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При построении адаптивных систем
управления объектами ракетно-космической
техники с двухкомпонентными жидкостны-
ми ракетными двигателями малой тяги (ЖРД
МТ) в контуре управления возникает пробле-
ма, связанная с неидеальностями импульсных
режимов включения. С точки зрения дина-
мики движения космического аппарата (КА),
подлежат изучению и учету следующие не-
идеальности тягового импульса двигателей:

- временные запаздывания при запуске
и останове двигателя;

- наличие импульса выхода на режим
установившейся тяги;

- наличие импульса последствия тяги;
- тепловое и массовое взаимодействие

импульсов тяги двигателя на высоких часто-
тах включения.

1. Основные предположения о характере
процессов в системе ориентации
Для моделирования процесса функци-

онирования ЖРД МТ в системе ориентации
(СО) и выявления влияния особенностей его
тягового импульса на динамику КА достаточ-
но рассмотреть одноканальную систему. В
этом случае дифференциальное уравнение
угловых движений КА запишется в виде
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где my = My /Jх;  тв = Mв /Jх;
Мв - возмущающий внешний момент;
Му = R ⋅ l - управляющий момент; R - тяга; l -
плечо; Jх - момент инерции относительно свя-
занной оси х.

Предположим, что СО снабжена датчи-
ками угла и угловой скорости, которые име-
ют характеристики, приведенные в [3, 4].

Уравнение датчика угла имеет вид:
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Здесь ϕk  - коэффициент усиления датчикаа
угла, Uϕ - выходной сигнал датчика угла,
ϕтах - координата диапазона линейности дат-
чика.

Таким образом, выходная характерис-
тика Uϕ(ϕ) представляет собой нелинейную
функцию с диапазоном линейности и насы-
щением.

Уравнения датчика угловой скорости
имеют вид:
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Здесь .н.зϕ&2  - ширина зоны нечувствительно-

сти датчика; ϕ&k  - крутизна характеристики
датчика;
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maxUϕ&  - максимальное значение сигнала с дат-
чика; maxϕ&  - координата диапазона линейно-
сти датчика.

Уравнения (3) соответствуют нелиней-
ной характеристике )(U ϕϕ &&  с зоной нечув-
ствительности, диапазоном линейности и
зоной насыщения.

Далее в СО сигналы датчика угла и дат-
чика угловой скорости суммируются и посту-
пают на электронный усилитель, обладаю-
щий также зоной линейности и зоной насы-
щения. Поэтому на основании (2) и (3) выра-
жения для управляющего сигнала в СО бу-
дут иметь вид:
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где ао=kϕ ⋅ kу , ах= kϕ ⋅ kу, kу – коэффициент
усиления электронного усилителя.

Управляющий момент в СО формиру-
ется в результате срабатывания трехпозици-
онного поляризованного реле, обладающего
нелинейной характеристикой с простран-
ственным запаздыванием (рис. 1). На основе
этой характеристики можно записать выра-
жения для управляющего момента m (iy), при-
кладываемого к КА относительно оси x, в
функции управляющего сигнала iy(t):
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где 
ср

отп
i

i=λ  - отношение тока отпирания к

току срабатывания - коэффициент возврата
поляризованного реле;

Рис. 1. Зависимость управляющего момента
от управляющего сигнала
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В выражениях (7) и (8) величина момен-
та соответствует номинальному значению
управляющего момента в идеальной П-образ-
ной модели импульса тяги реактивного мик-
родвигателя [1, 2] без временного запазды-
вания.

Можно построить структурную схему
СО (рис. 2), которая будет использована как
основной инструмент при моделировании
динамики ЖРД МТ и влияния тяговой харак-
теристики на движение КА относительно
центра масс.

2. Учет нелинейных свойств
тяговой характеристики

В соответствии с переходной характе-
ристикой апериодического звена первого по-
рядка изменение тяги по времени в реальном
импульсе ЖРДМТ на участках импульса вы-
хода на режим (ИВР) и импульса последей-
ствия тяги (ИПТ) с достаточной для практи-
ки точностью можно описать с помощью сле-
дующих соотношений:
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Здесь t - текущее время нарастания или спа-
да тяги с момента начала изменения тяги,
Т1 - постоянная времени двигателя при пуске
(постоянная времени импульса выхода на
режим), Т2 - постоянная времени двигателя
при останове (постоянная времени импульса
последействия тяги), RHOМ - номинальное зна-
чения тяги на «площадке» импульса.

