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Рассматривается движение на участке
разгона-набора высоты гиперзвукового лета-
тельного аппарата (ГЛА) с комбинированной
силовой установкой (КСУ) в виде пароводо-
родного ракетно-турбинного двигателя [1].
Предполагается, что такой ГЛА может ис-
пользоваться как в качестве гиперзвукового
маршевого самолёта (ГМС), так в качестве
гиперзвукового самолёта-разгонщика (ГСР)
[1]. Исследуется командное управление дви-
жением ГЛА при возмущениях плотности
воздуха и при отклонениях аэродинамичес-
ких характеристик летательного аппарата.

1. Модель движения
Система дифференциальных уравне-

ний, описывающих движение ГЛА в траек-
торной системе координат, имеет вид
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Здесь V – скорость, θ – угол наклона
траектории, h – высота, m – масса, I – удель-

ный импульс, M – число Маха, g – ускорение
свободного падения, β – секундный расход
топлива, α – угол атаки, Сxa, Cya – соответ-
ственно коэффициенты силы лобового сопро-
тивления и аэродинамической подъёмной
силы, ρ – плотность атмосферы, S – площадь
крыла, R – радиус Земли.

Аэродинамические характеристики Сxa,
Cya и высотно-скоростная характеристика
КСУ I приняты согласно [1]. Секундный рас-
ход топлива принимается постоянным и рав-
ным максимальному (βmax = 76 кг/с).

При невозмущённом движении плот-
ность атмосферы вычисляется по закону, ко-
торый соответствует стандартной атмосфере
для высот от 0 до 40000 м [2]:
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где ρ0 – плотность воздуха на нулевой высо-
те; Н1(h) – шкала высот; Н10 = 10351,8 м;
Н11 = -3,68512⋅10-2; Н12 = -1,02368⋅10-5 м-1;
Н13 = 2,63363⋅10-10 м-2 [3].

На угол атаки наложены ограничения:

maxmin ααα ≤≤ , (4)

где αmin = 0, αmax = 10°.
При движении ГЛА должно выполнять-

ся ограничение по максимально допустимо-
му скоростному напору:
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maxqVq ≤=
2

2ρ
, (5)

где qmax = 60 кПа.
Начальные условия движения имеют

следующие значения: M0 = 1,921; θ0 = 13,8°;
h0 = 11000 м; m0 = 290000 кг [1].

Конечные условия движения по высоте
и скорости определяются границами работос-
пособности КСУ (hk = 30000 м, Mk = 6) [1].

Конечный угол наклона траектории оп-
ределяется участком полёта ГЛА после раз-
гона-набора высоты. ГМС осуществляет мар-
шевый горизонтальный полёт с нулевым уг-
лом наклона траектории (θk = 0). ГСР, явля-
ясь первой ступенью двухступенчатой авиа-
ционно-космической системы, должен обес-
печивать конечный угол наклона траектории,
определяемый условиями начала движения
второй (ракетной) ступени.

2. Номинальные программы
управления углом атаки

В качестве номинальной используется
двухступенчатая программа управления уг-
лом атаки [4]:
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где α1, α2, tp – параметры, подлежащие опре-
делению.

С помощью метода Ньютона и гради-
ентного метода в [4] определены значения
параметров программы управления углом
атаки ГМС, обеспечивающих выполнение
конечных условий движения при минималь-
ных затратах топлива: α1 = 0,45°, α2 = 6°,
tp = 62,5 с (рис. 1). Соответствующая траек-
тория 1 показана на рис. 2.

Параметры программы управления уг-
лом атаки ГСР определяются из условия вы-
полнения конечных условий по высоте hk и
скорости Mk при максимальном угле наклона
траектории θk max. С учётом ограничений на
угол атаки (4) и на скоростной напор (5) по-
лучены следующие значения параметров про-
граммы управления (6): α1 = 1,05°, α2 = 8,50°,
tp = 105,5 с (рис. 1). Траектория ГСР имеет
рикошетирующий характер с касанием ли-
нии, соответствующей ограничению по ско-

Рис. 1. Номинальные программы управления углом атаки
(1 – ГМС; 2 – ГСР, траектория с рикошетом; 3 – ГСР, траектория без рикошета)
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ростному напору (рис. 2), и конечный угол
наклона траектории равен 8,5° (рис. 3).

