этом случае величина угла скольжения достаточно мала и боковой 

составляющей аэродинамической силы можно в первом приближении 

пренебречь. 

Для вычисления правых частей уравнений движения необходимо 

предварительно вычислить управляющие функции (угол тангажа  или угол 

атаки  и коэффициенты дросселирования i), параметры двигателей (тягу Pi и 

удельный импульс Iудi) и аэродинамические коэффициенты. Для этого 

необходимо предварительно рассчитать высоту полета h, а по известной 

высоте, пользуясь математической моделью атмосферы – атмосферные 

параметры. 

Для определения скоростного напора, числа Маха и относительного 

траекторного угла необходимо знать скорость РН относительно воздуха: 

     Vотн = Vабс – Vатм,      (1.15) 

где Vабс = (dx/dt, dy/dt, dz/dt)
T
, Vатм – скорость воздуха относительно начальной 

стартовой системы координат. Последний вектор можно вычислить с 

использованием следующей формулы: 

                                        ,          (1.16) 

где З – угловая скорость вращения Земли вокруг своей оси, ez – единичный 

вектор, направленной вдоль оси вращения Земли к Северному полюсу, r – 

геоцентрический радиус-вектор ракеты. В свою очередь, вектор ez в начальной 

стартовой системе координат можно вычислить, зная геоцентрическую 

широту точки старта  и азимут пуска A: 
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После вычисления относительной скорости по формулам (14)-(16), 

относительный траекторный угол определяется следующим образом: 

   cosтр.отн. = Vотн.x/Vотн., sinтр.отн. = Vотн.y/Vотн.   (1.18) 

Следует отметить, что в ряде случаев направление тяги задается не 

углом тангажа, а углом атаки. От угла тангажа легко перейти к углу атаки и 

обратно, используя равенство (рис. 1.8) 

      = тр.отн. + .      (1.19) 
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Рисунок 1.8 – Связь между углами тангажа, атаки и относительным 

траекторным углом 

 

1.5 Программа и параметры управления 

Траекторию выведения РН можно разделить на участки по различным 

признакам, например: 

- по текущей конфигурации РН (разбиение на участки работы 

различных ступеней); 

- по признаку работы двигательной установки (активные и пассивные 

участки); 

 - по параметрам окружающей среды, в которой происходит движение 

(атмосферные и безатмосферные участки); 

- по типу управления. 

На начальном этапе движение РН происходит в плотных слоях 

атмосферы. На этом атмосферном участке обычно последовательно 

используется несколько типов управления: 

а) Вертикальный старт. Движение с постоянным углом тангажа 90° 

(угол атаки 0°). При вертикальном старте обеспечиваются наименее жесткие 

требования к начальной тяговооруженности РН, выполненной по бескрылой 

схеме, минимизируются нагрузки на конструкцию РН и наиболее просто 

решается задача обеспечения сохранности стартовых сооружений. 
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б) Управление по углу атаки типа «мешок». Для разгона РН в 

горизонтальном направлении необходимо, чтобы соответствующая 

составляющая тяга была ненулевой. На участке вертикального подъема тяга 

направлена вертикально вверх. Для того, чтобы повернуть вектор тяги в 

нужном направлении и используется управление типа «мешок» по углу атаки. 

При реализации этого управления угол атаки отклоняется на некоторое время 

в сторону достаточно малых отрицательных значений -m. Обычно 

отклонение начинается при некотором числе Маха M1, достаточно большом, 

чтобы обеспечить устойчивость движения РН и заканчивается при некотором 

числе Маха M2: M2 < 1, достаточно малом, чтобы обеспечить прохождение 

звукового барьера с близким к 0 углом атаки. Типичные значения 

перечисленных параметров управления: M1  0.3, M2  0.8, m = 2°-10°. Свое 

название этот тип управления получил за характерный вид зависимости угла 

атаки от числа Маха (рис. 1.9). Такая зависимость может определяться 

аналитическим выражением, например: 
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Рисунок 1.9 – Типичная зависимость угла атаки от числа Маха при 

управлении типа «мешок» 
 

в) Гравитационный разворот. На этом участке движение РН происходит 

с нулевым углом атаки, причем вектор скорости (а вместе с ним и вектор тяги) 

постоянно разворачивается вниз под действием силы тяжести ввиду наличия 

горизонтальной составляющей скорости в начале движения по участку 

гравитационного разворота. Такое управление обеспечивает минимальные 

аэродинамические потери при выведении РН, а кроме того, минимизирует 

поперечные нагрузки на конструкцию РН. Окончание участка 

гравитационного разворота может совпадать с окончанием участка работы 

ступени или задаваться конечным значением времени, высоты, скоростного 

напора или теплового потока. 

При использовании горячего разделения ступеней, можно считать что 

двигательная установка второй ступени начинает свою работу в момент 

отделения первой ступени. При холодном разделении ступеней активные 

участки работы первой и второй ступени разделяются участком пассивного 
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полета. Продолжительность участка пассивного полета определяется 

имеющимися ограничениями на функционирование второй ступени и в 

рамках этих ограничений может выбираться оптимальной, обеспечивающей 

доставку максимальной массы полезной нагрузки на заданную орбиту. 

На участке работы последней ступени высота полета РН уже достаточно 

велика, плотность окружающей атмосферы мала, поэтому мал скоростной 

напор и аэродинамические силы. В этих условиях программу управления 

вектором тяги можно выбирать без учета ограничений на величину угла атаки. 

Поэтому в качестве управления удобно использовать зависимость угла 

тангажа от времени. 

Простая линейная программа изменения угла тангажа по времени 

обеспечивает достаточно хорошее качество управления в смысле близости 

этого управления к оптимальному. Производная от угла тангажа по времени 

при такой программе управления называется скоростью обкатки по тангажу. 

На типичной траектории выведения угол тангаже должен уменьшаться 

временем. Часто оказывается возможным существенно увеличить массу 

полезной нагрузки, если ввести в начале участка работы последней ступени 

участок доворота по углу тангажа (рис. 1.10). 

 

 
Рисунок 1.10 – Линейная программа угла тангажа с участком доворота 
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2 Разработка системы управления для углового движения ЛА 

2.1 Способы управления вектором тяги 

Для управления полетом требуется изменять величину и направление 

вектора тяги ракетного двигателя. Изменение тяги по величине, или 

регулирование тяги, бывает желательным в разных пределах — от нескольких 

процентов для маршевых двигателей ускорителя до 1:10 при посадке на Луну 

или другие планеты и до 1:100 при встрече и стыковке космических 

аппаратов. Управление вектором тяги позволяет изменять положение 

космического аппарата, создавая моменты по углам тангажа, рыскания и 

крена. Моменты, создаваемые по углу тангажа, поднимают или опускают нос 

аппарата, по углу рыскания поворачивают аппарат влево или вправо, по углу 

крена вызывают поворот относительно его продольной оси. В общем случае 

вектор тяги проходит через центр масс космического аппарата и направлен 

вдоль его оси, поэтому управление по каналам тангажа и рыскания можно 

осуществлять угловым отклонением вектора тяги маршевого двигателя, тогда 

как управление по каналу крена требует наличия по меньшей мере двух 

газовых рулей в сопле или двух сопел. 

 

2.1.1 Управление вектором тяги 

Управление вектором тяги в летательных аппаратах с ЖРД 

осуществляется несколькими способами (рис. 2.1) 1) поворотом камеры 

сгорания (или всего двигателя) в карданном под весе 2) поворотом выхлопных 

патрубков турбины 3) поворотом сопла камеры сгорания 4) 

использованием газовых рулей в сверхзвуковом потоке продуктов сгорания 5) 

установкой кольцевого дефектора газовой струи; 6) вторичным впрыском 

рабочего тела; 7) использованием управляющих сопел. Первые пять способов 

требуют наличия гидравлических, пневматических, или электрических 

приводов. Последние два обеспечивают управление вектором тяги 

изменением расхода вспомогательного рабочего тела. 

В поворотных системах весь двигатель, сопло или выхлопные патрубки 

турбины установлены в подшипниках и могут поворачиваться в пределах 

какого-то угла с изменением направления вектора тяги. Это наиболее 

распространенный способ управления (маршевые двигатели Н-1 и F-1 ракет-

носителей семейства «Сатурн», маршевый двигатель ВКС «Спейс Шаттл» 

SSME, RL-10, ЖРД с центральным телом), так как характеризуется 

минимальными потерями удельного импульса. Газовые рули и дефлекторы 

изменяют направление движения газового потока на выходе из сопла. Они 

доказали свою высокую надежность, но подвержены сильной эрозии и их 

применение приводит к потерям осевой тяги. Вторичный впрыск рабочего 

тела (газа или жидкости) через стенку расширяющейся части сопла в 

основной поток продуктов сгорания приводит к возникновению косых 

скачков уплотнения, вызывающих изменение направления истечения части 
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газа. Вспомогательные управляющие сопла постепенно эволюционировали к 

ЖРД малой тяги, которые также используются для управления космическим 

аппаратом и регулирования скорости полета при выключенном маршевом 

двигателе. Маленькие верньерные ЖРД применялись на ракетах «Тор» и 

«Атлас». Они же используются в системе реактивного управления ВКС 

«Спейс Шаттл». 

 

 
Рисунок 2.1 – Способы управления вектором тяги ЖРД 

а – установка двигателя в карданном или шарнирном подвесе; б – установка 

выхлопного патрубка турбины в подвесе; в – установка камеры сгорания в 

подвесе; г – газовые рули; д – газовый дефлектор (1 – ось поворота; 2 – кольцо 

дефлектора); е – вторичная инжекция; ж – варньерные сопла или двигатели. 

  

В качестве рулевых приводов обычно используются гидроцилиндры, но 

возможно применение электромагнитных и пневматических (с турбинами) 

приводов. В пилотируемых полетах для надежности используются два вида 

приводов, дублирующих друг друга. Привод ЖРД, установленного в подвесе, 

одним концом крепится к ракете, другим — к двигателю (рис. 2.2). Узлы 

крепления должны обеспечивать передачу силы, причем со значительным 

запасом. Обычно двигатель снабжается двумя приводами, действующими в 

двух взаимно перпендикулярных плоскостях, чтобы их совместная работа 

обеспечивала поворот двигателя в любом направлении. Максимальное 

отклонение при наличии двух приводов больше, чем для одного. К примеру, 

если привод допускает поворот на 7°, то два таких привода — уже на 10°. 

Очень важно, чтобы и другие элементы конструкции (трубопроводы, цапфы и 

подшипники) выдерживали нагрузки, связанные с поворотом двигателя. 
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Рисунок 2.2 – Основные элементы системы управления вектором тяги ЖРД 

1 – привод; 2 – рама крепления ЖРД к ракете; 3 – подвес; 4 – поверхность 

стыка ЖРД и ракеты; 5 – подшипник подвеса. 

 

2.2 Управляющие усилия 

Сейчас вряд ли можно найти где-либо такое конструкторское бюро, где 

проектировались бы новые носители с газоструйными рулями. Уж слишком 

велики на них потери. Достаточно сказать, что двигатель ракеты «Фау-2», 

которая управлялась газоструйными рулями, из 25 гс тяги терял на рулях 

около 600 кгс. По современным понятиям это очень много. Поэтому 

газоструйные рули могут еще сохранить в какой-то мере свое значение для 

боевых баллистических ракет тактического назначения, что же касается 

тяжелых баллистических ракет, то здесь газоструйные рули, по-видимому, 

отошли в прошлое. И тем не менее мы скажем о них несколько слов, хотя бы в 

меру необходимого уважения к их исторической роли. 

Газодинамические силы на газоструйном руле (рис. 6.42) совершенно 

аналогичны по физической сути аэродинамическим силам, действующим на 

ракету, и вычисляются они по тем же самым формулам аэродинамических сил 

и моментов, со своими, понятно, коэффициентами в соответствии со 

скоростным напором истекающей струи. 