Необходимо отметить, что величина
RHOМ в данной модели остается фиксирован-
ной, хотя в реальных условиях она в значи-
тельной степени зависит от температуры та-
ким образом, что для первого включения дви-
гателя RHOМ всегда меньше по модулю, неже-
ли для последующих импульсов тяги, когда
камера сгорания прогревается, и двигатель
выходит на установившееся значение тяги
[1, 2].

Величины Т1 и Т2 определяются проек-
циями касательных к кривой изменения тяги
на линию установившегося значения тяги
RHOМ. Имея экспериментальные кривые изме-
нения тяги R(t) или давления в камере сгора-
ния p(t), можно определить величины Т1 и Т2
графически (рис. 3).

Постоянные времени характеризуют
нарастание тяги в ИВР и спад тяги в ИПТ.
Их величины, как известно, зависят от зак-

Рис. 2. Структурная схема системы ориентации КА по каналу крена с идеальной П-образной моделью
тягового импульса управляющих ЖРД МТ и временным запаздыванием при запуске и останове
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лапанного объема и площади критического
сечения сопла двигателя.

Длительность самих участков ИВР и
ИПТ определяется из соотношения [2]:

Tперех 3≅τ , что на основании (9) для RИВТ  и
RИПТ соответствует при пуске выходу на ре-
жим номинальной тяги, а при останове -
уменьшению тяги до 5 % от номинала, что
отвечает практическому завершению импуль-
са последействия тяги, обусловленного вы-
горанием компонентов топлива из заклапан-
ных объемов. Эти значения тяг можно ис-
пользовать как границы для определения не-
управляемых участков импульса при данной
его схематизации.

Как следует из рис. 3, реальный импульс
тяги сдвинут по отношению к командному
сигналу, снимаемому с трехпозиционного
поляризованного реле. При этом длительно-
сти 3Т1 и 3Т2 характеризуют неуправляемые
участки импульса, которые оказывают нега-
тивное влияние на процессы ориентации и
стабилизации КА. Времена τ1 и τ2, характе-
ризующие указанный сдвиг, являются време-
нем чистого запаздывания клапана соответ-
ственно при его открытии и закрытии.

Длительность τ1 соответствует времени
с момента подачи электрической команды на
включение двигателя до момента трогания
якоря и определяется из уравнения измене-
ния тока в обмотке электромагнитного при-
вода клапана. Используя основные соотноше-
ния из [1], можно получить выражения для
длительностей запаздывания τ1 и τ2, опреде-
ленные через электрические и гидродинами-
ческие параметры двигательной системы:
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Здесь KTR
L =

0

0  - постоянная катушки элек-

тромагнита; R0 - номинальное сопротивление
обмотки катушки электромагнита; U0 - уста-
новившееся значение напряжения питания;
σ0 - номинальное значение зазора между яко-
рем и ограничителем хода электромагнита;
L0 - начальное значение индуктивности ка-
тушки электромагнита; F0 - начальное уси-
лие возвратной пружины клапана; dкл — диа-
метр клапана; Р0 - статическое давление в вы-
теснительной системе топливоподачи; LK -
индуктивность катушки при полностью от-
крытом клапане; RШ - шунтирующее сопро-
тивление, включенное параллельно катушке
электромагнита; σк - значение зазора между
якорем и ограничителем хода при полностью
открытом клапане; с - жесткость возвратной
пружины клапана.

Очевидно, что для повышения динами-
ческих качеств электромагнитного привода
клапана длительности чистого запаздывания
τ1 и τ2 должны быть минимальными и ста-
бильными. Время τ1 зависит от соотношения
усилий электромагнита и механизма возврат-
ной пружины. Оно пропорционально проти-
водействующей силе, начальному зазору меж-

Рис. 3. Командный сигнал и импульс тяги
ЖРД МТ: а) U = U(t); б) R = R(t); R1 = 0,95RHOM;

R 2 = 0,05RHOM
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ду упором и ограничителем хода якоря элек-
тромагнита и обратно пропорционально под-
водимой электрической мощности [1]. Вре-
мя τ2 зависит от величины зазора при притя-
нутом якоре и от натяжения возвратной пру-
жины. Подбором этих величин можно мини-
мизировать величину τ2.

Длительности запаздывания τ1 и τ2 свя-
заны между собой таким образом, что при
увеличении усилия возвратной пружины вре-
мя отпускания уменьшается, а время трога-
ния якоря увеличивается. Таким образом,
приближенно можно считать, что τ1 + τ2 =
=const.