Программа, позволяющая выполнить
разгон-набор высоты по траектории без ри-
кошета, имеет следующие параметры:
α1 = 0,70°, α2 = 7°, tp = 77,1 с (рис. 1). Конеч-
ный угол наклона траектории равен 3,2°
(рис. 3). В дальнейшем эта программа управ-
ления принята в качестве номинальной.

3. Моделирование возмущённого
движения

Моделирование проводилось путём ре-
шения системы уравнений (1) при возмуще-
ниях плотности атмосферы и отклонениях
аэродинамических характеристик для номи-
нальной программы управления углом атаки.

Использовались две модели случайных
возмущений плотности атмосферы.

В первой модели ρ(h) представляется
как случайная величина, распределённая по
нормальному закону с математическим ожи-
данием ρстанд(h), вычисляемым по формуле
(2).

Среднее квадратическое отклонение
σρ(h) определяется соотношением [5]:

)15,0exp()( 0 hh −⋅= ρρ σσ , (7)

где σρ0 = 50 г/м3 – средняя величина, соответ-
ствующая условиям на нулевой высоте.

Нормальный закон распределения плот-
ности воздуха с указанными характеристика-
ми получен линейным преобразованием нор-
мального закона случайной величины ξ с ну-
левым математическим ожиданием и диспер-
сией, равной единице:

)()()( hhh станд ξσρρ += . (8)

В полученной выборке решений систе-
мы уравнений (1) для этой модели возмуще-
ний плотности атмосферы только в 20% слу-
чаев конечные условия движения выполня-
ются с заданной точностью (по высоте
εh = 10 м, по скорости εM = 0,01 М, по углу
наклона траектории εθ = 0,1°) [6].

Во второй модели ρ(h) записывается в
виде спектрального канонического разложе-
ния:
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где σρν – среднее квадратическое отклонение
случайных коэффициентов; γν, εν – нормаль-

Рис. 2. Номинальные траектории
(1 – ГМС; 2 – ГСР, траектория с рикошетом; 3 – ГСР, траектория без рикошета)
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но распределённые случайные числа с нуле-
вым математическим ожиданием и единич-
ной дисперсией; Ων – частоты; n = 11 [5].

В полученной выборке решений для
этой модели конечные условия движения с
заданной точностью не выполняются ни в
одном из случаев [6].

Поскольку для модели возмущений (9)
получены худшие результаты, чем для моде-
ли (8), то в дальнейших исследованиях воз-
мущённого движения ГЛА при командном
управлении использовалась только модель
атмосферных возмущений (9).

Возмущения аэродинамических харак-
теристик рассматривались как одновремен-
ное уменьшение коэффициента подъёмной
силы и увеличение коэффициента силы ло-
бового сопротивления на величину ∆ (в про-
центах). Моделирование показало, что уже
при ∆ = 1% не обеспечивается выполнение
конечных условий движения по M и θ [6].

Отметим, что при возмущённом движе-
нии ограничение по скоростному напору (5)
выполняется.

4. Командное управление
гиперзвуковым маршевым самолётом

Для компенсации влияния возмущений
на конечные условия движения ГМС рассмот-
рим управление по углу атаки.

Отрезок времени, соответствующий
участку разгона-набора высоты, разбивается
на равные интервалы ∆τ, на каждом из кото-
рых выполняется один шаг коррекции управ-
ления. На каждом шаге командное управле-
ние формируется по результатам прогнози-
рования конечных условий движения на ос-
нове известной информации, включающей в
себя значения текущих фазовых координат,
аэродинамических характеристик и секунд-
ного расхода топлива КСУ самолёта, плотно-
сти стандартной атмосферы и сформирован-
ное ранее управление. На текущем шаге уп-
равление углом атаки осуществляется по про-
грамме, полученной на предыдущем шаге. На
первом шаге используется номинальная про-
грамма управления (6).