Аналогом угла атаки а является угол поворота рулей б. Этот угол, 

однако, нельзя считать малым. Обычно газоструйный руль имеет возможность 

поворачиваться на ±25°, а рабочий диапазон изменения этого угла лежит в 

пределах ±15°. Газоструйный руль обдувается сверхзвуковым потоком с 
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неизменными во времени пара метрами, но форма самого руля за время его 

работы несколько изменяется вследствие частичного его обгорания у 

передней кромки. 

 

 
Рисунок 2.3 – Газоструйные рули в потоке 

 

Логика выбора размеров газоструйных рулей, точно так же как и тяги 

управляющих двигателей, достаточно проста. Рабочий угол поворота б может 

рассматриваться как сумма двух слагаемых. Первое — обусловлено 

необходимостью выполнить программный разворот ракеты по номинальной 

траектории. Эта величина легко определяется простым расчетом. Второе сла-

гаемое — это дополнительный угол поворота, который следует рассматривать 

как реакцию, как ответ автомата стабилизации на возможные случайные 

возмущения. 

При медленном программном развороте угловая скорость ф и угловое 

ускорение ф малы. Тогда уравнение движения (6.4) превращается в уравнение 

равновесия. Левая часть уравнения обращается в нуль, шарнирным моментом 

в балансе сил, действующих на ракету, можно пренебречь, а 

аэродинамический момент сохраняет только статическую составляющую. 

Поэтому 

                                                  Mст+Yупрc=0, (2.1) 

а так как при малых углах атаки Mст=Y1(xд-xм), то  

                                                         Yупр=-Y1(xд-xм)/c (2.2) 

Следовательно, управляющее усилие на рулях должно быть  во столько 

раз меньше подъемной силы, во сколько расстояние между центром масс и 

центром давления меньше расстояния от руля до центра масс ракеты. 

По найденному управляющему усилию Yупр и по известному 

скоростному напору можно для характерной площади газоструйного руля Sp 

указать значение угла поворота б, при котором обеспечивается необходимое 

управляющее усилие Уупр. При этом, понятно, должен быть обеспечен запас 

управляющей силы для незапрограммированных внешних воздействий. 

Размеры руля, конечно, желательно выбрать возможно меньшими, 

чтобы снизить потерю тяги Хупр. Но при уменьшении Sp надо увеличивать 
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угол б, что опять же нехорошо, поскольку при больших углах атаки быстро 

нарастает сх рулей и снова увеличивается потеря тяги. 

Из возникшего затруднения, однако, есть хороший выход. Поскольку 

основной разворот ракеты на участке выведения осуществляется в плотных 

слоях атмосферы, для выполнения маневра можно использовать уже 

достаточно большой скоростной напор внешнего потока и большую часть 

нагрузки возложить на воздушные рули. Поэтому для управления по тангажу 

в дополнение к газоструйным устанавливаются и воздушные рули, рас-

полагаемые на стабилизаторах или пилонах. Они работают параллельно с 

соответствующей парой газоструйных рулей от тех же рулевых машин и 

создают дополнительную управляющую силу. При выходе из плотных слоев 

атмосферы воздушные рули, конечно, полностью теряют свою 

эффективность, но основное дело они уже сделали, а с остальными задачами 

газоструйные рули справятся сами. 

При таком решении газоструйные рули можно уменьшить и получить 

заметное снижение потерь тяги. 

Заканчивая разговор о газоструйных рулях, вернемся к отброшенному 

слагаемому уравнения Мш—к шарнирному моменту. Это—момент, который 

передается от руля на рулевую машину, а следовательно, и на корпус ракеты. 

С другой стороны, он же приложен со стороны рулевой машины к рулю. В 

уравнении движения массивной ракеты шарнирный момент не играет никакой 

роли; он слишком мал для этого. Но для самой рулевой машины он является 

единственным внешним силовым фактором, характеризующим ее работу. 

Для быстрого и своевременного исполнения своих функций рулевая 

машина должна преодолеть инерционность руля, которая определяется 

угловым ускорением, преодолеть демпфирующий момент, пропорциональный 

угловой скорости, и наконец статический газодинамический момент, который 

определяется углом атаки руля. Таким образом, 

                                          Mш=a0δ +a1δ +a2δ (2.3) 

где a0, a1, a2 — коэффициенты пропорциональности. Коэффициенты a0 и a1 — 

чисто аэродинамические. Первый из них, a0,— это производная статического 

момента руля по его углу атаки, a a1 — производная демпфирующего момента 

руля по его угловой скорости. Что же касается коэффициента a2, то это не что 

иное, как массовый момент инерции руля относительно оси поворота. 

После того, что сказано о газоструйных рулях, остается мало что 

добавить по поводу поворотных камер (рис. 2.4). 

 

 
Рисунок 2.4 – Разложение тяги поворотной камеры на составляющие 
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Управляющая сила Yупр, создаваемая поворотом камеры, равна, 

очевидно, 

                                                   Yупр=Pупрsinδ, (2.4) 

а потеря тяги на органах управления 

                                        Xупр=Pупр(1-cosδ)=2Pупрsinδ/2  

где Pупр — тяга поворотной камеры. 

Диапазон изменения угла δ определяется силой Рупр. Если управление 

осуществляется поворотом основного двигателя, угол мал. Так, в частности, 

для всех ступеней «Сатурн-V» предельным является отклонение двигателя на 

±7°. Рабочий диапазон, конечно, меньше этого значения. Если управление 

осуществляется специальными поворотными камерами, как у ракеты СК, то 

угол б может достигать значений ±45°. 

Сразу же возникает очевидный вопрос, а что выгоднее? Большой угол и 

малая тяга поворотной камеры или малый угол и большая тяга? 

Исходя из минимума потерь тяги на управление, ответ в самом первом 

приближении можно получить, не выходя за рамки школьной тригонометрии. 

При равенстве управляющих сил 

                                                Pупрsinδ1= P2упрsinδ2  

потери X1упр и X2упр относятся как tgδ1/2 и tgδ2/2. Значит, наименьшие потери 

возникают при наименьших углах δ и наибольших тягах поворотных камер. 

Предельный случай очевиден: поворачивать надо весь двигатель целиком. Но 

этот вывод основан только на геометрических соображениях. В реальных 

условиях надо считать все: вес рулевых машин, вес узлов крепления, 

компоновку и опять же связанный с ней вес, многое другое и, наконец, то, о 

чем мы уже говорили ранее. Надо учитывать надежность, которая вытекает из 

уже накопленного опыта и конкретных условий производства и освоения 

конструкции в целом. 

В отличие от газоструйных рулей, шарнирный момент для поворотной 

камеры не имеет слагаемого, пропорционального углу поворота б; камера не 

дает позиционного момента, и коэффициент ао в выражении (2.3) обращается 

в нуль: 

Mш=a1δ +a2δ 

Коэффициент a2 здесь, как и для газоструйного руля, представляет собой 

момент инерции поворачивающейся массы, а величина a1δ б есть 

демпфирующий внутренний момент кориолисовых сил, величина которого 

определяется так же, как это делалось для ракеты в целом.  

Остановимся, наконец, на управляющих силах, создаваемых вдувом газа 

или впрыском жидкости в закритическую область камеры. 

На рис. 2.5 показана наиболее изящная схема управления вдувом, 

основанная на перепуске продуктов сгорания из камеры в сопловую часть. 

Вдув производится через две пары диаметрально расположенных щелей. 

Одна пара служит для управления по тангажу, другая — по рысканию. Для 

управления по крену необходимы дополнительные сопла. Величина расхода 
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mупр на создание управляющего усилия составляет примерно 1—2% от общего 

расхода m и регулируется управляющими клапанами. 

В зоне вдува перед щелью и за ней образуется пространственный скачок 

уплотнения, за которым возникает зона повышенного давления. Это давление 

Δр по боковой поверхности сопла распределено в осевом и поперечном 

направлениях неравномерно: примерно так, как это показано на рис. 2.5. Но в 

целом, интегральным образом, давление Δр дает управляющую боковую силу, 

направленную в ту сторону, откуда производится вдув (на рис. 2.5 — вниз). 

Возникновение управляющей силы можно трактовать и как следствие 

изменения вектора скорости потока в выходном сечении сопла.  

 

 
Рисунок 2.5 – Схема управления вектором тяги путем вдува в сопловую часть 

камеры 

 

Управление вдувом применяется только в твердотопливных двигателях. 

Для жидкостных ракетных двигателей большие удобства представляют 

поворотные камеры. 

Основным показателем эффективности системы вдува является 

коэффициент эффективности, который представляет собой отношение 

удельного импульса управления к удельному импульсу тяги 

βупр=(Yупр/mупр)/(P/m) 

Эта величина зависит в первую очередь от конструктивных 

особенностей системы (от расположения точки вдува и степени расширения 

сопла) и меняется обычно в пределах 1,5—2,0. Тот же интервал изменения 

рупр сохраняется и в случае, если в качестве рабочего тела для вдува 

используются не продукты сгорания, а горячий газ, поступающий из 

специального газогенератора. Таким образом, по эффективности эти способы 

равноценны, хотя и имеют как достоинства, так и свои недостатки. Подача 

газа из специального газогенератора увеличивает вес конструкции, но 
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упрощает клапанную систему управления вдувом. Продукты сгорания 

твердого топлива содержат в своем составе твердые частицы, вызывающие 

эрозию, в то время как продукты специальной газогенерации таких частиц не 

содержат, да и температура этого газа ниже, чем поступающего из камеры 

двигателя. 

Если в сопловую часть впрыскивать жидкость, то вследствие затрат на 

теплоту парообразования коэффициент рупр снижается до 0,5—1,0. Правда, 

здесь появляется возможность несколько повысить эффективность системы 

применением химически активных веществ, в частности, четырехокиси азота 

или перекиси водорода. Эти окислители частично компенсируют отрицатель-

ный кислородный баланс твердых топлив, что дает ощутимые результаты при 

увеличенном времени пребывания впрыскиваемого компонента в удлиненных 

соплах. 

Поскольку коэффициент рупр в первом приближении может 

рассматриваться как величина постоянная, управляющая сила, очевидно, 

пропорциональна расходу тупр: 

Yупр=g0βупрPуmупр 

Составлять дифференциальные зависимости для шарнирного момента в 

рассматриваемой системе не имеет смысла. Момент сервопривода должен 

преодолеть только трение в распределительном устройстве. 

Потеря тяги при управлении вдувом определяется потерей удельного 

импульса. Так как расход т)Пр направлен перпендикулярно потоку, то тяга 

уменьшается в отношении т — тупр к т, и потеря тяги на органах управления 

в данном случае будет 

Xупр=Pmупр/m=Yупр/βупр 

Таким образом, потеря тяги пропорциональна не только расходу, но и 

управляющему усилию. 

Любопытно в связи с этим провести сопоставление трех рассмотренных 

систем управления вектором тяги. 

Газоструйные рули дают почти постоянную потерю тяги на протяжении 

всего активного участка, к тому же несколько увеличивающуюся с 

увеличением управляющего усилия. Это весьма дорого. В системе вдува 

расплачиваться за управляющее усилие надо только тогда, когда оно 

потребуется. Причем плата справедливая — больше взяли, соответственно 

дороже заплатили. А вот что касается управления поворотом камеры 

двигателя, то здесь и вовсе условия льготные. При малых углах δ 

Yупр=Pупрsinδ=Pупрδ,          Xупр=Pупр(1-cosδ)=0,5Pупрδ
2
 

и следовательно, 

Xупр=Yупр/2Pупр 

Таким образом, здесь не линейная, а квадратичная шкала стоимости. 

Если требуется относительно малая управляющая сила, то потеря тяги имеет 

еще более высокую степень малости. 
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 2.3 Способы синтеза САУ 

Главные цели проектирования САУ – обеспечение устойчивости 

системы и обеспечение требуемого качества переходного процесса. 

Достичь этих целей можно двумя способами. 

