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Современные одноосные датчики угловой скорости (ДУС) на базе 
микромеханических гироскопов находят применение в гражданской 
авиации и беспилотных летательных аппаратах [1]. Используемые 
датчики должны обеспечивать заданную требованиями точность при 
применении в широком спектре климатических и температурных 
условий. Однако выходной сигнал микромеханического гироскопа 
зависит от температуры окружающей среды, в которой эксплуатиру-
ется ДУС. Поэтому с целью обеспечения заданной точности приборов 
на этапе производства необходимо провести калибровку.

В состав конструкции одноосного датчика угловой скорости с анало-
говым выводом информации помимо микромеханического гироскопа 
входят термодатчик и электронный блок преобразования информации.  
Благодаря этому существует возможность коррекции измерений гиро-
скопа в процессе эксплуатации, с использованием показания термо-
датчика в соответствии с таблицей калибровочных коэффициентов, 
которая записывается в память прибора по цифровому протоколу 
RS-232. Внешний вид трех одноосных ДУС с аналоговым выходом 
на кронштейне представлен на рисунке 1.

Рис. 1.  Одноосный ДУС с аналоговым выходом

Для калибровки одноосных датчиков угловой скорости была разра-
ботана методика и программное обеспечение, позволяющее производить 
групповую калибровку на трехместном автоматизированном рабочем 
месте. Использование трехместного рабочего места позволяет увеличить 
производительность процесса калибровки одноосных датчиков в три раза, 
что является чрезвычайно актуальным при их серийном производстве.
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В состав автоматизированного рабочего места для калибровки 
одноосного ДУС входят: термокамера, оптическая делительная головка, 
поворотная установка, пульт для подключения датчика, персональный 
компьютер, термостат и другое оборудование. Отличительной особен-
ностью трехместного рабочего места является пульт, обеспечивающий 
питанием и цифровым соединением с компьютером трех датчиков 
одновременно, а также особая конструкция применяемых кронштейнов 
и термостата. Схема трехместного автоматизированного рабочего места 
представлена на рисунке 2.

Рис. 2. Схема трехместного АРМ

Помимо организации рабочего места, возникла необходимость 
разработать технологическое программное обеспечение, в задачи кото-
рого входят одновременный прием и обработка данных, учет инфор-
мации трех одноосных ДУС, запись полученных таблиц коэффициентов 
в память приборов, проверка датчиков после калибровки. Немаловажной 
проблемой является удовлетворение требования к высокой автомати-
зации процесса на каждом этапе калибровки. Процесс калибровки ДУС 
можно разделить на два отдельных этапа: калибровка в термокамере 
и на поворотном столе. На первом этапе измерения проводятся при 
непрерывной работе прибора в термокамере в течение восьми часов.

За это время фиксируются измерения гироскопа и термодатчика 
для восьми  температурных точек в диапазоне от – 60° C до + 55° C, 
в котором предполагается эксплуатация ДУС. В этих точках определя-
ются нулевой сигнал ω0 (°/c), коэффициент температурной зависимости 
нулевого сигнала гироскопа ( )0

TKω ω  и масштабный коэффициент термо-
датчика KT  .

Второй этап калибровки включает измерение массивов угловых 
скоростей в восьми температурных точках в диапазоне от –60° C до 
+55° C, при этом прибор закреплен в термостате, необходимом для 
поддержания требуемой температуры при вращении на поворотной 
установке. Целью данного этапа калибровки является определение 
масштабных коэффициентов гироскопа Kω и коэффициентов темпе-
ратурной зависимости масштабных коэффициентов гироскопа TKω  . 
Для этого производятся измерения угловой скорости гироскопа при 
вращении прибора по измерительной оси в диапазоне скоростей, допу-
стимых для конкретного калибруемого датчика. Разработанной мето-
дикой предполагается измерение до 180°/c. Длительность второго этапа 
калибровки также составляет восемь часов.

После второго этапа калибровки при помощи технологической 
программы устанавливается масштабный коэффициент цифро-аналого-
вого преобразователя прибора в зависимости от заданной номинальной 
скорости.

В результате калибровки технологической программой формируется 
таблица с калибровочными коэффициентами, как показано в примере.

Пример таблицы калибровочных коэффициентов

Tизм , °C – 60° C – 40° C –25° C –10° C + 5° C + 20° C + 40° C + 55° C

ω0 , °/с – 0,62650 – 0,81154 – 0,69452 – 0,57394 – 0,22094 – 0,07387 – 0,34921 – 0,42368

– 0,00925 0,0078 0,00804 0,02353 0,0098 – 0,01377 – 0,00498

Kω 1,3003 1,30404 1,30576 1,30748 1,31014 1,31336 1,31497 1,31553

0,00019 0,00011 0,00011 0,00018 0,00022 0,00008 0,00004

KT 1,10189

Коэффициенты из таблицы записываются в память прибора и сохра-
няются в базе данных для данного датчика на персональном компьютере 
АРМ с целью каталогизации записей обо всех датчиках, прошедших 
калибровку по данной методике.