Алгоритм формирования командного
угла атаки представляет следующую после-
довательность действий.

Рис. 3. Угол наклона траектории
(1 – ГМС; 2 – ГСР, траектория с рикошетом; 3 – ГСР, траектория без рикошета)
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1. Прогноз движения ГМС осуществля-
ется интегрированием дифференциальных
уравнений (1) до выполнения одного из трёх
конечных условий: hk = 30000 м, Mk = 6,
θk = 0. В качестве начальных условий исполь-
зуются значения V, θ и h в начале шага управ-
ления. Принимается решение о необходимо-
сти коррекции управления. Если все конеч-
ные условия движения выполняются с задан-
ной точностью, то имеющаяся программа
управления не корректируется. В противном
случае проводится коррекция управления.

2. Коррекция управления осуществля-
ется путём расчёта новых значений парамет-
ров программы управления углом атаки (6).
На интервале времени от начала движения до
момента tp решается двухточечная краевая
задача определения параметров tp и α2, обес-
печивающих выполнение конечных условий.
После момента переключения tp решается
одноточечная краевая задача по определению
параметра α2 из условия выполнения конеч-
ного условия по высоте или по углу наклона
траектории. Выполнение конечного условия
по числу M после момента переключения не
контролируется.

Для решения краевой задачи использу-
ется метод Ньютона.

Введём следующие обозначения:
x = {α2, tp}, y = {y1, y2}. Если интегрирование
системы уравнений (1) прекращается по до-
стижении скоростью заданного значения Mk,
то y1 = hk, y2 = θk. Если интегрирование пре-
кращается по достижении высотою заданно-
го значения hk, то y1 = Mk, y2 = θk. Если интег-
рирование прекращается по достижении уг-
лом наклона траектории заданного значения
θk, то y1 = hk, y2 = Mk.

Начальным приближением х0 = {α20, tp0}
являются текущие значения параметров про-
граммы управления углом атаки. Тогда сле-
дующее приближение для вектора х опреде-
ляется из матричного уравнения

( ) ,,0,1 NjJ jjjj =−=− + xxyy (10)
где
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 – матрица Якоби;

N – количество итераций, необходимых для
выполнения условия сходимости.

Поскольку задача Коши решается чис-
ленно, то матрицу Якоби определим следую-
щим образом:
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где δα2j, δtpj – малые отклонения параметров
α2, tp от их значений на j-ой итерации.

Решая матричное уравнение (10) отно-
сительно xj+1, получим итерационные форму-
лы для определения параметров α2, tp:
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 – частные произ-

водные на j-ой итерации, которые определя-
ются в соответствии с (11);

),( 2111 pjjj tyyy α−=∆ , ),( 2222 pjjj tyyy α−=∆ –
соответственно отклонения переменных у1 и
у2 от заданных конечных условий.

В качестве условия сходимости приня-
то одновременное выполнение следующих
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неравенств: ∆y1 ≤ ε1, ∆y2 ≤ ε2, где ε1, ε2 – точ-
ность, указанная в п. 3.

В процессе определения угла атаки про-
веряется выполнение ограничения (4). В слу-
чае нарушения ограничения угол атаки при-
нимается равным соответствующему гранич-
ному значению.

Далее проводится численное интегри-
рование уравнений (1) с программой угла ата-
ки с вновь определёнными параметрами для
последующего интервала времени.

Величина интервала времени ∆τ приня-
та равной 5 секундам. Все вычислительные
операции по определению командного управ-
ления требуют времени, на несколько поряд-
ков меньшего ∆τ.

Выполнение заданного конечного усло-
вия по скорости достигается после выполне-
ния заданных конечных условий по высоте и
углу наклона траектории путём добавления
горизонтального участка разгона самолёта до
6 М.

