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Предлагается нестандартный подход к реализации терминального наведения уже на ранних участ-

ках полёта ракет-носителей, в плотных слоях атмосферы. Обосновываются баллистические аспекты воз-
можности реализации такого наведения и предлагается технология программирования движения, обес-
печивающая сокращение размеров полей падения отделяющихся частей при реализации терминального 
метода наведения ракет-носителей в плотных слоях атмосферы. 

 
Метод наведения, краевая задача, ракета-носитель, поля падения отделяющихся частей, програм-

ма управления. 
 

1. Формулировка задачи 
Методы наведения, используемые в 

системах управления (СУ) современных 
ракет-носителей (РН) космических аппа-
ратов (КА), в значительной степени опре-
деляют эффективность их запусков. Од-
нако исторически сложившаяся в Россий-
ской Федерации ориентация на использо-
вание полей падения отделяющихся частей 
(ППОЧ) в Республике Казахстан приводит 
к существенным расходам на арендуемые 
территории. 

Проведённый анализ территорий, 
выделенных под поля падения отделяю-
щихся частей РН и для космодрома «Бай-
конур», показал, что такие поля занимают 
значительные площади. Космодром «Бай-
конур» занимает площадь около 7000 км2, 
а под поля падения ОЧ РН в Центральных 
и Северо-Казахстанских областях отчуж-
дена территория площадью более 40000 
км2. Поэтому актуальной представляется 
задача сокращения размеров ППОЧ на ос-
нове совершенствования методов наведе-
ния. 

Основу всех современных терми-
нальных методов наведения (ТМН) со-
ставляют прогноз вектора концевых усло-
вий [1], соответствующих текущему по-
ложению РН в пространстве при выбран-
ной структуре программы управления, и 
пересчёт невязок отклонений точек паде-

ния в поправки к параметрам этой про-
граммы. Технологии решения этих задач в 
настоящее время достаточно хорошо от-
работаны [2], однако на участке полёта РН 
в плотных слоях атмосферы из-за ограни-
чений по аэродинамическим нагрузкам 
имеют место существенные трудности. На 
ряде РН реальный переход на терминаль-
ное наведение осуществляется только по-
сле выхода из плотных слоев атмосферы. 
Очевидно, что это приводит к увеличению 
рассеивания точек падения отделяемых 
частей ступеней. 

Таким образом, необходимо разра-
ботать новые технологии решения крае-
вых баллистических задач (КБЗ) и подход 
к реализации терминального наведения 
уже на ранних участках полёта РН, т.е. 
при полете в плотных слоях атмосферы. 

2. Обоснование возможности реализа-
ции терминального наведения РН на 
всей протяженности активного участка 

траектории 
Рассмотрим типовую «гибкую» [1] 

программу управления РН – программу 
тангажа (рис. 1), описываемую выражени-
ем 

[ ])()( 11 −− −+= iii tWtWbϑϑϑ ,            (1) 

где  
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ϑ
ib  – коэффициент аппроксимации про-

граммы управления; 
W(t) – продольная кажущаяся скорость 

РН в момент времени t. 
Выражение для угла рыскания в 

этом случае получается заменой в (1) пе-
ременной ϑ на ψ. 

В связи с известным свойством гиб-
ких (параметрических) программ (имеют-
ся в виду программы тангажа и рыскания) 
обеспечивать более узкую «трубку траек-
торий» [1] целесообразно использовать 
именно этот класс программ. В качестве 
параметра программ предлагается при-
нять значение продольной кажущейся 

скорости РН. Это обусловлено наличием 
возможности синтеза алгоритмов для рас-
чёта составляющих кажущейся скорости и 
кажущегося пути в проекциях на оси на-
чальной гироскопической системы коор-
динат (НГСК), представленных ниже, в 
совокупности со специальным методом 
интегрирования, предложенным в [2]. Это 
обеспечивает значительное повышение 
быстродействия алгоритмов прогноза фа-
зовых координат РН в момент достижения 
конечных условий. 

