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Введение 

В данной статье рассматривается 

важная задача ракетодинамики – задача 

обеспечения управляемости движения 

ракеты - носителя (РН) среднего класса 

типа «Союз-2» с крупногабаритным 

надкалиберным головным обтекателем 

(ГО) в условиях воздействия интенсив-

ной ветровой нагрузки. Решение этой 

задачи имеет актуальное практическое 

значение в связи с тем, что случайный 

характер воздействия ветра на РН с ин-

тенсивностью выше допустимой приво-

дит почти в 50% случаев к переносу 

времени пуска РН. 

Увеличение габаритов космиче-

ских аппаратов (КА), а также увеличе-

ние количества антенн и других уст-

ройств внешней компоновки приводят к 

появлению конструктивно - компоно-

вочных схем РН с крупногабаритным 

надкалиберным ГО. Крупные габариты 

ГО, в свою очередь, приводят к измене-

нию аэродинамических характеристик 

РН. Всё это необходимо учитывать при 

анализе управляемости движения РН. 

Известно, что анализ условий 

обеспечения управляемости РН с круп-

ногабаритным надкалиберным ГО дол-

жен осуществляться по результатам стати-

стического моделирования возмущённого 

движения РН [1]. 

На РН, как объект управления, дейст-

вуют две подсистемы сил и моментов: 

– подсистема сил и моментов, разви-

ваемых маршевыми двигателями, управ-

ляющими верньерными двигателями и аэ-

родинамическими рулями; 

– подсистема распределённых сил и 

моментов, вызываемых взаимодействием 

ветра с аэродинамической формой РН. 

Взаимодействие этих двух подсистем 

сил и моментов в конечном итоге и обу-

словливает управляемость или неуправляе-

мость движения РН в процессе запуска. Ре-

зультатом подобного взаимодействия явля-

ется, по существу, некоторое новое движе-

ние РН, которое, с одной стороны, выводит 

первую ступень носителя в расчётную точку 

траектории запуска, а с другой стороны, по-

зволяет ветру сносить РН из плоскости 

стрельбы на определённое расстояние, 

обеспечивая тем самым уменьшение на-

грузки на конструкцию и управляемость но-

сителя по траектории. 

С учётом вышесказанного рассмотрим 

метод обеспечения управляемости движе-

ния ракеты-носителя в условиях воздейст-

вия интенсивной ветровой нагрузки. 
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Математическая модель  

движения РН 

Управляемость движения РН – 

один из ключевых моментов на всём 

участке полёта РН. Самым сложным с 

точки зрения обеспечения управляемо-

сти [2] является участок полёта первой 

ступени РН, когда скоростной напор 

имеет большие значения. На рис. 1 

представлен график зависимости скоро-

стного напора q  от относительного 

времени на участке полёта первой сту-

пени τ , то есть по оси абсцисс отложе-

но время полёта, отнесённое ко времени 

конца работы первой ступени. На рис. 1 

отмечена зона больших значений скоро-

стного напора maxq . 

 

     q, Н/м
2 

τ  

Рис. 1. График зависимости скоростного напо-

ра от относительного времени  

на участке полёта первой ступени 

В данной статье исследуется воз-

мущённое движение РН в связанной с 

РН системе координат [3]. Под возму-

щённым движением понимается движе-

ние, характеризующееся разностями 

между обобщёнными координатами ис-

тинного и невозмущённого движений. 

Невозмущённое движение отождествля-

ется с программным движением, реали-

зующимся при номинальных значениях 

параметров объекта и отсутствии воз-

мущающих сил и моментов. Истинное 

движение происходит при действитель-

ных значениях параметров РН и автомата 

стабилизации (АС) движения РН, парамет-

ров атмосферы, действии ветра и т.д. 

Возмущения, действующие на РН, со-

стоят из технологических и ветровых воз-

мущений, причём технологические возму-

щения составляют лишь 13 % от всех воз-

мущений, действующих на РН в полёте. 

При полёте РН в плотных слоях атмосферы 

ветровое воздействие является определяю-

щим при оценке управляемости движения. 