Кроме перечисленных факторов на τ1 и
τ2 влияют масса и количество подвижных
элементов конструкции электромагнитного
привода клапана, сопротивление и емкость
электрических кабелей от источника питания
до электромагнитного привода, а также ус-
ловия коммутации, в зависимости от которых
меняются электрические параметры сети.

Быстродействие двигателя или импульс
выхода на режим обычно определяется вре-
менем τ0,95 набора тяги, равной 95 % от но-
минальной, с момента подачи командного
сигнала на электромагнитный клапан. Вре-
мя спада тяги или импульс последействия
тяги определяется временем τ0,05 спада тяги
от номинального значения до 5 % номиналь-
ной величины с момента снятия командного
сигнала с электромагнитного клапана
(рис. 3). При этом под номинальной тягой
RHOМ понимается тяга двигателя в установив-
шемся температурном режиме работы. Меж-
ду величинами τ1, τ0,95, T1 и τ2, τ0,05, Т2 суще-
ствуют следующие соотношения:
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В системах ориентации КА реактивные
двигатели обычно работают в импульсных
режимах, характеризующихся частотой

cTf 1=  и скважностью 
cT

τυ = , где τс -

длительность импульса в серии импульсов;
Тс - период, равный сумме τс и τи - времени
паузы между двумя срабатываниями двига-
теля.

Тогда единичный импульс тяги двига-
теля можно определить как

.dt)t(RJ
u
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При этом часть тягового импульса в
пределах можно определить как ИВР:

,dt)t(RJ
T

ИВР ∫=
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0

(13)

где R(t) определяется первым соотношением
(9). Аналогично можно определить и ИПТ
как часть тягового импульса двигателя:
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23

0

(14)

В некоторых источниках, например в
[1, 2], импульс последействия тяги двигате-
ля определяется так называемым временем
последействия, исчисляемым с момента вык-
лючения двигателя до достижения нулевого
или некоторого достаточно малого уровня
тяги.

Поскольку реактивные двигатели сис-
тем ориентации КА работают в основном в
импульсных режимах, то необходим как мож-
но более точный прогноз эффективности ис-
пользования топлива. В режимах поддержа-
ния заданной ориентации обычно требуют-
ся десятки тысяч включений двигателей.
Поэтому из-за многократных пусков и оста-
новов двигателя и, прежде всего, на режимах
минимальных единичных импульсов топли-
во расходуется неэкономично. Последний
факт требует увеличения бортовых запасов
топлива, что в конечном итоге выливается в
увеличение массы всей реактивной двига-
тельной системы.

Исследования показывают [5], что осо-
бенно отрицательное влияние на экономич-
ность реактивной двигательной системы ока-
зывает ИПТ. В этой связи необходимо точно
определять его величину и разброс, вызван-
ный совокупностью физических и эксплуа-
тационных факторов.
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ИПТ является в основном функцией
конструктивных характеристик двигателя, к
которым следует отнести: быстродействие
клапанов; величины заклапанных объемов
двигателя, заполненных топливом; количе-
ство непрореагировавших компонентов топ-
лива и продуктов реакции окисления в каме-
ре сгорания на момент подачи командного
сигнала на включение двигателя.

Разброс ИПТ зависит как от указанных
выше факторов, так и от рассогласования
времени закрытия клапанов горючего и окис-
лителя после подачи командного сигнала на
выключение двигателя.

Поскольку ИПТ является составной ча-
стью единичного (минимального) импульса,
то все сказанное выше также относится и к
единичному импульсу тяги.

Требования высокого быстродействия,
получения минимальных значений единич-
ного импульса тяги и ИПТ необходимы так-
же для обеспечения малых угловых скорос-
тей движения КА. Для реализации достаточ-
но малых единичных импульсов тяги прихо-
дится задавать двигателям малую тягу. Од-
нако величина этой малой тяги лимитирует-
ся требуемой эффективностью управляющих

органов. Поэтому для того, чтобы, с одной
стороны, обеспечивалась заданная эффектив-
ность управляющих органов, а, с другой, -
требуемая точность управления, необходимо
обеспечивать максимально возможную час-
тоту включения двигателей и минимальные
значения τ0,95, τ0,05, τc, Jед, JИПТ, a, кроме того,
необходимо обеспечивать стабильность зна-
чений этих величин.