а) Изменение параметров системы, т. е. изменение параметров звеньев 

(коэффициент усиления, постоянная времени). В ряде случаев такой подход не 

приводит к желаемому результату. 

б) Изменение структуры системы. Обычно это введение 

дополнительных устройств или блоков (корректирующих устройств). 

Рассмотрим подробнее второй подход.  

В теории САУ различают 4 вида корректирующих устройств. 

1) Последовательные корректирующие устройства (корректирующие 

фильтры). 

2) Параллельные корректирующие устройства, обычно в виде местной 

обратной связи. 

3) Корректирующие устройства по внешнему воздействию. 

4) Неединичная главная обратная связь. 

 

2.4 Типы корректирующих устройств 

2.4.1 Последовательные корректирующие устройства 

Способ их включения в структуру САУ представлен на рис. 2.5. 

 

 

 

Рисунок 2.5 - Последовательное корректирующее устройство 

 

W0(p) – передаточная функция разомкнутой САУ в исходном  

состоянии; 

WК(p) –передаточная функция корректирующего звена. 

Рассмотрим несколько частных случаев. 

1. Пропорциональное звено. 

Использование такого звена является простейшим случаем  

коррекции.  

Как было рассмотрено выше, звено описывается соотношениями: 

К 1( )W p k ; 

0 1( ) ( )A A k    ; 

0( ) ( )    . 

При этом повышается статическая точность системы, но снижается 

устойчивость и качество переходного процесса. Такое звено используется 

редко. 

2. Интегрирующее корректирующее звено. 

Его характеристики имеют вид: 

 

W0(p) 
 

WК(p) 
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1
К ( )

k
W p

p
 ; 

1( ) 20lg 20lgL k    ; 

( ) / 2.     

Повышается порядок астатизма системы. Однако переходный процесс 

затягивается и ухудшается устойчивость САУ. Вносится отрицательный сдвиг 

фаз и происходит подавление высоких частот. 

3. Дифференцирующее корректирующее звено. 

Звено описывается соотношениями: 

К 1( )W p k p ; 

1( ) 20lg 20lgL k   ; 

( ) / 2.     

Звено подавляет низкие частоты и вносит положительный сдвиг фаз. 

Однако подавление низких частот обычно недопустимо, т. к. снижает общий 

результирующий коэффициент усиления САУ. 

4. Интегро-дифференцирующее звено. 

Один из вариантов имеет характеристику 

1 2
К

3 4

( 1)( 1)
( )

( 1)( 1)

T p T p
W p

T p T p

 


 
; 

2 2 2 2
1 2( ) 20lg 1 20lg 1L T T         

2 2 2 2
3 420lg 1 20lg 1T T      ; 

1 2 3 4( ) arctg arctg arctg arctgT T T T          . 

Такое звено представляет собой полосовой фильтр: происходит 

подавление частот в некотором диапазоне. Вносимый фазовый сдвиг меняет 

значение от отрицательного до положительного. 

 

2.4.2. Параллельные корректирующие устройства. 

Их удобно применять при использовании сложных законов управления, 

когда наряду с основным сигналом вводятся его производные или интегралы. 

1. Введение производной от ошибки (рис. 2.6).  

 

 

 

 

 

 

Рисунок 2.6 - Параллельное корректирующее устройство 

 

Применяется дифференцирующее звено с характеристикой 

К ( )W p p T  . 

 

W0(p) 
 

WК(p) W(p) 
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Получаем результирующие характеристики разомкнутой САУ: 

0 К( ) ( )(1 ( ))W p W p W p  ; 

2 2
0( ) ( ) 1A A T     ; 

0( ) ( ) arctgT     . 

Происходит поднятие верхних частот, улучшается скорость реакции 

САУ, вносится положительный сдвиг фаз. 

2. Местная обратная связь 

Как известно, обратная связь бывает отрицательной и положительной, а 

также жесткой и гибкой. 

Жесткая – это постоянно действующая; гибкая – действует только во 

время переходного процесса. 

Рассмотрим варианты использования такого способа коррекции. 

2.1. Положительная жесткая обратная связь. 

В качестве исходного звена рассмотрим инерционное звено первого 

порядка, в качестве корректирующего – пропорциональное (рис. 2.7). 

 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 2.7 - Положительная жесткая обратная связь 

 

Параметры звеньев следующие: 

0 ( )
1

K
W p

T p


 
; 

К К( )W p K . 

Передаточная функция результирующего звена 

1

1

( )
1

K
W p

T p


 
; 

1
К1

K
K

KK



; 

1
К1

T
T

KK



. 

Тип звена не изменился. Коэффициент усиления увеличился, но 

возросла и постоянная времени звена, т. е. переходный процесс стал 

медленней, что является недостатком. 

2.2. Отрицательная жесткая обратная связь. 

а. Рассмотрим звенья с теми же параметрами (рис. 51). 

… 

W(p) 

+ 

+ 

 

W0(p) 

 

WК(p) 

W

k(p) 

… 
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Передаточная функция результирующего звена 

1

1

( )
1

K
W p

T p


 
; 

1
К1

K
K

KK



; 

1
К1

T
T

KK



. 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 2.8 - Отрицательная жесткая обратная связь 

 

Параметры звена улучшились за счет уменьшения его инерционности 

(уменьшение постоянной времени). Некоторое снижение общего 

коэффициента усиления (K1) можно компенсировать другими звеньями. 

б. Исходное звено – интегрирующее, корректирующее – 

пропорциональное.  

Как известно, интегрирующее звено является неустойчивым. 

Его передаточная функция 0 ( )
K

W p
p

 . 

Передаточная функция результирующего звена 

1

1

( )
1

K
W p

T p


 
; 

1
К

1
K

K
 ; 

1
К

1
T

KK
 . 

Результирующее звено стало апериодическим и приобрело 

устойчивость. 

3. Гибкая отрицательная обратная связь. 

Рассмотрим колебательное звено с передаточной функцией 

0 2 2
( )

2 1

K
W p

T p Tp


  
. 

 

W0(p) 

 

WК(p) 

… … 
+ 

– 

W(p) 
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Корректирующим звеном является дифференцирующее звено с 

передаточной функцией К К( )W p K p  . 

Результирующая передаточная функция имеет вид: 

2 2
1

( )
2 1

K
W p

T p Tp


  
; 

К
1

2

KK

T
   . 

Характер звена не изменился, однако коэффициент затухания 

увеличился, а коэффициент передачи остался прежним. Переходный процесс 

стал менее колебательным (увеличились демпфирующие свойства системы). 

Более того, можно таким образом подобрать параметры корректирующего 

звена, что результирующее звено станет апериодическим звеном второго 

порядка (если коэффициент затухания станет больше единицы). 

 

2.4.3. Коррекция по внешнему воздействию 

Как известно, основной принцип автоматического управления – это 

формирование управляющего сигнала по величине ошибки. 

Если вводится корректирующего устройство по внешнему воздействию, 

то имеет место комбинированное управление: по ошибке и по внешнему 

воздействию. Управление по ошибке представляет собой замкнутый контур 

управления, а коррекция по внешнему воздействию – разомкнутый контур. 

В этом случае, при определенных условиях, установившуюся ошибку 

САУ можно свести к нулю при любой форме внешнего воздействия. Это 

свойство называется инвариантностью (независимость, нечувствительность) 

системы к внешнему воздействию. 

Как известно, входными воздействиями являются задающее и 

возмущающее. Рассмотрим оба варианта коррекции. 

1. Коррекция по задающему воздействию. 

Структурная схема САУ имеет вид (рис. 2.9). 

 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 2.9 - Коррекция по задающему воздействию 

 

Найдем эквивалентную передаточную функцию замкнутой системы по 

задающему воздействию 

0
ЭКВ К

0

( ) ( )
Ф ( ) (1 ( ))
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W p X p
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Аналогично, можно найти передаточную функцию замкнутой системы 

по ошибке 

К 0
ЭКВ

0

1 ( ) ( ) ( )
Ф ( ) 1 Ф ( )

1 ( ) ( )
e

W p W p E p
p р

W p G p


   


, 

где 0

0

( )

1 ( )

W p

W p
 – это передаточная функция исходной замкнутой системы. 

Можно заметить, что знаменатели функций после введения 

корректирующего звена не изменились. 

Так как 1 + W0(p) – это характеристический полином системы, 

определяющий вид переходного процесса САУ, то можно сделать вывод, что 

вид переходного процесса после введения корректирующего звена не 

меняется, следовательно, не меняется устойчивость системы.  

Найдем условие равенства нулю установившейся ошибки. 

Это условие обеспечивается, если передаточная функция замкнутой 

системы по ошибке будет равна 0. Отсюда следует, что 

К
0

1
( )

( )
W p

W p
 . 

Это выражение можно представить в виде ряда 
2

К 0 1 2( )W p p p      

Ряд бесконечный, следовательно, полной инвариантности САУ достичь 

невозможно (нужно брать бесконечное число производных от входного 

сигнала). Поэтому ограничиваются частичной инвариантностью, т. е. в 

передаточной функции корректирующего звена оставляют несколько первых 

членов ряда. 

2. Коррекция по возмущению. 

Структурная схема САУ без коррекции имеет вид (рис. 2.10). 

Введем корректирующее звено (рис. 2.11). 

Передаточная функция замкнутой системы по возмущающему 

воздействию будет иметь вид: 

К 1 2

1 2

( ( ) ( ) ( )) ( )( )
Ф ( )

( ) 1 ( ) ( )

f
f

W p W p W p W pX p
p

F p W p W p


 


. 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 2.10 - Структура САУ с возмущающим воздействием 
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Рисунок 2.11 - Коррекция по возмущению 

 

Чтобы устранить влияние на выходной сигнал возмущающего 

воздействия, нужно обеспечить Фf  (p) = 0. При этом получим  

К
1

( )
( )

( )

fW p
W p

W p
 . 

Это выражение можно представить в виде ряда 
2

К 0 1 2( )W p p p      

Ряд бесконечный, следовательно, полной инвариантности САУ достичь 

невозможно (нужно брать бесконечное число производных от сигнала). 

Поэтому ограничиваются частичной инвариантностью, т. е. в передаточной 

функции корректирующего звена оставляют несколько первых членов ряда. 

 

2.4.4. Неединичная главная обратная связь 

Структурная схема САУ имеет вид (рис. 2.12). 

Входной сигнал g(t) сравнивается не с выходным x(t), а с 

промежуточным z(t). 

Передаточная функция замкнутой системы 

 

0

К 0

( )( )
Ф( )

( ) 1 ( ) ( )

W pX p
p

G p W p W p
 


. 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 2.12 - Неединичная главная обратная связь 
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Полная инвариантность достигается, когда входной и выходной сигналы 

совпадают, т. е. числитель и знаменатель этого выражения равны. Отсюда 

следует: 

2
К 0 1 2

0

1
( ) 1 ( )

( )
W p p p

W p
         . 

Имеет место положительная обратная связь по производной.  

Недостаток данного подхода состоит в том, что в этом случае меняется 

характеристическое уравнение системы, следовательно, ухудшается 

устойчивость САУ и меняется вид переходного процесса. 

 

2.5 Пример синтеза последовательного корректирующего 

устройства 

Его удобно выполнять по логарифмическим характеристикам. 

Последовательность действий следующая. 

1. Строятся логарифмические характеристики исходной системы L0() 

и 0(). 

2. На основе анализа ЛАЧХ и ЛФЧХ (например, анализируется 

устойчивость САУ) строится желаемая ЛАЧХ LЖ(). 

3. Находится геометрическая разность имеющихся графиков и 

получается характеристика корректирующего звена LК(). 

4. ЛАЧХ корректирующего звена аппроксимируется. 

5. Выводится формула передаточной функции корректирующего 

устройства. 

Данный алгоритм поясняется на рис. 2.13. 

Желательно, чтобы ЛАЧХ на частоте среза имела наклон –20 дБ/дек 

или –40 дБ/дек для обеспечения качества переходного процесса и 

устойчивости.  