Линеаризованные уравнения возму-

щённого движения РН, рассматриваемой 

как абсолютно жёсткое тело, в плоскостях 

тангажа, рыскания и относительно продоль-

ной оси в связанной системе координат на 

участке полёта первой ступени имеют сле-

дующий вид [4]: 
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где  

y , z  – смещения положения центра 

масс РН в направлении связанных осей Y , Z ; 

yV
, zV  – вариации скорости центра масс 

РН в направлении связанных осей Y , Z ; 

ϑ , ψ , ϕ  – отклонения от программых 

значений углов тангажа, рыскания и крена, 

соответственно; 

цδ , бδ  – угловые отклонения рулевых 

органов (РО), установленных на централь-

ном блоке (ЦБ) и боковых блоках (ББ), со-

ответственно; 

вδ  – угловое отклонение воздушного 

руля; 

ϑвM , ψвM , ϕвM  – возмущающие уг-

ловые ускорения; 

Зона 

maxq  
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yв
F , 

zв
F  – возмущающие линей-

ные ускорения. 

В уравнениях моментов все члены 

отнесены к моменту инерции, а в урав-

нениях сил – к массе РН. Коэффициен-

ты уравнений возмущённого движения 

зависят от геометрических, центровоч-

ных, инерционных, аэродинамических 

характеристик РН, характеристик дви-

гательной установки (ДУ), параметров 

траектории активного участка полёта 

РН [5] и атмосферы [3]. Указанные ха-

рактеристики РН изменяются во време-

ни или в зависимости от какого-либо ар-

гумента, задаются таблично, а при необ-

ходимости рассчитываются с использо-

ванием методов интерполяции [6]. 

При исследовании возмущённого 

движения РН рассматриваются номи-

нальный режим и два крайних режима 

разбросов параметров РН – «нижний» и 

«верхний». При этом «нижний» режим 

характеризуется максимально возмож-

ными значениями аэродинамических 

силы и момента и минимально возмож-

ными значениями моментов инерции 

РН и тяги ДУ ЦБ и ББ. «Верхний» ре-

жим характеризуется минимально воз-

можными значениями аэродинамиче-

ских силы и момента и максимально 

возможными значениями моментов 

инерции РН и тяги ДУ. 

Особенности работы системы 

управления РН 

Одной из основных задач системы 

управления (СУ) является обеспечение 

контроля над тем, чтобы отклонения 

угловых параметров РН в полёте от их 

номинальных значений были в некото-

ром допустимом диапазоне. Значения 

предельно допустимых угловых откло-

нений определяются посредством мате-

матического моделирования возмущён-

ного движения РН при наихудшем со-

четании действующих возмущений. 

На РН используется цифровая СУ, 

в которую введён контур управления 

ветровым углом атаки с целью выпол-

нения требований по ограничению в по-

лёте угла атаки (скольжения) в зоне макси-

мальных значений скоростного напора. При 

этом используется информация от акселе-

рометров и блоков датчиков угловой скоро-

сти комплекса командных приборов. Для 

решения задач корректирующих контуров и 

фильтров АС используются соответствую-

щие алгоритмы, реализуемые в бортовой 

цифровой вычислительной машине [7]. Ка-

нал ограничения углов атаки и скольжения 

включается на участке больших значений 

скоростного напора. Изменение структуры 

осуществляется путём программного изме-

нения коэффициентов усиления по времени 

полёта. Особенности СУ оказывают суще-

ственное влияние на управляемость движе-

ния РН. 

Необходимость обеспечения управ-

ляемости движения РН приводит к необхо-

димости парирования ветровой нагрузки, 

полученной по результатам предстартового 

зондирования атмосферы. После проведения 

предстартового зондирования атмосферы 

проводится проверка непревышения вели-

чин разностей проекций фактических и уч-

тённых при расчёте бортового полётного 

задания (ПЗ) скоростей ветра и градиентов 

изменения этих разностей по высоте суще-

ствующих ограничений, которые являются 

достаточно жёсткими. 

Дополнительные возможности для 

обеспечения управляемости движения пре-

доставляют программные способы управле-

ния, которые заключаются в формировании 

траектории полёта с минимально возмож-

ными углами атаки (скольжения). Соответ-

ствующее управление можно задавать в ви-

де полётных программ изменения углов 

тангажа и рыскания [8]. В настоящее время 

при расчёте бортового ПЗ учитываются сис-

тематические составляющие скорости ветра. 