3. Электронная модель
системы ориентации

Электронная модель СО позволяет ис-
следовать влияние различных факторов, свя-
занных с неидеальностью тяговой характе-
ристики двигателя, на динамику КА. При
создании электронной модели использова-
лась моделирующая среда MVTU («Модели-
рование в технических устройствах»), кото-
рая позволяет в автоматическом режиме оп-
ределять все основные параметры предель-
ных циклов, их амплитуды по углу ϕA  и по

угловой скорости ϕ&A , а также различные вре-
менные интервалы.

Полная электронная модель СО с уче-
том блоков ИВР и ИПТ представлена на
рис. 4. В среде MVTU эта схема преобразу-

Рис. 4. Электронная модель системы ориентации КА по одному каналу управления с учетом ИВР и ИПТ
реального тягового импульса двигателей и с учетом временного запаздывания при запуске и останове
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ется в соответствующую систему блоков, за-
данных передаточными функциями. Блок
hev(t), генерирующий единичную ступенча-
тую функцию Хевисайда, используется как
запускающий схему блок при проведении
численного интегрирования и получении пе-
реходных процессов и фазовых портретов.

На рис. 5…8 приведены примеры ре-
зультатов моделирования режима поддержа-
ния заданной ориентации КА по одному ка-
налу управления. На рис. 5 представлен фа-
зовый портрет идеальной модели импульса
тяги двигателя без временных запаздываний
при запуске и останове (τ 1 = τ 2 ≡ 0), а на
рис. 6 – фазовый портрет экспоненциальной
модели импульса тяги двигателя с временны-
ми запаздываниями: τ 1=0,0333 с; τ 2=0,1 с
(3Т1=0,1; 3Т2=0,3).

Начальные условия движения:
рад/с 500 00 ,; == ϕϕ & . Процесс перехода на

предельный цикл требует однократного
включения двигателей, создающих управля-
ющие моменты разного знака. Далее режим
поддержания заданной ориентации становит-
ся автоколебательным с переменным вклю-
чением двигателей ориентации. При этом
моделируется П-образный тяговый импульс
двигателя.

Рис. 5. Фазовый портрет предельного цикла -
идеальная модель импульса двигателя (τ 1 = τ  2  ≡  0)

На рис. 7, 8 представлены соответству-
ющие переходные процессы по углу )t(ϕ  и
по угловой скорости )t(ϕ&  на интервале вре-
мени от 50 до 100 секунд.

Анализ результатов показал, что неиде-
альности тягового импульса двигателей во
всех рассмотренных случаях существенно
влияют на динамику процесса поддержания
заданной ориентации, деформируют конфи-
гурацию предельного цикла, в общем случае
увеличивая амплитуды цикла по углу и угло-
вой скорости. Указанная деформация пре-
дельного цикла в конечном итоге приводит к

Рис. 6. Фазовый портрет предельного цикла –
экспоненциальная модель импульса двигателя

3Т1=0,1; 3Т2=0,3 (τ1=0,0333 с;τ2=0,1 с)

Рис. 7. Процесс автоколебаний в системе
ориентации с идеальной моделью импульса

двигателя (τ 1 = τ  2  ≡  0)
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увеличению длительности включения двига-
телей в импульсном режиме, что ухудшает в
целом экономичность системы, увеличивая
такую важную характеристику цикла, как
средневременной расход рабочего тела в цик-
ле.

В дальнейшем целесообразно рассмот-
реть другие имеющиеся алгоритмы поддер-
жания заданной ориентации, например, ис-
пользующие не аналоговую, а цифровую об-
работку измеренной информации и цифро-

вое управляющее устройство. При этом не-
обходимо рассмотрение таких режимов
включения управляющих двигателей, кото-
рые были бы реализованы на минимально
допустимых импульсах или на близких к
минимально допустимым. В этом случае сле-
дует ожидать минимальных значений ампли-
туд колебаний предельного цикла по углу и
по угловой скорости.
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INVESTIGATING THE DYNAMICS OF SPACE VEHICLES WITH AN ATTITUDE
CONTROL SYSTEM ON THE BASIS OF TWO-COMPONENT LIQUID

PROPELLANT LOW-THRUST ROCKET ENGINES
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The paper presents the results of investigating the dynamics of a space vehicle moving relative to the centre of
mass with a non-linear attitude control system using two-component liquid-propellant low-thrust rocket engines as
actuators. A mode of maintaining prescribed attitude control in the limit cycle is discussed.