Аппроксимацию в данном примере делать не надо, т. к. наклоны 

характеристики стандартные. 
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Рисунок 2.13 - Пример синтеза последовательного корректирующего 

устройства 

Передаточная функция имеет вид: 

1 2
К

3 4

( 1)( 1)
( )

( 1)( 1)

T p T p
W p

T p T p

 


 
. 

 

2.6 Пример синтеза параллельного корректирующего устройства 

Структурная схема САУ имеет вид (рис. 2.14). 

 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 2.14 - Коррекция в виде местной обратной связи 

 

0

0 К

( )
( )

1 ( ) ( )

W p
W p

W p W p



. 

Если считать, что 0 К( ) ( )W p W p  >> 1 или L0() + LК() >> 0, то 

получится приближенное выражение 

К

1
( )

( )
W p

W p
 , 

или для ЛАЧХ 0 К( ) ( )L L    . 

В результате получается следующая последовательность действий. 

1. Строятся логарифмические характеристики исходной системы, L0() 

и 0(). 

2. Из заданных критериев качества строится желаемая характеристика 

LЖ(). 

3. Определяется интервал частот, в котором выполняется условие 

W0(p)WК(p) >> 1. 

4. Находится логарифмическая характеристика корректирующего 

устройства LК(). 

5. ЛАЧХ корректирующего звена аппроксимируется. 

6. Определяется передаточная функция WК(p). 

Графические зависимости представлены на рис. 2.15. 
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Рисунок 2.15 - Пример синтеза параллельного корректирующего 

устройства 
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3 Технико-экономическое обоснование дипломного проекта 

3.1 Цель и задачи проекта 

Цель дипломного проекта – проектирование системы управления для 

выведения КА на орбиту. 

Экономическая часть разработки проекта содержит:  

-анализ трудовых ресурсов, используемых в работе; 

-анализ оборудования, используемого в работе; 

-анализ программного обеспечения; 

-расчет затрат на разработку системы. 

 

3.2 Трудовые ресурсы, используемые в работе  

В данной дипломной работе задействованы: 

1. Разработчик;  

2. Руководитель проекта; 

Количество сотрудников, задействованных в проектировании системы 

управления, представлено в таблице 3.1.  

Таблица 3.1 – Данные о работниках, задействованные в проекте, и их 

заработная плата 
Наименование Количество Заработная плата, тенге 

Разработчик 2 150000 

Руководитель проекта 2 90000 

Итого 4 420000 

 

3.3 Оборудование, используемое в работе 

Оборудование, используемое при разработке ПП, представлено в 

таблице 3.2. 

Таблица 3.2 – Перечень оборудования, необходимое для разработки ПП 
Наименование Характеристики Количество 

единиц 

Цена за 

единицу, 

тенге 

Общая 

сумма, 

тенге 

Системный блок Intel Core 

i7/4,4GHz/4Gb/1000Gb/Radeon 

HD 7770/1Gb 

1 180000 180000 

Монитор Samsung 

23EP75GGWP/23'/1920x1080/HD

MIx2 

1 75000 75000 

Всего 255000 

Цены на оборудование приведены без учета НДС. 
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3.4 Программное обеспечение, используемое в работе 

Программное обеспечение, используемое в работе, представлено в 

таблице 3.3. 

Таблица 3.3 – Перечень программного обеспечения, используемого при 

разработке программного продукта 

Программное обеспечение Стоимость, тенге 

MS Windows 8 Professional 63000 

MATLAB Individual License 185000 

Итого 248000 

Цены на ПО приведены без учета НДС. 

 

3.5 Сроки реализации проекта 

Проектирование и разработка программного продукта состоит из 

определенных этапов и включает следующие виды работ: 

1-й этап – постановка задач, сбор необходимой информации, разработка 

структуры дипломного проекта; 

2-й этап – разработка 1 части проекта; 

3-й этап – разработка 2 части проекта; 

4-й этап - разработка математического обеспечения; 

5-й этап - тестирование системы; 

6-й этап – оформление отчетов. 

  

3.6 Затраты на разработку системы 

Затраты на разработку системы (производственные затраты) 

представляют собой единовременные расходы на всех этапах инновационного 

процесса: исследование, разработка, опытная проверка. Определение затрат на 

разработку проекта производится путем составления калькуляции плановой 

себестоимости. В плановую себестоимость включают все затраты, связанные с 

ее выполнением, независимо от источника их финансирования. 

Вся стоимость разработки проекта определяется по формуле 3.1: 

 

                              Сб = ФОТ+Осн+А+Э+Н                                         (3.1) 

где Сб – себестоимость; 

ФОТ – фонд оплаты труда; 

Осн – отчисления на социальные нужды; 

А – амортизационные отчисления; 

Э – затраты на электроэнергию; 

Н – накладные расходы. 

 

3.6.1 Расчет фонда оплаты труда 

Фонд оплаты труда (ФОТ) – это суммарные издержки предприятия на 

оплату труда всех работников за определенный период, который формируется 
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из основной и дополнительной заработной платы и определяется по формуле 

3.2: 

 

                                        ФОТ = Зосн+Здоп                                               (3.2) 

где Зосн – основная заработная плата; 

Здоп – дополнительная заработная плата. 

На этапах разработки ПП, участники разработки задействованы 

неравноценно, для этого необходимо рассчитать средний дневной заработок, а 

затем общий размер заработной платы. 

Средний дневной заработок каждого работника рассчитывается по 

формуле 3.3: 

                                         Др

ЗПм
D 

 (3.3) 

где ЗПм – ежемесячный размер заработной платы, тенге; 

Др – количество рабочих дней в месяце (22 дня, при пятидневной 

рабочей недели). 

1. Разработчик: D=150000/22= 6818 тенге/день ; 

2. Руководитель: D=90000/22=4090 тенге/день; 

Заработная плата за один час рассчитывается по формуле: 

                                       ЧрДр

ЗПм
Н

*


                     (3.4) 

где ЗПм – ежемесячный размер заработной платы, тенге; 

 Др – количество рабочих дней в месяце (22 дня, при пятидневной рабочей 

недели); 

Чр – продолжительность рабочего дня, час ( при 8-часовом рабочем дне). 

1. Разработчик: 
852

8*22

150000
Н

тенге/час ; 

2. Руководитель: 
511

8*22

90000
Н

 тенге/час ; 

Длительность цикла в днях по каждому виду работ определяется по 

формуле: 

                                          Kzq

T
t

**
0 

 (3.5) 

где Т – трудоемкость этапа, норма-час; 

 – количество исполнителей по этапу; 

z – продолжительность рабочего дня (z = 8 часов); 

К – коэффициент выполнения норм времени, К = 1,1. 

Полученную величину tn округляем в большую сторону, до целых дней: 

2
1.1*8*1

14
1 t

 – руководитель (постановка задач); 

2
1.1*8*1

21
2 t

 – разработчик (подбор и изучение литературы); 
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2
1.1*8*1

21
3 t

 – руководитель (подбор и изучение литературы); 

2
1.1*8*1

28
4 t

 – разработчик (разработка структуры проекта); 

8
1.1*8*1

70
5 t

 – разработчик (анализ принципов построения и 

средств автоматики системы энергопитания); 

3
1.1*8*1

28
6 t

 – разработчик (анализ, классификация и краткая 

характеристика наноспутников); 

2
1.1*8*1

21
7 t

 – разработчик (разработка математического 

обеспечения); 

1
1.1*8*1

7
8 t

 – разработчик (техническое описание  теоретических 

аспектов и сборки солнечных панелей); 

8
1.1*8*1

70
9 t

 – разработчик (расчет вольт-амперной 

характеристики, влияния температуры и угла падения солнечных лучей на 

солнечные панели); 

2
1.1*8*1

21
10 t

 – разработчик (тестирование системы); 

2
1.1*8*1

14
11 t

 – разработчик (проверка и сдача отчета); 

2
1.1*8*1

1
12 t

 – руководитель (проверка и сдача отчета). 

 

Результаты расчета затрат на основную заработную плату работников, 

задействованных в paзpaбoткe проекта пpeдcтaвлeны в тaблицe 3.5. 

Таблица 3.4 - Результаты расчета затрат на основную заработную плату 
Наименование работ 

 

 

 

 

 

 

Исполнитель Трудоемкость 
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С
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о
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п
л
ат

ы
, 
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н
ге

 

Н
о
р
м

о
-ч

ас
 

%
 

о
т 

о
б

щ
ей

 

тр
у
д

о
ем

к
о
ст

и
 

1. Постановка задач Руководитель 14 2,71 2 511 7154 

2. Подбор и изучение 

литературы 

 

Руководитель 21 4,07 2 511 10731 

Разработчик 21 6,79 2 852 17892 

3.Разработка структуры 

проекта 

Разработчик 28 9,05 3 852 23856 

4.Проектирование Разработчик 70 22,63 8 852 59640 
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траектории выведения 

космического аппарата на 

орбиту 

5.Проектирование системы 

управления для выведения 

космического аппарата на 

орбиту 

Разработчик 28 9,05 3 852 23856 

6.Разработка 

математического 

обеспечения 

Разработчик 21 6,79 2 852 17892 

7.Моделирование системы Разработчик 70 22,63 8 852 59640 

8.Тестирование системы Разработчик 21 6,79 2 852 17892 

9.Разработка презентации 

проекта 

Разработчик 7 2,26 1 852 5964 

10. Проверка и сдача 

отчета 

 

Разработчик 14 4,53 2 852 11928 

Руководитель 14 2,71 2 511 7154 

Итого  329 100 52  263599 

 

Дополнительная заработная плата составляет 10% от основной 

заработно1 платы и рассчитывается по формуле 3.6: 

                                                Здоп = Зосн  0,1                                          (3.6) 

Здоп =263599  0,1 = 26359,9 тенге 

Таким образом, суммарный фонд оплаты труда составит:  

ФОТ =  263599 + 26359,9  = 289958,9 тенге 

 

3.6.2 Расчет затрат по социальному налогу 

Социальный налог составляет 11% (ст.358 п.1 НК РК) от дохода 

работника, и рассчитывается по формуле 3.7: 

                            11,0*)( ПОФОТСн                                     (3.7) 

где ПО – пенсионные отчисления, которые составляют 10% от ФОТ и 

социальным налогом не облагаются. 

                                     1,0*ФОТПО                                         (3.8) 

ПО = 289958,9   0,1 = 28995,9 тенге 

Размер отчислений на социальные нужды составит: 

Cн = (289958,9 -28995,9)  0,11 = 28705,93 тенге 

 

3.6.3 Расчет амортизационных отчислений 

Амортизационные отчисления рассчитываются по формуле 3.9: 

                                      
K

n

NCH
A ПЕРA

*12*100

**
1 

                                 (3.9) 

где На - норма амортизации; 

Спер - первоначальная стоимость оборудования; 
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N – количество дней на выполнение работ; 

n – количество дней в рабочем месяце. 

Норма амортизации На на компьютерную технику и на программное 

обеспечение составляет 40% от всей стоимости. 

Амортизационные отчисления по используемому оборудованию и 

программному обеспечению составят: 

 

8.14181
22*12*100

52*180000*40
1 A

  тенге; 

 

1.5909
22*12*100

52*75000*40
2 A

 тенге; 

 

6.4963
22*12*100

52*63000*40
3 A

 тенге; 

 

7.14575
22*12*100

52*185000*40
4 A

 тенге. 

 

A = 14181,8 +5909,1+4963,6+14575,7 = 39630,3 тенге. 

 

3.6.4 Расчет затрат на электроэнергию 

Так как в процессе производства используется электрооборудование, то 

необходимо рассчитать затраты на электроэнергию. Затраты на 

электроэнергию для производственных нужд включает в себя расходы 

электроэнергии на оборудование и дополнительные нужды. 

                                      Э = Зэл.оборуд + Здоп.нужды                                      (3.10) 

где Зэл.оборуд – затраты на электроэнергию оборудования; 

Здоп.нужды - затраты электроэнергии на дополнительные нужды. 