При исследовании управляемости 

движения РН на участке полёта первой сту-

пени имеют место следующие ограничения 

на параметры движения: 

– ограничение на величины угловых 

отклонений воздушных рулей, а также ру-

левых органов (РО) центрального и боковых 

блоков (ЦБ и ББ); 
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– ограничение на величины нагру-

зок, действующих на корпус РН, и, как 

следствие, ограничение на величины 

углов атаки и скольжения; 

– ограничение на отклонения от 

программных значений углов тангажа и 

рыскания и угловых скоростей тангажа 

и рыскания; 

– ограничение на отклонения по-

ложений центра масс РН от траектории 

для выведения КА в заданную точку ор-

биты. 

Проблема обеспечения  

управляемости движения РН 

Как было описано выше, перед 

пуском РН проводится зондирование 

атмосферы. По результатам проведения 

оценки допустимости фактических ха-

рактеристик ветра принимается реше-

ние о возможности проведения пуска 

РН. Однако в связи с наличием жёстких 

ограничений на характеристики ветро-

вых воздействий перед пуском РН вели-

ка вероятность отмены пуска. В случа-

ях, когда наблюдается потеря управляе-

мости, предлагается учитывать в ПЗ 

профили ветра, сформированные со 

сглаживанием флуктуаций, что может 

рассматриваться в качестве метода 

обеспечения управляемости движения РН. 

Для иллюстрации проблемы обес-

печения управляемости движения РН 

был выбран профиль ветра, построен-

ный по данным зондирования атмосфе-

ры в районе Гвианского космического 

центра. Выбранный профиль представ-

лен на рис. 2. 

На рис. 3 приведена зависимость 

угла отклонения РО ( )τδ , полученная 

по результатам моделирования движе-

ния в канале рыскания, от относитель-

ного времени на участке полёта первой 

ступени и показана зона действия 

больших значений скоростного напора. В 

«нижнем» режиме угол отклонения РО дос-

тиг величины 45° и РО, установленные на 

ЦБ и ББ, встали на упор. 

Анализ результатов моделирования 

движения РН показал, что в «нижнем» ре-

жиме наблюдается потеря управляемости, 

которая заключается в невыполнении тре-

бования по ограничению угловых отклоне-

ний РО РН. 

Методика формирования моделей 

расчётных профилей ветра 

Во избежание отмены пуска РН в дан-

ной работе предлагается производить расчёт 

параметров программы выведения РН с учё-

том действия ветра с профилями со сглажи-

ванием флуктуаций. При формировании та-

кого рода профилей необходимо обеспечить 

управляемость движения РН [2]. 

 

 

 w,м/с 

Рис. 2. Профиль ветра, построенный по данным зон-

дирования в районе Гвианского космического центра 

 

 

 

 

 

 

 

 

км,H  
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Рис. 3. Гравик зависимоси ( )τδ  при действии ветра с профилем  

по данным зондирования в районе Гвианского космического центра  

 номинальный режим,    «нижний» режим 

 

Методика формирования расчёт-

ных профилей ветра со сглаживанием 

флуктуаций состоит в следующем. Ис-

пользуются предстартовые измерения 
скорости ветра. Функция профиля ветра 

представлена таблично значениями ско-

ростей ветра и высот зондирования. 

Сущность подхода состоит в том, 

что функция профиля ветра )w(H i  на 

высотах iH  ( Ni  , 1, 0, K= ), на кото-

рых имеются данные зондирования, за-

меняется функцией 

( ) ( )∑
=

=
n

k

ikki HaH
0

ϕϕ   (2) 

с числом членов Nn ≤ . Коэффициенты 

аппроксимации ka  находятся из систе-

мы уравнений  

( ) ( )m

n

k

kkm w,a, ϕϕϕ =∑
=0

, nm ≤≤0 . (3) 

Скалярные произведения опреде-

ляются формулой  

( ) ∑
=

=
N

i

iii )(H)w(Hρw,
0

ϕϕ , (4) 

где 0>iρ  – весовой коэффициент. 