Предложенный алгоритм управления
обеспечивает выполнение конечных условий
движения как для всех случаев возмущений
плотности атмосферы, использовавшихся
при моделировании, так и при отклонении

аэродинамических характеристик самолёта,
указанных в п. 3, до 10%.

На рис. 4 показаны номинальная и ко-
мандные зависимости угла атаки от времени
для случаев наиболее неблагоприятных воз-
мущений.

В обоих случаях требуется добавление
горизонтального участка разгона самолёта до
заданной конечной скорости (участок АВ).

5. Командное управление
гиперзвуковым самолётом-разгонщиком

Моделирование движения ГСР в атмос-
фере с возмущённой плотностью показало,
что при номинальной программе управления
углом атаки не выполняются все заданные
конечные условия. Результаты моделирова-
ния позволили выделить два типа возмуще-
ний плотности атмосферы. Возмущения пер-
вого типа приводят к тому, что ГСР выходит
на требуемую высоту с меньшей скоростью
и большим углом наклона траектории. Воз-
мущения второго типа приводят к меньшим
высоте и углу наклона траектории.

Моделирование движения ГСР при от-
клонении аэродинамических характеристик
показало, что при номинальной программе
управления углом атаки также не выполня-

Рис. 4. Управление углом атаки ГМС
(0 – номинальная программа, 1 – командное управление при возмущениях плотности атмосферы,

2 – командное управление при аэродинамических возмущениях)
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ются все заданные конечные условия. ГСР
выходит на заданную конечную высоту с
меньшей скоростью и большим углом накло-
на траектории.

Особенностью движения ГСР является
необходимость обеспечения на заданной ко-
нечной высоте положительного конечного
угла наклона траектории. Это исключает, в
отличие от ГМС, добавление участка разго-
на ГСР, т.к. при его дальнейшем движении
на большей высоте КСУ не работает.

Вследствие этого в алгоритм формиро-
вания командного управления углом атаки
были внесены следующие изменения.

1. На участке от начала движения до
времени tp на каждом шаге коррекции управ-
ления осуществляется решение методом
Ньютона двухточечной краевой задачи опре-
деления параметров tp и α2, обеспечивающих
выполнение тех конечных условий, по кото-
рым в результате прогноза имеются ошибки.
При компенсации ошибок по скорости и вы-
соте решение задачи всегда сходится. При
компенсации ошибок по углу наклона траек-
тории решение задачи может расходиться. В
этом случае заданное конечное значение угла
наклона траектории уменьшается на 0,1° до
тех пор, пока задача не будет решена.

2. После момента переключения tp ре-
шается одноточечная краевая задача по оп-
ределению параметра α2 из условия выпол-
нения заданного конечного условия по высо-
те или по скорости, а выполнение заданного
конечного условия по углу наклона траекто-
рии не контролируется.

Предложенный алгоритм управления
обеспечивает выполнение заданных конеч-
ных условий движения по высоте и скорости
как для всех случаев возмущений плотности
атмосферы, так и при отклонении аэродина-
мических характеристик ГСР до 10%.

На рис. 5 в качестве примера показаны
номинальная и командные зависимости угла
атаки от времени для случаев наиболее не-
благоприятных возмущений плотности ат-
мосферы. Соответствующие этим програм-
мам управления траектории ГСР приведены
на рис. 6.

В качестве иллюстрации на рис. 7 при-
ведены траектории при возмущениях атмос-
феры первого типа.