Расходы электроэнергии на оборудование рассчитывается по формуле 

3.11: 

                                 Зэл.оборуд = W  T  S  Kисп                                    (3.11) 

где W - потребляемая мощность, Вт; 

T – количество часов работы оборудования; 

S - стоимость киловатт-часа электроэнергии (1кВтч = 16,02 тенге); 

Kисп - коэффициент использования (= 0,9). 

W = 90 Вт = 0,09 кВт (мощность ноутбука); 

Т = 52 5 = 260 часов; 

S = 16,02 тенге. 

Сумма затрат на электроэнергию основного оборудования составляет: 

Зэл.оборуд = 0,09 260 16,02  0,9 = 337,4 тенге. 

Затраты на дополнительные нужды берутся по показателю в размере 5% 

от затрат на оборудование: 
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                                         Здоп.нужды = 0,05  Зэл.оборуд   (3.12) 

Здоп.нужды = 0,05  337,4 = 16,8 тенге 

Суммарные затраты на электроэнергию составят: 

Э = 337,4+16,8 = 354,3 тенге. 

3.6.5 Расчет накладных расходов 

Накладные расходы составляют 50% от всех затрат и рассчитываются 

по формуле: 

                                       HP = (ФОТ +Сн+A+Э)  0,5    (3.13) 

Накладные расходы согласно формуле 4.13 составят: 

HP = (289958,9+28705,93+39630,3+354,3)  0,5 = 179324,72 тенге 

Таким образом, в соответствии с формулой 4.1, суммарные затраты по 

разработке программного продукта составляют: 

Сб = 289958,9+28705,93+39630,3+354,3+179324,72 = 537974,2 тенге 

Смета затрат по проектированию системы управления представлена в 

таблице 3.5 и на рисунке 3.1. 

Таблица 3.5 – Стоимость проектирования 
Наименование затрат Сумма, тенге Структура затрат, % 

ФОТ 289958,9 53,9 

Социальный налог 28705,93 5,34 

Амортизационные отчисления 39630,3 7,37 

Затраты на электроэнергию 354,3 0,07 

Накладные расходы 179324,72 33,3 

Итого 537974,2 100 

 

 
Рисунок 3.1 – Структура затрат по проектированию 

 

3.7 Цена реализации 

Цена реализации продукта складывается из его стоимости и прибыли: 

                                             Ц = Сб + П   (3.14) 

где Сб – стоимость продукта; 
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П – прибыль. 

При определении первоначальной цены следует задать уровень 

рентабельности (20%) для реализации программного продукта: 

                                      ЦП = Сб  (1+P/100) (3.15) 

где Р – рентабельность. 

ЦП = 537974,2  (1+0,2) = 645569 тенге. 

Цена реализации готовой продукции рассчитывается по формуле: 

                                        ЦР = ЦП + НДС (3.16) 

где НДС – налог на добавочную стоимость. 

НДС рассчитывается по формуле: 

                                       НДС = ЦП   0,12 (3.17) 

НДС = 645569  0,12 = 77468,3 тенге. 

ЦР =  645569 + 77468,3 = 723037,3 тенге. 

Вывод. В результате экономического расчета, затраты на разработку 

программного продукта составили 537974,2 тенге. Основной статьей расходов 

являются заработная плата работников, которые составляют 53,9% от всех 

затрат. На втором месте накладные расходы, которые составляют 33,3% от 

всех затрат. Цена реализации программного продукта – 723037,3 тенге. 

Экономическое обоснование кроме расчета себестоимости 

демонстрирует экономическую результативность разработки и доказывает 

существенную выгоду внедрения в систему управления именно этого 

продукта, а не коммерческих аналогов. Основываясь на вышеизложенном, 

можно предположить, что при успешном внедрении возможен довольно 

хороший спрос на конечную разработку среди целевой аудитории, к которой 

относятся государственные и негосударственные предприятия, желающие 

использовать её для моделирования КА, что в дальнейшем может 

способствовать коммерческой реализации разработанного решения. 

Проект уникален, так как здесь рассматривается разработка модели 

качества программных средств космического назначения, что позволяет в 

лабораторных условиях определить, как “поведет” себя система в космосе, 

при этом не надо создавать копии на земле и их проверять на 

работоспособность, что с экономической точки зрения очень эффективно. 

Потенциальные покупатели данного продукта: “Қазақстан Ғарыш Сапары”, 

ИКТТ, “Институт ионосферы”. Здесь используется Matlab, который является 

дешевым и многофункциональным ПО, что с экономической стороны тоже 

выгодно. Благодаря этому цена программного продукта будет меньше. 
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4 Безопасность жизнедеятельности 

4.1 Анализ источников развития процесса механического 

загрязнения околоземного космического пространства 

Источники механического засорения ОКП весьма разнообразны, но все 

они связаны с техногенными причинами (освоением космоса человеком). 

Естественные метеороиды, придя в ОКП извне, быстро проходят через 

него, сгорая в плотных слоях атмосферы, либо (в редких случаях) достигают 

поверхности Земли. Техногенные же космические объекты, будучи 

запущенными с Земли на орбиты вокруг нее, остаются на этих орбитах 

длительное время, создавая постоянную угрозу (пропорциональную времени 

их орбитального существования) для действующих КА, объектов на Земле и 

ее населения, а также прочие негативные эффекты [7,8]. 

Основные источники развития процесса механического загрязнения 

ОКП приведены на рисунке 4.1. 

Рисунок 4.1 - Структура процессов, способствующих 

генерированию космического мусора 

 

4.1.1 Процесс запуска новых космических аппаратов 

Процесс запуска новых космических аппаратов увеличивает количество 

функционирующих и, впоследствии, нефункционирующих космических 

объектов на орбите, что, в свою очередь, создает благоприятные начальные 

условия для других процессов образования космического мусора. 

С начала космической эры по настоящий момент было выполнено около 

5000 запусков, в результате чего в ОКП было выведено порядка 30 000 

крупных (более 10 см) космических объектов. На 1 октября 2009 г. было 

зарегистрировано около 33 500 объектов. Из них более двух третей все еще 

остаются на орбитах и контролируются средствами наблюдения. В настоящее 
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время на орбитах вокруг Земли реально функционирует около 850 

космических аппаратов, из которых 36 % на низких орбитах, 6 % на средних, 

48 % на геостационарной и 10 % на высокоэллиптических и сверхвысоких 

орбитах. 

Темп будущих запусков, размеры перспективных КА и распределение 

их орбит предсказать точно сложно ввиду зависимости от таких факторов, как 

цели миссий и требования к ним; появление новых технологий; мировое 

экономическое и политическое развитие, однако можно с полной 

уверенностью утверждать, что интенсивность процесса запуска новых КА 

имеет устойчивую тенденцию к росту. 

Так, если в 1960-1970-х гг. в освоении космоса конкурировали только 

СССР и США, то, начиная с 1980 г., их количество стало резко возрастать. В 

2003 г. к России и США присоединился Китай. Индия заявила, что где-то 

около 2016 г. запустит свой первый пилотируемый космический корабль. В 

2009 г. Иран стал десятым государством, способным самостоятельно 

выполнять запуски ИСЗ, а 50 стран запускают гражданские ИСЗ либо 

независимо, либо в кооперации с другими странами. На рисунке 4.2, 

заимствованном из работы [9], показано распределение каталогизированных 

КО по различным государствам и группам государств по состоянию на 6 июля 

2011 г. 

Общее количество каталогизированных КО на эту дату составляло 

16094 КО, 95 % которого - космический мусор.  

 

Рисунок 4.2 - Космические объекты, принадлежащие различным 

странам (по состоянию на 6 июля 2011 г.) 

 

4.1.2 Процесс формирования сопутствующего КМ при выведении 

КА на рабочие орбиты  

Является источником КМ, сопутствующего миссии КА. Данный вид 

космического мусора образуется как при выводе КА на орбиту, так и при его 

функционировании. Сопутствующий КМ, согласно работе [9], составляет 

порядка 10% от количества каталогизированных космических объектов. При 

запуске КА на промежуточных орбитах остаются ступени ракетоносителей 

(РН), в том числе разгонные блоки. Ступени ракетоносителей и разгонные 

блоки относятся к категории крупных КО (обычно более крупных, чем 

функциональные КА). Если после вывода низкоорбитальных космических 
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объектов на орбите остается лишь одна ступень, то после запуска 

высокоорбитальных КО на промежуточных орбитах могут оказаться и три 

ступени РН. 

В процессе запуска, вывода на орбиту, активации и функционирования 

КА высвобождается множество вспомогательных технологических деталей, 

уже сыгравших свою роль и более не нужных для дальнейшего активного 

существования КА. Это заглушки, крышки для линз, временный крепеж, 

пиротехника, взрывные болты, защитное покрытие кабелей, элементы 

арматуры, страховочные стяжки (крепления безопасности) солнечных панелей 

и других раскрывающихся в космосе элементов конструкции и т. п. 

Особую составляющую сопутствующего КМ представляют продукты 

выхлопа твердотопливных двигателей. Во время работы твердотопливного 

реактивного двигателя образуется значительное количество окиси алюминия, 

выбрасываемой из сопла в виде довольно крупных частиц (0,01...5 мм). Они 

образуются вследствие быстрого расширения и отвердевания расплавленного 

Al2Oз. Составляя около 0,65 % исходной топливной массы, эти частицы 

довольно сильно загрязняют космическую среду. Размеры этих частиц по 

теоретическим расчетам обычно не превышают 10 мкм. Зато их количество, 

выбрасываемое за цикл работы двигателя, может достигать 10
20

. Частицы 

выбрасываются с большой относительной скоростью (в среднем 1,5...3,5 км/с - 

в зависимости от размера частиц) в широком секторе направлений, что 

существенно сказывается на увеличении области их дальнейшего 

орбитального существования. Большинство из них быстро входят в 

атмосферу, другие (более крупные) переходят на эллиптические орбиты. 

Последние представляют вполне определенную опасность для космических 

аппаратов. 

 

4.1.3 Процесс формирования отходов жизнедеятельности при 

эксплуатации пилотируемых КА 

Довольно много операционных отходов образуется в процессе полета 

пилотируемых КК. Во время полета космического корабля (КК) на борту 

накапливается всякого рода мусор, в том числе и продукты 

жизнедеятельности экипажа. Все это, во всяком случае, раньше, 

выбрасывалось в открытый космос. И если в последнее время к этому стали 

относиться более ответственно (контейнеры с бытовым мусором стали 

возвращать на Землю), то космонавты, работая в открытом космосе, бывает 

теряют или роняют инструменты, перчатки и даже целые сумки с 

инструментами, пополняя популяцию КМ. 

Так, в течение первых восьми лет работы орбитальной станции «Мир» 

от нее было отделено более 200 крупных элементов, которые удалось 

обнаружить наземными наблюдательными средствами и каталогизировать. 

Международная космическая станция (МКС) за время своего существования 

породила множество сопутствующего КМ, из которого около 70 фрагментов 
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было каталогизировано. Это и потерянные камеры, стаканы, сумка с 

инструментами, а также намеренно выброшенное за ненадобностью 

оборудование и другие предметы — в среднем 10 объектов в год. 

4.1.4 Процесс эрозионной деградации поверхностей конструкции КА 

Под воздействием агрессивной космической среды (радиации всех 

видов, перепадов температуры, космической пыли, окисления атомарным 

кислородом) со временем происходит деградация поверхности космических 

объектов (так называемое «старение» поверхностей КО или «возрастная» 

деградация). КМ, образующийся в результате старения и деградации 

поверхности КО под влиянием космической среды, отделяется от 

«родительского» объекта с относительно низкими скоростями и малым 

разбросом векторов скоростей. При этом образование фрагментов старения не 

носит массового характера. Их орбиты не создают такого эффекта, как при 

разрушении. Очень немногие из образовавшихся в результате деградации 

фрагментов могут быть каталогизированы. Подавляющая их масса — очень 

мелкие частицы. Типичная чешуйка отслоившейся краски имеет массу 10
-6

 г. 