 

 

ϑ          дозвуковой участок 
                                                                             сверхзвуковой 
                                                                             участок 
 
 
 
 
 
 
 

0 W(t), t  
t 

 
Рис. 1. «Гибкая» программа тангажа 

 

На графике (рис.1) выделены четыре 
фрагмента «атмосферной» части про-
граммы тангажа. Проекции кажущейся 
скорости на оси Xн и Yн  НГСК определя-
ются из выражений 

;sinsin 0
ϑ

ϑϑ
b

W t
Xн

−
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,coscos 0
ϑ

ϑϑ
b

W t
Yн

−
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где bϑ –  коэффициент программы управ-
ления. 

По известному начальному или ко-
нечному значению программного угла (ϑ0 

или ϑt) однозначно (с учётом знаков, тре-
буемых для реализации программного 
движения приращений кажущейся скоро-
сти ∆WXн и ∆WYн) аналитически опреде-
ляются все остальные параметры про-
граммы, поскольку теперь 

Xн

t

W
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Тогда:  
α2 = ϑ2 - θ2 , α3 = ϑ3 - θ3,          (4) 

где  
α2 и α3 – значения углов атаки в мо-

менты времени t2 и t3, соответственно 
(рис.  1); 

θ2 и θ3 – углы наклона вектора скорости 
в моменты времени t2 и t3, соответственно. 

Угол α2 здесь является параметром, 
которым можно управлять на этапе подго-
товки данных на пуск РН, а α3 – ограни-
чение по углу атаки, накладываемое на 
выбор программы управления, обеспечи-
вающее приемлемые поперечные пере-
грузки. 

2.1 Определение параметров программы 
тангажа на участке сверхзвукового  

полёта 
Для решения этой задачи не требу-

ется разрабатывать специальную модель 
движения. Дополним типовой алгоритм 
решения навигационной задачи. В ней 
вычисляются кинематические параметры 
движения на момент времени tj: 

( ) jj tVV
→→

=  и ( ) jj tRR
→→

= . 
Если командно-измерительные при-

боры (КИП), используемые в СУ, вклю-
чают акселерометры, то в состав извест-
ных данных входит также вектор кажуще-
гося ускорения  

( ) 
..

jj tWW
→→

= . 
В случае построения КИП на основе 

гироинтеграторов не составляет труда оп-

ределение jW
.

→
 путём дифференцирования 

кажущейся скорости Разумеется, для это-
го следует использовать методы числен-
ного дифференцирования, предусматри-
вающие сглаживание исходной информа-
ции. Так как в состав алгоритмов навига-
ции входит модуль вычисления вектора 
гравитационного ускорения 

[ ]  




=

→→→

jj tRgg ,  

можно включить в состав известных ве-
личин вектор ускорения  

 
..

jjj gWV
→→→

+= . 
Окончательно примем в качестве 

исходной информации для определения 
программы тангажа перечисленные выше 
данные после пересчёта кинематических 
параметров в относительную систему ко-
ординат. Под таким пересчётом будем по-
нимать учёт составляющих переносной 
скорости и ускорения, но с обеспечением 
записи всех векторов в проекциях на оси 
начальной гироскопической системы ко-
ординат. 

Тогда:  

осНГСК RVV
rrrr

×Ω−= , Зос RRR
rrr

−= ,  

а проекции векторов НГСКR
r

 и R
r

 совпадут. 
Заметим, что здесь  

Ω
r

=Ω 0Ω
r

, а 0Ω
r

=|| l,m,n||т,  
где l, m и n – соответствующие элементы 
матрицы направляющих косинусов 
Mxс←X(A0,B0,L0), а именно:  

l = cos A0 cos B0,  
m = sin B0,  
n =  - sin A0 cos B0. 

Поэтому в скалярной форме можно 
вычислить проекции относительной ско-
рости на оси инерциальной системы коор-
динат: 

Vx
* = Vx + Ω (n y – m z); 

Vy
* = Vy + Ω (l z – n x); 

Vz
* = Vz + Ω (m x – l y). 

Символ «*» указывает на пересчёт 
параметров движения в относительные 
величины. 