Известно, что хорошее сглаживание 

будет при Nn <<  [9]. Оптимальное число 

коэффициентов зависит от функции )w(H i , 

числа узлов 1)( +N , их расположения, зна-

чений весовых коэффициентов и от выбора 

системы функций ( )ik Hϕ . 

В качестве аппроксимирующих функ-

ций выберем полиномы  

( ) k

iik HH =ϕ , nk ≤≤0 . (5) 

Тогда система уравнений (3) для опре-

деления коэффициентов ka  примет вид  

( ) ( )m

i

n

k

k

k

i

m

i Hw,aH,H =∑
=0

, nm ≤≤0 , (6) 

где  

( ) ∑
=

+=
N

i

km

ii

k

i

m

i HρH,H
0

, 

( ) ∑
=

=
N

i

m

iii

m

i H)w(HρHw,
0

. 

После нахождения коэффициентов ka  

расчётная скорость ветра на высотах зонди-

рования iH  ( Ni  , 1, 0, K= ) определяется из 

формулы (2). 

На рис. 4 вместе с исходным, замерен-

ным профилем ветра приведён расчётный 

τ  

град ,δ  
Зона maxq  

ограничение 

выход РО на упор 
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профиль ветра, сформированный со 

сглаживанием флуктуаций [2]. 

Описание метода обеспечения  

управляемости движения РН 

В случае расчёта программы вы-

ведения РН с расчётным профилем вет-
ра со сглаживанием флуктуаций возму-

щённое движение РН будет происхо-

дить при действии ветра с профилем, 

представляющим собой разность между 

фактическим и сформированным про-

филями (рис. 4). 

С помощью моделирования дви-

жения РН проведено сравнение пара-
метров возмущённого движения РН при 

учёте в ПЗ расчётных профилей ветра 
со сглаживанием флуктуаций и возму-

щённого движения РН при действии 

ветра с профилями, построенными по 

данным зондирования. На рис. 5 приве-
дена зависимость угла отклонения РО 

РН ( )τδ , полученная по результатам 

моделирования движения в «нижнем» 

режиме, от относительного времени на 

участке полёта первой ступени и пока-
зана зона действия больших значений 

скоростного напора. 
На основании анализа полученных 

результатов моделирования движения 
РН можно сделать следующий вывод: в 

случае невыполнения требований по 

ограничению фактических ветровых ха-

рактеристик предлагаемый расчёт про-

граммы выведения РН с расчётными 

профилями ветра позволяет обеспечить 
управляемость движения РН [10]. 

Управляемость движения РН обеспечи-

вается в силу выполнения ограничения 

на величины угловых отклонений РО. 

 

 

  
w,м/с 

Рис. 4. Профиль ветра  

 построенный по данным зондирования в рай-

оне Гвианского космического центра, 

 сформированный со сглаживанием флуктуа-

ций,  

 действующий на РН в возмущённом движении 

при учёте в ПЗ профиля ветра со сглаживанием флук-

туаций 

 

км,H
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Рис. 5. График зависимости ( )τδ  в «нижнем» режиме  

 с профилем, построенным по данным зондирования, 

  с профилем, действующим на РН в возмущённом движении  

при учёте в ПЗ сформированного профиля) 

 

Заключение 

В случае применения предложен-

ной методики невозмущённым движе-
нием является движение по траектории, 

учитывающей расчётный профиль вет-
ра. Возмущённое движение РН проис-

ходит при действии ветра с профилем, 

представляющим собой разность между 

фактическим и расчётным профилями. 

Отклонением является разница между 

параметрами движения РН при реаль-

ном профиле ветра и при расчётном 

профиле ветра. 

Использование расчётных профи-

лей ветра, сформированных со сглажи-

ванием флуктуаций, при расчёте борто-

вого ПЗ позволяет увеличить вероят-

ность пуска РН. 

Окончательное решение о воз-

можности проведения пуска РН с ис-
пользованием расчётных профилей вет-

ра принимается после анализа нагрузок, 

действующих на конструкцию РН и воз-

можности выполнения задач пуска. 
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