Возмущённая траектория 1 при номи-
нальной программе управления достигает
заданной высоты при меньшей скорости, по-
скольку движение ГСР происходит на мень-
ших высотах при более интенсивном его

Рис. 5. Управление углом атаки ГСР
(0 – номинальная программа, 1 – командное управление при первом типе возмущения плотности
атмосферы, 2 – командное управление при втором типе возмущения плотности атмосферы)
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Рис. 6. Траектории ГСР при различных типах возмущения атмосферы
(0 – номинальная программа, 1 – командное управление при первом типе возмущения атмосферы,

2 – командное управление при втором типе возмущения атмосферы)
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Рис. 7. Траектории ГСР при невозмущённом движении и возмущениях плотности атмосферы
(0 – номинальная траектория, 1 – возмущённое движение, 2 – движение при известных возмущениях,

3 – движение при командном управлении)
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торможении. Отклонение по конечному углу
наклона траектории равно 1°. Траектория 2
соответствует номинальной программе уп-
равления углом атаки (6) при известной воз-
мущённой атмосфере. Она проходит выше
возмущённой траектории 1, но ниже номи-
нальной траектории 0, приближаясь к ней в
конце полёта, и достигает заданной высоты
при заданной скорости с небольшим откло-
нением (-0,2°) по конечному углу наклона тра-
ектории. Траектория 3 соответствует коман-
дному управлению. Она проходит ниже но-
минальной траектории 0, приближаясь к ней
в конце полёта, и достигает заданной высо-
ты при заданной скорости и при отклонении
по конечному углу наклона траектории, прак-
тически не отличающемуся от возмущённой
траектории.

Анализ командного управления по ша-
гам показывает, что до момента переключе-
ния tp удаётся компенсировать действие воз-
мущений. Так, к моменту переключения были

достигнуты весьма малые отклонения от за-
данных конечных условий движения. Одна-
ко поскольку в дальнейшем корректирова-
лись только отклонения по конечной высоте
полёта, которые превышали заданное значе-
ние, то нескомпенсированные отклонения по
конечному углу наклона траектории монотон-
но росли и в конце достигли 1°.

Аналогичная картина наблюдается и
при возмущениях атмосферы второго типа.
К моменту переключения также были достиг-
нуты весьма малые отклонения от заданных
конечных условий движения. Однако по-
скольку в дальнейшем корректировались
только отклонения по конечной скорости
полёта, которые превышали заданное значе-
ние, то нескомпенсированные отклонения по
конечному углу наклона траектории монотон-
но росли и в конце достигли –1,7°.

Изменения угла наклона траектории по
времени полёта показаны на рис. 8.

Рис. 8. Угол наклона траектории ГСР
(0 – номинальная программа, 1 – командное управление при первом типе возмущения атмосферы,

2 – командное управление при втором типе возмущения атмосферы)
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Выводы
1. Предложенный алгоритм командно-

го управления по углу атаки обеспечивает
выполнение всех заданных конечных усло-
вий движения гиперзвукового маршевого са-
молёта при введении дополнительного учас-
тка горизонтального разгона при рассмотрен-
ных возмущениях плотности атмосферы, а
также при отклонениях аэродинамических
характеристик самолёта до 10%.

2. Предложенный алгоритм командно-
го управления по углу атаки обеспечивает
выполнение заданных конечных условий
движения гиперзвукового самолёта-разгон-
щика по высоте и скорости при отклонениях
аэродинамических характеристик до 10%.
При всех рассмотренных возмущениях плот-
ности атмосферы выполняются конечные
условия движения по высоте и скорости, ко-
нечный угол наклона траектории при разных
реализациях возмущений изменяется в диа-
пазоне от 1,6°до 4,2°.
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COMMAND CONTROL OF HYPERSONIC AIRCRAFT ANGLE
OF ATTACK DURING ACCELERATION AND CLIMB

 2009 A. G. Kotchyan

Samara State Aerospace University

The paper deals with the tasks of forming command control of hypersonic aircraft: the main aircraft and the
accelerator aircraft during acceleration and climb. The motion is analysed in conditions of atmospheric density
perturbations and deviations of aircraft aerodynamic characteristics. An algorithm of single-channel (by the angle of
attack) direction is proposed and its ability to compensate the impact of perturbations on satisfying the final conditions
of motion is investigated.

Hypersonic aircraft, angle of attack, perturbed motion, command control.
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