С учётом изложенных особенностей 
записи кинематических параметров отно-
сительного движения в проекциях на оси 
инерциальной системы координат (НГСК) 
имеем: 

•
*
xV = 

•

xV + Ω(n Vy – m Vz); 
•
*
yV = 

•

yV + Ω(l Vz – n Vx); 
•
*
zV = 

•

zV + Ω(m Vx – l Vy). 
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2.2 Математическая постановка  
задачи 

Математическая постановка задачи 
выбора программы на участке сверхзву-
кового полёта может быть сформулирова-
на следующим образом.  

Заданы: 

1) начальные условия **   ,, jjj VRt
→→

  

и параметры jjj WWV
→→→

, ,
.

*

.

; 
2) ограничения: 

α<αmax,  
β<βmax;  

3) структура «гибкой» программы 
управления: 

ϑ = ϑi-1 + ϑ
ib  [W(t) - W(ti-1)], 

ψ = ψi-1 + ψ
ib  [W(t) - W(ti-1)]. 

Требуется определить  
{ti, ϑ

ib , ψ
ib , ϑi},  

где i – номер шага интегрирования урав-
нений движения. 

2.3 Алгоритм пересчёта кинематиче-
ских параметров в относительную 

систему координат 
Алгоритм получается значительно 

проще для реализации на борту, если его 
разработать для векторов относительной 
скорости и радиуса-вектора центра масс 
(ЦМ), проекции которых рассматривают-
ся относительно осей абсолютной СК. 
Удобнее всего использовать для этого 
геоцентрическую начальную гироскопи-
ческую систему координат (ГНГСК). Для 
получения ГНГСК оси НГСК параллельно 
самим себе смещаются в центр Земли (на 
практике в настоящее время такие СК 
широко применяются). 

В начальной точке параметры ϑi-1, 
ψi-1, ϑ

ib , ψ
ib  не известны. Как показано 

выше, они могут быть найдены из соот-
ношений 

i

i
i

W
b .

.
ϑϑ −= ,        

.

. .i
i

i

b
W

ψ ψ
= −

          
(5) 

Задача сводится к определению зна-

чений требуемых угловых скоростей i

.

ϑ  и 

i

.

ψ , обеспечивающих одинаковый разво-
рот в пространстве векторов продольной 
оси РН и относительной скорости с учё-
том того обстоятельства, что в начале раз-
ворота соотношение (4) выполнено, т.е. 
указанные векторы совпадают (рис. 2). 

 

 

 

 

 

 

Рис. 2. Выбор программ на участке сверхзвуковых скоростей 
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Из рис. 2 следует:  

22
  

ZX

Y

VV
Vtg

+
=ϑ ,  

X

Z

V
Vtg −=  ψ  .                                    (6) 

 
 

Дифференцируем по времени и уп-
рощаем обе части каждого из соотноше-
ний (6). Находим из них соотношения для 

расчёта угловых скоростей 
.

ϑ&  и 
.

ψ& .  
В результате упрощений имеем 
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V

V
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X

Z
i V
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Для увеличения шага интегрирова-

ния имеет смысл оценить, насколько из-
менятся углы α и β за шаг прогноза дви-
жения h, если на всём протяжении шага 
интегрирования считать производные от ϑ 
и ψ постоянными на этом шаге. Очевидно, 
что можно скорректировать эти произ-
водные таким образом, чтобы уменьшить 
отклонения значений углов атаки α и 
скольжения β на каждом шаге от их про-
граммных значений. Для этого запишем 
выражения программных значений )(tϑ и 

)(tψ  в виде 
τϑϑϑ ϑ ⋅⋅+= iii Kt &

0)( , 
τψψ ⋅= )()( tt ii & , 

где 0itt −=τ . 
Здесь Kϑ - эмпирически подбирае-

мый параметр согласования, который в 
процессе подготовки данных на пуск при-
нимается постоянным для каждого запус-
ка. Для современных РН со средней тяго-
вооружённостью можно рекомендовать 

секТВ  4=τ . 