Эти частицы могут вызвать последующую деградацию поверхности 

«материнского» или другого КО, повредить незащищенные чувствительные 

компоненты (оптику, иллюминаторы, тросы). 

Наиболее уязвимые с точки зрения деградации поверхностей от ударов 

КМ - оптические компоненты. Удары частиц диаметром в десятки и сотни 

микрометров могут значительно увеличить рассеяние оптикой света. 

Удары мелких частиц способны также повредить солнечные батареи 

КА. В этой части диапазон уязвимости довольно широк: от локальных 

повреждений стеклянных покрытий и самих солнечных элементов до 

нарушения последовательной связи отдельных ячеек и наружной кабельной 

системы, включая и силовые кабели. Они могут вызывать короткие замыкания 

или разрывы соединений. Даже мелкие частицы порождают плазму, которая в 

свою очередь наносит повреждения солнечным элементам. 

 

4.1.5 Процесс взрывного разрушения КО  

Из-за нештатных процессов в топливных системах РН и КА, 

аккумуляторных батареях, бортовых приборах. 

КА может взорваться и в процессе функционирования, и по завершении 

активного существования. Причины самые разнообразные. Это взрывы баков 

с компонентами топлива и баллонов со сжатым газом, неполадки в 

двигателях, короткое замыкание батарей аккумуляторов, случайно 

возникающие высокие угловые скорости вращения КА, прочие нарушения в 

структурах и компонентах, а также намеренные подрывы. 

Так, 11 января 2007 г. при испытаниях китайского кинетического 

противоспутникового оружия была атакована и взорвана мишень — 

метеорологический китайский ИСЗ «Фенгюн-1С» (международный номер 
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1999-025А) массой почти 960 кг, на почти круговой солнечно-синхронной 

орбите высотой ~850 км и наклонением 98,8°. 

Рисунок 4.3 - Расплывающийся пучок орбит осколков от разрушения 

ИСЗ «Фенгюн-1С» с интервалом шесть месяцев 

 

В результате кинетического удара с относительной скоростью ~9 км/с в 

интенсивно используемой области орбит образовалось облако осколков, из 

которых в течение первой недели было обнаружено более 600. К 11 июля 

2007г. было каталогизировано уже 2347 осколков, расплывающийся пучок 

орбит которых показан на рисунке 3.3. 

К середине сентября 2010 г. их было 3037, радар «Хэйстэк» 

зарегистрировал еще более 150 000 не каталогизированных осколков от 

взрыва размером до 1 см. 

По оценке специалистов основная масса образовавшихся осколков 

(~95%) продолжит свое орбитальное существование в течение, по крайней 

мере, нескольких десятков лет, а часть из них - сотни лет. К июлю 2007 г. 

сгорело только 13 из каталогизированных обломков. К середине сентября 

2010 г. 97 % всех обнаруженных и каталогизированных на тот момент 

обломков от взрыва (3067) все еще оставались на орбитах. 

Взрывы РН по большей части обусловлены наличием остатков горючего 

и окислителя в баках после выполнения РН своей миссии. Взрыв происходит в 

результате неконтролируемого смешивания горючего и окислителя либо под 

воздействием физических факторов (повышенное давление, например, из-за 

перегрева бака или неисправности клапана сброса давления). 

Можно привести ряд выборочных примеров таких взрывов, взятых из 

работы [9]. Так, в феврале 1998 г. в течение одной недели взорвались подряд 

три верхних ступени РН. Полуторатонная третья ступень РН «Циклон», 

летавшая в космосе почти 10 лет, взорвалась 15 февраля и образовала более 80 

фрагментов. 17 февраля взорвалась девятилетняя третья ступень РН «Ариан-

4» массой 1200 кг. 21 февраля произошел взрыв японской COMETS H-II, 

которая так и не смогла выйти на заданную программой переходную 

высокоэллиптическую орбиту. Причина - неполадки в двигателе. В 2000 г. 

произошел мощный взрыв 1000-килограммовой третьей ступени китайской 

РН «Долгий марш 4» («Лонг Марч 4», CZ-4). Он породил 300 крупных 

обломков, которые были каталогизированы. Регулярно происходили взрывы 
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остатков топлива в ступенях российских РН «Протон». Например, к 2001 г. 

насчитывалось 25 таких взрывов. 

4.1.6 Процессы столкновения КА с космическими объектами 

Еще в 1995 г. Национальный исследовательский совет США утверждал, 

что опасность со стороны КМ представляется умеренной, и нет примеров 

серьезного повреждения КА или их разрушения в результате столкновения с 

КМ. Но уже через год, 24 июля 1996 г., случилось событие, буквально 

ошеломившее скептиков. Очень дорогой французский экспериментальный 

спутник радиоэлектронной разведки СЕRISЕ столкнулся с фрагментом 

ракеты-носителя Arian. Фрагмент КМ перебил 6-метровую штангу с 

гравитационным датчиком, после чего нормальное функционирование 

спутника стало невозможным. Столкновение произошло при относительной 

скорости 14,8 км/с. Следующее неожиданное для операторов, управляющих 

КА, столкновение произошло 10 февраля 2009 г. Действующий американский 

КА «Иридиум-33» обеспечения глобальной спутниковой связью объектов 

США (70 спутников в системе «Иридиум» на одной рабочей высоте) 

столкнулся с уже нефункционирующим российским ИСЗ «Космос-2251» 

(класса «Стрела-2М», диаметр 2,05 м, гравитационная штанга длиной 18 м, 

масса 900 кг). 

Размеры «Иридиума-33» оцениваются как 2.1 м, масса 560 кг. 

Столкновение произошло над районом крайнего севера Сибири на высоте 

около 790 км. при относительной скорости 11,646 км/с с образованием 

большого числа обломков (см. рисунок 4.4). 

 

Рисунок 4.4 - Результаты наблюдения облака осколков, образовавшегося 

при столкновении КА «Иридиум-33» и КА «Космос-2251» 

 

Наклонения орбит спутников составляли 86,4 и 74,0°, соответственно. 

Плоскости орбит в момент столкновения пересекались почти под прямым 

углом (см. рисунок 4.5). 
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Рисунок 4.5 – Положение орбитальных плоскостей аппаратов 

«Иридиум-33» и «Космос-2251» в момент столкновения  

 

Летом 2010 г. системой контроля космического пространства (СККП) 

США было зарегистрировано более 2100 фрагментов от обоих аппаратов (см. 

рисунок 4.6). Количество фрагментов, образовавшихся от разрушения 

«Космоса-2251», более чем вдвое превысило таковое от разрушения 

«Иридиум-33», что приблизительно соответствует соотношению масс 

исходных объектов. 

 

 
Рисунок 4.6 – Эволюция орбит фрагментов разрушения ИСЗ «Иридиум-

33» и «Космос-2251» через шесть месяцев после столкновения 

 

После столкновения объем каталога КО США увеличился на 15,6 % (на 

2347 КО), а количество не каталогизированных, но сопровождаемых 

средствами наблюдения, возросло на 6000 КО. 

Цельные (не разрушенные) космические аппараты и фрагменты 

ракетоносителей обладают достаточно большой долей суммарной площади 

поперечного сечения и массы по сравнению с остальным космическим 

мусором. А чем больше суммарная площадь поперечного сечения некоторого 

космического объекта (популяции космических объектов) относительно 

вектора набегающего потока космического мусора, тем больше вероятность 

столкновений. Поэтому, несмотря на то, что фрагменты разрушений КО 

количественно превосходят все неразрушенные КО, на цельные КА и РН 

приходится наибольшая доля суммарной площади поперечного сечения и 
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массы КМ, т. е. это наиболее опасные КО. Потенциальные столкновения с 

ними имеют наибольшую вероятность, а последствия столкновений не идут 

ни в какое сравнение со всеми остальными: образуется гигантское количество 

обломков и осколков самых различных размеров и масс, постепенно 

охватывающих широкий, непрерывно расширяющийся спектр орбит. Иными 

словами, отработавшие КА и РН, особенно на высоких орбитах, сильно 

увеличивают долгосрочный потенциал столкновений. 

 

4.2 Расчет по прогнозированию предельного срока «экологической 

жизни» околоземной орбиты 

На основе рассмотрения процессов генерации и регенерации 

космического мусора, описанных в главе 3, можно констатировать [11], что 

для длительного интервала наблюдения за процессом засорения ОКП КМ 

характерны три стадии формирования космического мусора: I – стадия 

накопления критической плотности КМ, II- стадия каскадного размножения 

КМ и III – стадия стабилизации плотности КМ. Первая стадия 

характеризуется относительно невысокой скоростью роста числа объектов 

космического мусора (ОКМ). Причинами появления ОКМ на данной стадии 

являются: процессы эрозии внешних элементов конструкции КА; 

отделившиеся в процессе вывода КА на орбиту и не сгоревшие в плотных 

слоях атмосферы составные части ракетоносителей, разгонных блоков; 

осколки взорвавшихся на орбите КА; технологические элементы 

оборудования, случайно отделившиеся от орбитальных станций в процессе 

выполнения работ в открытом космосе; фрагменты разрушенных КА в ходе 

испытаний средств поражения военного назначения. На второй стадии 

наблюдается ускорение процесса образования ОКМ за счет столкновения 

крупных фрагментов КМ с разрушением последних. Третья стадия характерна 

для ситуации, когда подавляющее большинство крупных фрагментов КМ 

разрушено, новых КА на рассматриваемую орбиту не выводится, а мелкие 

фрагменты сталкиваются, не образуя осколков. 

Для числового примера прогнозирования предельного срока 

«экологической жизни» околоземной орбиты в условиях прогрессирующей 

засоренности космического пространства ОКМ сформируем следующие 

исходные данные: t0 = 2015 год - момент начала первой стадии засорения 

околоземного космического пространства ОКМ; Р0=10[шт/км
3
] - начальное 

значение плотности ОКМ, фиксируемое на момент начала первой стадии 

засорения околоземного космического пространства ОКМ; Р=1500[шт/км
3
] – 

максимальное установившееся значение плотности ОКМ по завершении 

третьей стадии засорения околоземного космического пространства ОКМ; 

r=0,05 [1/год] - начальное значение удельной скорости возрастания плотности 

ОКМ, фиксируемое на момент начала первой стадии засорения околоземного 

космического пространства ОКМ; Рпред= <РЛев, РСр, РПр > = < 300;420;600 > - 
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нечеткое множество предельно допустимых значений плотности ОКМ, 

заданное треугольной функцией принадлежности, приведенной на рис. 4.7. 

Рисунок 4.7 - Нечеткое множество предельно допустимых значений 

плотности ОКМ 

 

При рассматриваемых исходных данных текущее значение плотности 

ОКМ  будет изменяться во времени в соответствие с логистической 

кривой, описываемой выражением вида:  график 

которой показан на рисунке 4.8. 

 
Рисунок 4.8 – Пример прогнозирования изменения плотности ОКМ с 

использованием логистической кривой с параметрами t0 = 2016 год; 

Р0=10[шт/км
3
]; Р=1500[шт/км

3
]; r = 0,05 [1/год]  
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Рассчитаем значения параметров функции принадлежности нечеткого 

множества предельного срока «экологической жизни» околоземных орбит в 

условиях прогрессирующей засоренности космического пространства: 

 

 
График функции принадлежности нечеткого множества ТС.Ж. 

предельного срока «экологической жизни» околоземной орбиты приведен на 

рисунке 4.9. 

 

 
Рисунок 4.9 - График функции принадлежности нечеткого множества 

ТС.Ж.  предельного срока «экологической жизни» околоземной орбиты 
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Преобразуем найденную нечеткую оценку предельного срока 

«экологической жизни» околоземной орбиты к четкому виду с 

использованием выражений. 