3. Предлагаемые технологии решения 
КБЗ доставки ОЧ РН с ТМН  
в заданные районы падения  

в интересах сокращения размеров  
отчуждаемых территорий 

Новую технологию решения крае-
вых баллистических задач доставки ОЧ 
РН с ТМН в заданные районы падения, 
направленную на сокращение размеров 

отчуждаемых территорий, предлагается 
реализовать на основе применения адап-
тивных к изменению конструктивных па-
раметров РН математических моделей 
движения. Будем называть их унифициро-
ванными математическими моделями 
движения (УММД) [3]. 

Для разработки УММД предлагается 
технология моделирования полёта РН, 
позволяющая достичь высокой 
оперативности при вполне приемлемой 
точности расчёта параметров движения. 
Суть разработанной технологии состоит в 
том, что для каждого конкретного типа 
РН по общепринятым моделям, исполь-
зуемым при решении краевых задач и 
расчёте параметров номинальной траек-
тории, предварительно рассчитывается 
зависимость от времени продольной 
кажущейся скорости Wx1(t). Далее для ку-
сочно-линейной программы управления 
(при необходимости содержащей парабо-
лические фрагменты) рассчитывается тра-
ектория полёта первой ступни. 

Траектория разбивается на 10-15 
участков (в зависимости от тяговоору-
жённости РН). На каждом из них зависи-
мость Wx1(t) аппроксимируется таким 
образом, чтобы компоненты произведения 
вектора продольного кажущегося ускоре-
ния на направляющие косинусы, проеци-
рующие его на оси инерциальной системы 
координат (НГСК), допускали получение 
первого и второго интегралов по времени 

(7) 
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в аналитическом виде. В этом случае 
применение специального численно-
аналитического метода интегрирования 
(достаточно подробно изложенного в [3]) 
позволяет решать систему дифференци-
альных уравнений движения (СДУД) на 
активном участке траектории (АУТ) с ша-
гом интегрирования всего в 2-3 раза 
меньшим, чем шаг, традиционно исполь-
зуемый для решения СДУД на пассивном 
участке траектории (ПУТ). 

Одновременно с этим при модели-
ровании движения РН вместо большого 
количества таблично задаваемых пара-
метров (таблиц изменения секундного 
расхода топлива, аэродинамических ха-
рактеристик, параметров модели атмо-
сферы и т.п.) можно использовать унифи-
цированную модель со значительно 
меньшим количеством параметров, кото-
рые являются обобщением основных про-
ектных параметров [4]. Целесообразно 
при этом выполнять интегрирование 
уравнений движения с шагом, на 1-2 по-
рядка превышающим традиционно при-
меняемый шаг для решения данного клас-
са задач. 

Рассмотренный подход к моделиро-
ванию движения РН позволяет обосновать 
новые технологии оперативного решения 
целого ряда прикладных задач, связанных 
с многократным повторением решения 
прямой баллистической задачи: 
ó наведения современных РН и балли-

стических ракет (БР) с нелинейным про-
гнозом параметров конца траектории вы-
ведения (что позволяет повысить адекват-
ность прогноза полёта РН на оставшемся 
до отделения соответствующей ОЧ интер-
вале времени); 
ó приближённой оперативной оценки 

рассеивания отделяющихся частей РН или 
БР; 
ó оперативного оценивания областей 

досягаемости баллистических объектов 
различного назначения. 

Очень важно, что численные значе-
ния ООПП в интегрированной форме по-
зволяют представить информацию об 

энергетических возможностях каждой 
ступени конкретной РН, однако структура 
использующих эти параметры УММД ос-
таётся неизменной (она сводится к огра-
ниченному количеству аналитических ал-
горитмов, позволяющих моделировать 
изменение во времени параметров кажу-
щегося движения). Это позволяет модели-
ровать полёт на АУТ различных ступеней 
различных РН по единым алгоритмам, 
формируемым из универсальных блоков 
подобно трансформерам. Очевидно, что 
возможности УММД, в целом, далеко вы-
ходят за рамки решения задачи сокраще-
ния размеров районов падения ОЧ РН [5]. 