 
Итак, интервальная четкая оценка T0.5 момента окончания срока 

«экологической жизни» околоземной орбиты по критерию ее засорения 

космическим мусором при рассмотренных исходных данных составляет: 
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Заключение 

В дипломном проекте были рассмотрены вопросы проектирования 

систем автоматического управления ракетоносителем и его траектория 

выведения. Данная разработка позволяет определить движение ракеты-

носителя при выведении космического аппарата на орбиту. 

Разработан комплекс блок-схем описывающих работу движения 

ракеты-носителя и его систему управления, траекторию движения.  

Рассмотрены необходимые для описания движения ракеты-носителя 

системы координат, модель атмосферы, силы и моменты, действующие на 

ракету в полете. Составлены уравнения движения ракеты-носителя на участке 

выведения КА на орбиту.  

Рассмотрена система управления движением ракеты на участке 

выведения. Для одного углового движения ракеты осуществляется синтез 

системы управления по методу логарифмических частотных характеристик. 

Построенная система автоматического управления (САУ) удовлетворяет 

требованиям устойчивости и качества переходных процессов, что 

подтверждается результатами моделирования в MatLab.  

Рассмотрены вопросы обеспечения экологической безопасности и 

охраны труда в космической деятельности, приводятся расчеты по 

прогнозированию «экологической жизни» в околоземном космическом 

пространстве. 

Сделаны расчеты по затратам на оборудование и программное 

обеспечение и оплату труда сотрудникам. 

 

 



 
 

61 
 

 

Список литературы 

1 Феодосьев В.И. Основы техники ракетного полета. – М.: Наука, 

1979. – 496 с. 

2 Сихарулидзе Ю.Г. Баллистика летательных аппаратов. – М.: 

Наука. Гл. ред. физ.-мат. лит., 1982. – 352 с.  

3 Лебедев А.А., Чернобровкин Л.С. Динамика полета беспилотных 

летательных аппаратов. – М.: Машиностроение, 1973. – 616 с.  

4 Лебедев А.А., Герасюта Н.Ф. Баллистика ракет. – М.: 

Машиностроение, 1970. – 244 с.  

5 Абгарян К.А., Рапопорт И.М. Динамика ракет. – М.: 

Машиностроение, 1969. – 379 с.   

6 Алешков М.Н. и др. Физические основы ракетного оружия. – М.: 

Воениздат, 1972. – 312 с. 

7 Правдин В.М., Шанин А.П. Баллистика неуправляемых 

летательных аппаратов. – Снежинск: Изд-во РФЯЦ-ВНИИТФ, 1999.- 496 с. 

8 Абгарян К.А., Рапопорт И.М. Динамика ракет. – М.: 

Машиностроение, 1969. – 379 с. 

9 Гуков В.В. и др. Основы теории полета летательных аппаратов. – 

М.: Изд-во МАИ, 1978. – 70 с.  

10 Петухов В. Г. Расчет траектории выведения ракеты-носителя: Учебно-

методическое пособие по курсовой работе. – М.: Изд-во МАИ, 20__. – 61 с. 

11 Гущин В.Н., Панкратов Б.М., Родионов А.Д. Основы устройства и 

конструирования космических аппаратов: Учеб. пособие для вузов. – М.: 

Машиностроение, 1992. – 256 с.    

12 Штернфельд А.А. Введение в космонавтику. – М.: Наука, 1974. – 240 

с.  

13 Гущин В.Н. Основы устройства космических аппаратов: учебник для 

вузов. – М.: Машиностроение, 2003. -272 с. 

14  Левантовский В.И. Механика космического полета в элементарном 

изложении. – М.: Наука, 1980. – 512 с. 

15 Сердюк В.К. Проектирование средств выведения космических 

аппаратов: учебное пособие для вузов /Под ред. А.А.Медведева. – М.: 

Машиностроение, 2009. – 504 с.  

16 Мишин В.П. и др. Основы проектирования летательных аппаратов 

(транспортные системы): учебник для технических вузов /Под ред. 

В.П.Мишина. – М.: Машиностроение, 1985. -360 с. 

17 Турчак Л.И. Основы численных методов: Учеб. пособие. – М.: 

Наука. Гл. ред. физ.-мат. лит., 1987. – 320 с. 

18 Попов Е.П. Теория линейных систем автоматического 

регулирования и управления: Учеб. пособие для втузов. – М.: Наука. Гл. ред. 

физ.-мат. лит., 1989. – 304 с.  



 
 

62 
 

19 Теория автоматического управления: Учеб. для вузов. В 2-х ч. Ч. I. 

Теория линейных систем автоматического управления / Н.А. Бабаков, А.А. 

Воронов, А.А. Воронова и др.; Под ред. А.А. Воронова. – М.: Высш. шк., 1986. 

– 367 с.  

20 Бесекерский В.А., Попов Е.П. Теория систем автоматического 

управления. – СПб.: Изд-во «Профессия», 2003. – 752 с. 

21 Втюрин В.А., Пашковский И.В. Расчет линейных и нелинейных 

систем автоматического управления: Методические указания по выполнению 

курсового проекта для всех специальностей и бакалавров. – СПб: СПбГЛТА, 

2009. – 112 с.  

22 Никульчев Е.В. Практикум по теории управления в среде MATLAB: 

Учебное пособие. – М.: МГАПИ, 2002. – 88 с. 

23 Гайдук А.Р., Беляев В.Е., Пьявченко Т.А. Теория автоматического 

управления в примерах и задачах с решениями в MatLab: Учебное пособие. -  

СПб: Издательство «Лань», 2011. – 464 с. 

24 Разоренов Г.Н. и др. Системы управления летательными аппаратами 

(баллистическими ракетами и их головными частями): Учебник для вузов. – 

М.: Машиностроение, 2003. -584 с.   

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 
 

63 
 

Приложение А. Математическое моделирование движения ракеты-

носителя 

Разработана программа и приведены расчеты в среде MatLab + Simulink 

по исследованию математической модели движения ракеты-носителя в 

плотных слоях атмосферы при выведении на орбиту. В качестве исходных 

данных для моделирования приняты данные по ракете-носителю «Союз-2»: 

Решение задания: 

В среде MatLab + Simulink разработана программа, схема которой (mdl- 

file) представлена на рис. А.1. 
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Рисунок А.1 – Схема программы моделирования движения РН в 

плотных слоях атмосфере (mdl-file) 

 

Математическое моделирование движения ЛА основывается на 

интегрировании системы дифференциальных уравнений, описывающих 

законы изменения основных параметров ЛА при движении в плотных слоях 

атмосферы в системах координат OXYZ, O1X1Y1Z1 и O1XvYvZv. OXYZ - 

начальная стартовая система координат с началом координат O → на 

поверхности Земли в точке (0,0), где 0 и 0 – широта и долгота точки 

старта, плоскость OXZ → в плоскости местного горизонта, ось OX → по 

направлению расчетной точки выведения (точки падения, взлета и т.п.) ЛА, 

ось OY → по направлению местной вертикали. O1X1Y1Z1 - связанная 

система координат с началом координат O1 → в центре масс ЛА, ось O1X1 → 
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по направлению продольной оси ЛА, ось O1Y1 → в поперечной плоскости по 

направлению оси симметрии аппарата. O1XvYvZv - скоростная система 

координат с осью OvXv → по направлению воздушного потока. Угловая 

ориентация систем координат (OXYZ) и (O1X1Y1Z1) определяется углами 

тангажа - , рысканья -  и крена - . Угловая ориентация систем координат 

(O1X1Y1Z1) и (O1XvYvZv) определяется углами атаки - , скольжения -  и 

аэродинамического угла крена - . 

Переход от начальной стартовой системы координат (OXYZ) к 

связанной системе координат (O1X1Y1Z1) может быть осуществлён с 

помощью матрицы:  







sinsinsincoscoscossincossinsinsincos

sinsincoscossincoscoscossincossinsin

sincossincoscos







A  

следующим образом: y1= А·y, где ψ, υ, γ - углы рысканья, тангажа и 

крена. А=с(γ)·в(υ)·а(ψ), где с,в,а матрицы последовательных поворотов 

вектора y на углы ψ, υ, γ. y и y1 – вектора положения в системах координат 

OXYZ и O1X1Y1Z1, соответственно.  

|cos(ψ)0-sin(ψ)| 

а = |010 |  

|sin(ψ)0 cos(ψ)| , 

| cos(υ)sin(υ)0| 

b = |- sin(υ)cos(υ)0|  

|001| , 

| 100 | 

c = | 1cos(γ)sin(γ) |  

|0 - sin(γ) cos(γ) | . 

Уравнения движения центра масс ЛА представлены в следующем виде: 

                                 m ÿ = AТ(T + AvRa) + G,   

где ÿ – вектор ускорения ЛА y={x,y,z}, T – вектор тяги маршевых двигателей 

ЛА, Ra={Xa,Ya,Za} – вектор аэродинамических сил в поточной 

с.к.(Xa=Сxa·Sm·q, Ya=Сya·Sm·q, Za=Сza·Sm·q, q=ρV2/2 – скоростной напор, 

ρ – плотность, Sm – площадь миделевого сечения, Сxa, Сya, Сza – 

аэродинамические коэффициенты, V – модуль вектора воздушной скорости), 

G – вектор силы тяготения, AТ – матрица перехода от связанной системы 

координат (с.к.) к начальной стартовой с.к., определяемая углами , и , Av - 

матрица перехода от поточной с.к. к связанной с.к., определяемая углами  и 

, m = m0 - dm t (m0 – начальная масса ЛА, dm - массовый секундный расход, 

t – текущее время полета). Вектор воздушной скорости ЛА, используемый при 

определении углов  и , вычисляется следующим образом Vv =V + W. V – 

вектор скорости ЛА, определяемый, как и текущий вектор положения ЛА – r, 

в результате интегрирования дифференциальных уравнений линейного 

движения ЛА, W – текущий вектор скорости ветра. 
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Вектор угловой скорости объекта можно представить в виде суммы 

следующих слагаемых: ω    . Проектируя это уравнение на оси 

связанной системы координат, получим кинематические соотношения: 






cossincos

coscossin

sin












z

y

x

 
Уравнения вращательного движения: 

                                                 J·ώ=Ma +Mu,   

где Mu и Ma моменты сил управления и аэродинамических сил, определяемых 

в т.ч. текущими отклонениями центров масс и давления ЛА. В расчётах 

принята экспоненциальная модель атмосферы:  = 0е-h, где  - градиент 

изменения плотности по высоте полёта ЛА-h.  

Для заданной программы движения ЛА в плотных слоях атмосферы на 

рисунке А.2 представлен график изменения тяги двигателей на участке 

выведения. 

 

 
Рисунок А.2 – График изменения тяги двигателей на участке выведения 
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Приложение Б. Математическое моделирование параметров орбиты 

выведения 

Программа моделирования движения ракеты-носителя программным 

блоком, позволяющим определять параметры орбиты выведения полезной 

нагрузки. 

Параметры орбиты выведения определяются терминальными 

параметрами движения ракеты-носителя, определяемыми следующими 

соотношениями:  

В среде MatLab + Simulink  разработана блок программы, m-file которой 

представлен на рисунке Б.1. 