На основе применения УММД пер-
спективные технологии решения КБЗ дос-
тавки ОЧ РН с ТМН включают следую-
щие этапы: 
ó использование наведения ОЧ РН по 

вектору требуемой скорости с нелиней-
ным прогнозом КУ, когда вместо частных 
баллистических производных использу-
ются частные производные dVx/dpi, где 
pi, - параметры программ управления (для 
УММД указанные частные производные 
выражаются через аналитические выра-
жения, что обеспечивает быструю и высо-
коточную коррекцию управляющих пара-
метров при решении краевой задачи); 
ó расчёт ПУТ с заменой переменной 

интегрирования (не по времени, а по вы-

соте 

.
h

dt
dq

dh
dq /=

) с переменным шагом. 
При этом «цепочка» оптимальных значе-
ний шага интегрирования на ПУТ рассчи-
тывается при подготовке данных на пуски 
и задаётся в ПЗ; 
ó динамическое уточнение аэродина-

мических характеристик ОЧ ступеней по 
мере накопления статистических данных 
по каждому РН. 

Особого внимания заслуживает в 
рассматриваемом подходе работоспособ-
ность модернизируемых таким образом 
методов наведения даже при возникнове-
нии некоторых нештатных ситуаций. 

Для реализации перспективных тех-
нологий решения КБЗ доставки ОЧ РН с 
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ТМН необходимо разработать алгоритм 
расчёта траекторий на основе аппроксима-
ции обобщённых проектных параметров и 
программы управления. 

4. Алгоритм расчёта траектории полёта 
первой ступени на основе предлагаемой 

модификации метода наведения  
Существующие методы наведения 

БР и РН [5] основаны на линеаризации 
конечных условий в зависимости от 
управляющих параметров. В связи с этим 
перспективными являются исследования 
по построению алгоритмов наведения на 
базе нелинейного прогнозирования дви-
жения РН. Особый интерес представляет 
разработка алгоритма расчёта траекторий 
с использованием аналитических зависи-
мостей для продольной кажущейся скоро-
сти WX1(t) и программы тангажа (как жё-
сткой )(tϑ , так и гибкой )( 1XWϑ , т.к. та-
кие зависимости уже много лет использу-
ются в качестве программ управления тя-
гой и угловой ориентацией ЛА). 

В качестве исходных данных при-
нимаются табличные функции WX1(t) и 

)(tϑ  (или )( 1XWϑ ), полученные на основе 
моделирования полёта РН по эталонной 
математической модели движения. Пред-
ставим значение продольной кажущейся 
скорости в некоторый момент времени t 
как сумму её начального значения на мо-
мент времени t0<t и её приращения за ин-
тервал времени 0tt −=τ : 

∫+=∆+=
t

t
XXXXX dttWtWWtWtW

0

1011011 )()()()()( &τ  .(8) 

Анализ характера поведения функ-
ции )(1 tWX

& позволяет разбить табличную 
функцию WX1(t) на характерные интерва-
лы, получив, таким образом, ряд функций 

)(1 τiXW∆ , где i = 1,..,n – номер интервала. 
Для аппроксимации приращений про-
дольной кажущейся скорости после вы-
полненных для различных РН и БР иссле-
дований в качестве базисных были вы-
браны логарифмическая и квадратичная 
функции. 

Таблица 1. Аппроксимация целевой функции нелинейным методом наименьших  
квадратов 

 
Аппроксимация на каждом из ин-

тервалов осуществляется на основе мето-
да наименьших квадратов. Минимизация 
логарифмических целевых функций осу-
ществляется с использованием нелиней-
ного метода наименьших квадратов, по-
зволяющего определить коэффициенты Uk 
и Tk. Затем из всех типов, возможных для 
данного участка аппроксимаций, выбира-
ется та, которая обеспечивает наименьшее 
максимальное отклонение полученной 
функции от номинальных значений ка-

жущейся скорости в узловых точках. Ана-
логичным образом производится подбор 
аналитических зависимостей и для про-
граммы тангажа. В этом случае в качестве 
ориентира для выбора интервалов аппрок-
симации удобно использовать график таб-
личной зависимости )(tϑ , а в качестве ба-
зисных рассматривать линейную и пара-
болическую зависимости. Реализованная 
на языке Delphi программа позволила по-
лучить аппроксимации кажущейся скоро-
сти и угла тангажа для нескольких вари-

№ 
п/п Вид зависимости Целевая функция для каждого интер-

вала аппроксимации Базисная функция 

1 Логарифмиче-
ская ∑

=
















−+∆=

N

k k

k
kk T

UWxQ
1

2

11 1ln τ  







−−=∆

k
kkx

T
UW τ1ln1  

2 Параболическая [ ]∑
=

+−∆=
N

k
kkkk TUWxQ

1

22
12 )( ττ  2

1 ττ kkk TUWx +=∆  
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антов эталонных траекторий с погрешно-
стью, не превышающей 2 м/с по кажу-
щейся скорости и 0,2º по тангажу. В об-
щем случае полученные интервалы аппрок-
симации кажущейся скорости и программы 
тангажа не совпадают, поэтому далее осу-
ществляется их «наложение» друг на друга 
и пересчёт обобщённых параметров для 
возникающих при их наложении дополни-

тельных интервалов по простым алгебраи-
ческим формулам. 

Далее на основе аналитических вы-
ражений для продольной кажущейся ско-
рости и программы тангажа на каждом из 
объединённых участков вычисляются 
проекции приращения вектора )(1 τXW∆  и 
кажущегося пути на оси геоцентрической 
начальной гироскопической системы ко-
ординат: 

 

1
0

1
0

1
0

( ) cos ( ) cos ( ) ,

( ) sin ( ) ,

( ) cos ( ) sin ( ) ,

к н

к н

к н

t t

XНГ X

t t

YНГ Y

t t

ZНГ Z

W W d

W W d

W W d

τ ϑ τ ψ τ τ

τ ϑ τ τ

τ ϑ τ ψ τ τ

−

−

−

∆ = ⋅ ⋅

∆ = ⋅

∆ = − ⋅ ⋅

∫

∫

∫

&

&

&

 

0

0

0

( ) ,

( ) ,

( ) .

к н

к н

к н

t t

XНГ XНГ

t t

YНГ YНГ

t t

ZНГ ZНГ

S W d

S W d

S W d

τ τ

τ τ

τ τ

−

−

−

∆ = ∆

∆ = ∆

∆ = ∆

∫

∫

∫

  (9) 

 
Данные интегралы вычисляются 

аналитически с использованием извест-
ных специальных функций. Для различ-
ных математических моделей такими 
функциями могут быть интегральные си-
нус и косинус или интегралы Френеля. 
Встречаются (реже) другие частные слу-

чаи и варианты решения без использова-
ния специальных функций. В соответст-
вии с модифицированным методом интег-
рирования Нюстрёма [3] траектория полё-
та на активном участке рассчитывается по 
следующему алгоритму: 

 

1 0
2

2 0 0 0 1
2

3 0 0 0 2

0 1 2 3

0 1 2 2

[ ( )],

[ 1/ 2 , 1/ 2 1/ 8 ( / 2)],

[ , 1/ 2 ( )],

1/ 6 ( 4 );
(1/ 6 1/ 3 ); .

g g R t
g g t h R hV h g S h
g g t h R hV h g S h

V V W h g g g
R R S hV h g g h t t

 =


= + ⋅ + ⋅ + ⋅ + ∆
 = + + + ⋅ + ∆

= + ∆ + ⋅ + +

= + ∆ + + ⋅ + ⋅ = −

  (10) 

Предлагаемый полуаналитический 
(с учётом наличия аналитических выра-
жений для вычисления W

r
∆  и S

r
∆ ) метод 

интегрирования уравнений движения БР 
или РН открывает широкие возможности 
для реализации метода терминального на-
ведения даже на участках полёта в плот-
ных слоях атмосферы. Он позволяет про-
изводить интегрирование с крупным ша-
гом, равным интервалу аппроксимации 
продольной кажущейся скорости (порядка 
10 секунд), и использовать при этом отно-
сительно несложные аналитические зави-

симости в сочетании с широко известны-
ми специальными функциями, что не тре-
бует значительных затрат вычислитель-
ных ресурсов БЦВМ. Кроме того, метод 
может быть пригоден для математическо-
го моделирования траекторий вновь раз-
рабатываемых или уже существующих 
РН, для которых имеется неопределён-
ность по некоторым проектным парамет-
рам. Такая ситуация характерна при про-
ведении анализа потенциальных возмож-
ностей зарубежных БР или РН рассматри-
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ваемого класса либо на этапе проектиро-
вания отечественных средств. 