 
Рисунок Б.1 – блок программа 

 

function [f]=fnomin2(q); 

Rz=6371000;muZ=3.98602*10^14; 

l=0.0;fi=1.0;az=0.0; 

q0(1,1)=q(1);q0(2,1)=q(2)+Rz;q0(3,1)=q(3); 

q0v(1,1)=q(4);q0v(2,1)=q(5);q0v(3,1)=q(6); 

u(1,1)=0;u(1,2)=0;u(1,3)=-1; 

u(2,1)=0;u(2,2)=1;u(2,3)=0; 

u(3,1)=1;u(3,2)=0;u(3,3)=0; 

a(1,1)=1;a(1,2)=0;a(1,3)=0; 

a(2,1)=0;a(2,2)=sin(1);a(2,3)=cos(1); 

a(3,1)=0;a(3,2)=-cos(1);a(3,3)=sin(1); 

b(1,1)=cos(fi);b(1,2)=sin(fi);b(1,3)=0; 

b(2,1)=-sin(fi);b(2,2)=cos(fi);b(2,3)=0; 

b(3,1)=0;b(3,2)=0;b(3,3)=1; 

c(1,1)=cos(az);c(1,2)=0;c(1,3)=-sin(az); 
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c(2,1)=0;c(2,2)=1;c(2,3)=0; 

c(3,1)=sin(az);c(3,2)=0;c(3,3)=cos(az); 

uabc=u*a*b*c;qg=uabc*q0; qgv=uabc*q0v; 

rg=sqrt(qg(1,1)^2+qg(2,1)^2+qg(3,1)^2);vg=sqrt(qgv(1,1)^2+qgv(2,1)^2+qg

v(3,1)^2);vkr=sqrt(muZ/rg); 

alf=acos((qg(1,1)*qgv(1,1)+qg(2,1)*qgv(2,1)+qg(3,1)*qgv(3,1))/rg/vg); 

c1=qg(2,1)*qgv(3,1)-qg(3,1)*qgv(2,1);c2=qg(3,1)*qgv(1,1)-

qg(1,1)*qgv(3,1);c3=qg(1,1)*qgv(2,1)-qg(2,1)*qgv(1,1); 

f1=-muZ*qg(1,1)/rg+c3*qgv(2,1)-c2*qgv(3,1);f2=-

muZ*qg(2,1)/rg+c1*qgv(3,1)-c3*qgv(1,1);f3=-muZ*qg(3,1)/rg+c2*qgv(1,1)-

c1*qgv(2,1); 

cs=sqrt(c1^2+c2^2+c3^2);fs=sqrt(f1^2+f2^2+f3^2); 

p=cs^2/muZ;e=fs/muZ;ra=p;rp=p; 

if (e<1) ra=p/(1-e);rp=p/(1+e);end; 

ap=(rp+ra)/2; 

Tz=2*pi*sqrt(ap^3/muZ); 

in=acos(c3/cs); 

om=0;if in>0 kom=-c2/(cs*sin(in));som=c1/(cs*sin(in));om=acos(kom);end; 

lr=qg(1,1)/rg;mr=qg(2,1)/rg;nr=qg(3,1)/rg;lv=qgv(1,1)/vg;mv=qgv(2,1)/vg;n

v=qgv(3,1)/vg; 

f(1)=ra; 

f(2)=rp; 

f(3)=p; 

f(4)=e; 

f(5)=in; 

f(6)=om; 

f(7)=vkr; 

 

Таблица Б.1 – Результаты моделирования параметров орбиты выведения 
Параметры движения в конце 

участка выведения  

Орбитальные параметры для условий старта: 

по широте = 60, долготе = 60, азимуту 

плоскости выведения =0 

X0=847600 ra=7042000 

Y0=226900 rp=2349000 

Z0=-1280000 e=0.4997 

Vx0=3226 i=2.541 

Vy0=-288.9 =0.843 

Vzo=-4723 Tзв=3202 
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Приложение В. Динамические и частотные характеристики САУ 

Задана передаточная функция САУ  

 

w=(2*p^2-3*p)/(9*p^3+3*p^2+2*p+4) 

 

Найдем ее динамические и частотные характеристики.  

1. Создадим LTI-объект с именем w, для этого выполним:  

 

>> p=tf('p') 

>> w=(2*p^2-3*p)/(9*p^3+3*p^2+2*p+4) 

 

Transfer function: 

 

2 p^2 - 3 p 

----------------------- 

9 p^3 + 3 p^2 + 2 p + 4 

 

2. Найдем полюса и нули передаточной функции с использованием 

команд pole, zero. 

 

 
3. Построим переходную функцию командой step(w). Результат ее 

выполнения приведен на рис. 2.16. 
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Рисунок 2.16 - Переходная функция h(t) 

 

4. Построим импульсную переходную функцию командой impulse(w). 

Результат показан на рис. 2.17. 

 
Рисунок 2.17 - Импульсная переходная функция 

 

5. Диаграмму Боде получим, используя команду bode(w) – рис. 2.18. 

 
Рисунок 2.18 - Логарифмические частотные характеристики 

 

6. Определим частотный годограф Найквиста, выполнив команду 

nyquist(w) – рис. 2.19. 
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Рисунок 2.19 - Частотный годограф 
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Приложение Г. Таблица стандартной атмосферы Земли 

Высота, м Давление, Па Плотность, кг/м
3
 Скорость звука, м/с Температура, °С 

-5000 177761.11 1.931107 346.94191 47.526 

-4500 168481.05 1.8491067 345.17662 44.271 

-4000 159590.99 1.7697064 343.40225 41.016 

-3500 151090.94 1.6930061 341.61976 37.763 

-3000 142970.89 1.6189058 339.82737 34.509 

-2500 135200.84 1.5473056 338.02603 31.256 

-2000 127780.8 1.4782053 336.2156 28.004 

-1500 120690.75 1.4114051 334.39536 24.752 

-1000 113930.71 1.3470049 332.56573 21.501 

-500 107470.67 1.2849046 330.72598 18.25 

0 101325.63 1.2250044 328.87651 15 

500 95461.596 1.1673042 327.01657 11.75 

1000 89876.561 1.111704 325.14658 8.501 

1500 84559.527 1.0581038 323.26577 5.252 

2000 79501.496 1.0066036 321.37453 2.004 

2500 74691.466 0.95695346 319.4721 -1.244 

3000 70121.437 0.90925328 317.55886 -4.491 

3500 65780.41 0.86340312 315.63462 -7.737 

4000 61660.385 0.81935296 313.69798 -10.984 

4500 57752.36 0.77704281 311.75051 -14.229 

5000 54048.337 0.73643266 309.7908 -17.474 

5500 50539.315 0.69747252 307.81862 -20.719 

6000 47217.294 0.66011239 305.83433 -23.963 

6500 44075.275 0.626 303.83708 -27.207 

7000 41105.256 0.59002213 301.82724 -30.45 

7500 38299.239 0.55719201 299.80392 -33.693 

8000 35651.222 0.5257919 297.76749 -36.935 

8500 33154.207 0.49576179 295.71766 -40.176 

9000 30800.192 0.46706169 293.65353 -43.417 

9500 28584.178 0.43966159 291.57479 -46.658 

10000 26499.165 0.4135115 289.48177 -49.898 

10500 24540.153 0.3885714 287.37416 -53.137 

11000 22699.142 0.36480132 285.25097 -56.376 

11500 20984.131 0.33743122 285.16938 -56.5 

12000 19399.121 0.31194113 285.16938 -56.5 

12500 17934.112 0.28838104 285.16938 -56.5 

13000 16579.103 0.26660096 285.16938 -56.5 

13500 15327.096 0.24646089 285.16938 -56.5 

14000 14170.088 0.22786082 285.16938 -56.5 

14500 13100.082 0.21066076 285.16938 -56.5 

15000 12111.076 0.1947607 285.16938 -56.5 

16000 10352.065 0.1664706 285.16938 -56.5 

17000 8849.7552 0.14230051 285.16938 -56.5 

18000 7565.2472 0.12165044 285.16938 -56.5 

19000 6467.4403 0.10400038 285.16938 -56.5 

20000 5529.3345 0.088910321 285.16938 -56.5 

21000 4728.9295 0.075715274 285.78144 -55.569 

22000 4047.5252 0.064510233 286.43283 -54.576 

23000 3466.8216 0.055006199 287.08273 -53.583 

24000 2971.7185 0.04693817 287.73117 -52.59 
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Высота, м Давление, Па Плотность, кг/м
3
 Скорость звука, м/с Температура, °С 

25000 2549.2159 0.040084145 288.3775 -51.598 

26000 2188.3136 0.034257124 289.02239 -50.606 

27000 1879.9117 0.029298106 289.66584 -49.614 

28000 1616.1101 0.025076091 290.30721 -48.623 

29000 1390.4087 0.021478078 290.94717 -47.632 

30000 1197.0075 0.018410067 291.58573 -46.641 

31000 1031.2064 0.015792057 292.2229 -45.65 

32000 889.06555 0.013555049 292.85803 -44.66 

33000 767.30479 0.011573042 294.44497 -42.177 

34000 663.41414 0.009887436 296.20531 -39.407 

35000 574.59358 0.008463431 297.95525 -36.637 

36000 498.52311 0.007257926 299.69435 -33.868 

38000 377.13235 0.005366619 303.14137 -28.332 

40000 287.14179 0.003995714 306.54719 -22.8 

42000 219.96137 0.002994811 309.91316 -17.272 

44000 169.49106 0.002258908 313.24116 -11.747 

46000 131.34082 0.001714206 316.5324 -6.225 

48000 102.29064 0.001316705 318.73338 -2.5 

50000 79.779498 0.001026904 318.73338 -2.5 

52000 62.214388 0.000805623 317.77864 -4.119 

54000 48.337301 0.000639012 314.5094 -9.626 

56000 37.362233 0.000504452 311.20702 -15.131 

58000 28.723179 0.000396271 307.87166 -20.632 

60000 21.958137 0.000309681 304.50223 -26.129 

65000 10.929068 0.000163211 295.91942 -39.858 

70000 5.2209326 8.28E-05 287.0945 -53.565 

75000 2.3881149 3.99E-05 279.6864 -64.751 

80000 1.0524066 1.85E-05 273.05856 -74.511 

85000 0.44568278 8.22E-06 266.27566 -84.257 

90000 0.18359114 3.42E-06 264.84595 -86.28 

95000 0.075966474 1.39E-06 265.94207 -84.73 

100000 0.0320112 5.60E-07 270.60132 -78.07 

110000 0.007104244 9.71E-08 300.14365 -33.15 

120000 0.002538216 2.22E-08 367.5994 86.85 

130000 0.001250508 8.15E-09 419.6961 196.12 

140000 0.000720284 3.83E-09 458.32551 286.48 

150000 0.000454223 2.08E-09 487.97964 361.24 

160000 0.000303952 1.23E-09 511.23269 423.14 

170000 0.000212101 7.82E-10 529.72378 474.42 

180000 0.000152711 5.19E-10 544.57328 516.92 

190000 0.000112661 3.58E-10 556.53518 552.01 

200000 8.47E-05 2.54E-10 566.36293 581.41 

210000 6.48E-05 1.85E-10 574.35241 605.69 

220000 5.01E-05 1.37E-10 580.90592 625.86 

240000 3.11E-05 7.86E-11 590.74759 656.58 

260000 1.99E-05 4.74E-11 597.46369 677.84 

280000 1.31E-05 2.97E-11 602.08235 692.6 

300000 8.77E-06 1.92E-11 605.27212 702.86 

320000 5.98E-06 1.26E-11 607.48511 710.01 

340000 4.13E-06 8.50E-12 609.0248 715 

360000 2.89E-06 5.81E-12 610.10242 718.5 

380000 2.04E-06 4.01E-12 610.85562 720.95 
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Высота, м Давление, Па Плотность, кг/м
3
 Скорость звука, м/с Температура, °С 

400000 1.45E-06 2.80E-12 611.38692 722.68 

450000 6.45E-07 1.18E-12 612.12014 725.07 

500000 3.02E-07 5.22E-13 612.4328 726.09 

550000 1.51E-07 2.38E-13 612.56456 726.52 

600000 8.21E-08 1.14E-13 612.61971 726.7 

650000 4.89E-08 5.71E-14 612.64422 726.78 

700000 3.19E-08 3.07E-14 612.65647 726.82 

750000 2.26E-08 1.79E-14 612.6626 726.84 

800000 1.70E-08 1.14E-14 612.6626 726.84 

850000 1.34E-08 7.82E-15 612.66566 726.85 

900000 1.09E-08 5.76E-15 612.66566 726.85 

950000 8.98E-09 4.45E-15 612.66566 726.85 

1000000 7.51E-09 3.56E-15 612.66566 726.85 

  

 

 