В перспективе планируется разра-
ботка алгоритмов уточнения обобщённых 
параметров по результатам анализа теле-
метрической информации. Это может ока-
заться весьма полезным для анализа ре-
зультатов лётных испытаний РН. 

Таким образом, представляется воз-
можным использование рассмотренных 
алгоритмов для реализации терминально-
го наведения РН на участке полёта в 
плотных слоях атмосферы. Для проверки 
реализуемости такой возможности осуще-
ствлялось имитационное моделирование. 
АУТ первой ступени РН разбивался на 
фрагменты, обеспечивающие возмож-
ность интегрирования системы диффе-
ренциальных уравнений движения по ал-
горитму (10) за один шаг интегрирования. 
С помощью датчика случайных чисел 
«зашумлялись» ООПП, что приводило к 
соответствующей имитации «возмуще-
ния» составляющих векторов кажущихся 
параметров движения на каждом таком 
участке, т.е. к имитации формирования 
трубки траекторий (рис. 3). На рисунке 
отображается характер изменения условных 
«текущих» отклонений точки падения, обу-

словленных имитируемыми возмущениями 
кинематических параметров движения. 
Здесь ∆L – отклонения по дальности, со-
ответствующие имитируемым возмуще-
ниям (вычислялись прямым расчётом пас-
сивных участков траектории). 

На рис. 4 отображается характер из-
менения той части отклонений точек па-
дения по дальности ∆Lкомп, которая ком-
пенсируется в результате управляемого 
отклонения угла атаки (в пределах типич-
ного ограничения ∆α < 1.50). В связи с 
практически симметричным характером 
отклонений с противоположными знаками 
отображаются только положительные 
значения компенсируемых отклонений. 
Видно, что большую ось эллипса рассеи-
вания можно сократить почти на 3 км 
(±1.5 км) или на 7.5 %. Следует отметить, 
что величина уменьшения района падения 
существенно зависит от принятой модели 
рассеивания. Так что представленные 
цифры всего лишь иллюстрируют работо-
способность рассмотренного подхода, но 
не предназначены для выводов о возмож-
ностях реального сокращения районов па-
дения. 

∆L, м 

 
Рис. 3. Результаты статистического моделирования 
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∆Lкомп, м 

 t 
Рис. 4. Оценка величины уменьшения большой оси эллипса рассеивания 

 
Таким образом, в работе предложен 

подход к реализации терминального наве-
дения уже на ранних участках полёта РН, 
т.е. при полёте в плотных слоях атмосфе-
ры. При этом соблюдение ограничений, 
накладываемых на этом участке, обеспе-
чивается за счёт непосредственного 
управления углами атаки и скольжения. 
Обосновываются баллистические аспекты 
возможности реализации такого управле-
ния и предлагается технология програм-
мирования движения, обеспечивающая 
сокращение размеров ППОЧ при реализа-
ции терминального метода наведения РН 
в плотных слоях атмосферы. 

Ожидаемый эффект – сокращение 
размеров ППОЧ, как следствие – сокра-
щение затрат на арендную плату за ис-
пользование полей падения. 

Работа выполнена при финансовой 
поддержке Российского фонда фундамен-
тальных исследований, проект № 09-08-
00750-а. 
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An unconventional approach to the realization of terminal targeting even at the early stages of flight of 
carrier rockets, i.e. – during the flight in the Earth atmosphere is proposed. Ballistic aspects of the possibility of 
such targeting are justified and a technology of motion programming is proposed. This technology provides the 
reduction of the drop area of separating parts during the realization of the terminal method of targeting carrier 
rockets in the Earth atmosphere. 
 

Method of targeting, boundary problem, carrier rocket, of drop separating parts area, control program. 
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