( )0
TKω ω

TKω
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Технологическая программа позволяет выполнить проверку ДУС 
и в штатном режиме после калибровки, согласно разработанной мето-
дике. Проверка производится при трех температурах: – 60° C, +20° C 
и +55° C.

В результате калибровки датчиков угловой скорости по разрабо-
танной методике подтверждается соответствие точности измеряемой 
информации на всем диапазоне температур требованиям ТЗ. Пример 
степени компенсации нулевого сигнала от температуры после кали-
бровки представлен на рисунке 3.

Рис. 3. График зависимости нулевого сигнала ДУС от температуры до и после внесения 
калибровочных коэффициентов

Описанные выше процессы калибровки и последующей проверки 
приборов обладают высокой степенью автоматизации благодаря раз- 
работанной методике и технологическому программному обеспе-
чению. Технологическая программа обеспечивает прием и обработку 
данных, учет информации по калибруемым датчикам с использованием 
современной встраиваемой реляционной базы данных, запись данных 
в память прибора и решение других немаловажных задач.

Разработанная методика обладает гибкостью в применении, 
а использование трехместного рабочего места для калибровки позво-
ляет значительно ускорить процесс калибровки датчиков и сократить 
соответствующие трудозатраты.
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Излагаются основные результаты разработки семейства проблемно ориентиро-
ванных систем управления расходованием жидкого топлива для отечественных ракет-но-
сителей и межконтинентальных баллистических ракет. Разъясняются физико-техниче-
ские основы построения этих систем.

Ключевые слова: энергетические характеристики ракет, расходование топлива, 
терминальное управление.

Введение

Начиная с первых опытов создания жидкостных ракет, конструкторы 
и ученые стремились повысить энергетические характеристики новых, 
своеобразных транспортных средств. Цель изысканий в этой области 
состояла в том, чтобы при заданной стартовой массе ракеты макси-
мально повысить массу переносимого ею груза, дальность стрельбы для 
боевых ракет или высоту взлета исследовательских аппаратов. 

В начале развития ракетной техники сложились традиционные 
пути повышения энергетических характеристик жидкостных ракет — 
за счет выбора наиболее эффективного топлива, совершенствования 
жидкостного ракетного двигателя (ЖРД) и минимизации сухого веса 
конструкции в пределах прочностной безопасности ракеты. В связи 
с созданием в начале 50-х гг. мощных жидкостных ракет был выявлен 
и получил эффективное развитие другой путь, доставляющий энергети-
ческим характеристикам ракеты значительный прирост за счет приме-
нения методов и средств управления. 

Идея повышения энергетических характеристик жидкостных ракет 
при помощи управления жидкостным ракетным двигателем родилась 
в ОКБ-1 C. П. Королева в начале работ по первой межконтинентальной 
ракете Р-7 [1], когда оценки показали, что в ракете возможны неис-
пользованные остатки топлива в десятки тонн, а снизить их до прием-
лемого уровня можно лишь управлением двигателями на основе инфор-
мации о запасах топлива и его расходе. Так С. П. Королевым была 
поставлена совершенно новая и весьма наукоемкая задача. К решению 
ее были привлечены многие академические и отраслевые организации. 
Институт автоматики и телемеханики АН СССР (ныне ИПУ) выполнил 
под научным руководством Б. Н. Петрова приоритетные исследования 
и моделирование ЖРД как объекта управления и основополагающие 
работы по выбору принципов построения и алгоритмов систем управ-
ления расходованием топлива ракет с ЖРД.

Выбранные принципы и найденные законы управления были реали-
зованы и легли в основу создания комплекса бортовых систем управ-
ления для ракеты Р-7. Системы эти явились плодом коллективного 
труда многих промышленных и научных организаций и впоследствии 
нашли широкое применение [2].

IMPROVEMENT OF THE ENERGY PERFORMANCE 
OF LIQUID-FUELED LAUNCH VEHICLES BASED 

ON THE TERMINAL FUEL MANAGEMENT

Vladimir K. ZAVADSKIY, PhD in Engineering,
Vladimir P. IVANOV, D.Sc. in Engineering
E-mail: vladgus@ipu.rssi.ru,
Elena B. KABLOVA,
Ludmila G. KLENOVAYA
V. A. Trapeznicov Institute of control sciences of Russian Academy of Sciences
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Следовательно, первая составляющая концепции предусматривает 
снижение потребных для совершения полета запасов топлива. Способы 
второй группы требуют для своей реализации создания специальных 
средств и систем управления, непосредственно не связанных с зада-
чами управления полетом и предназначенных для ликвидации всевоз-
можных непроизводительных потерь в энергетике ракеты. Поэтому 
вторая составляющая концепции предусматривает увеличение распола-
гаемой энергетики ракеты – повышение эффективности использования 
располагаемых запасов топлива. Именно эта составляющая концепции 
и рассматривается в данной статье.

Задача уменьшения гарантийных запасов топлива
Своего рода ключевым понятием, характеризующим общие потери 

в энергетике ракеты, является понятие гарантийных запасов топлива, 
смысл которого состоит в следующем.

В каждый из баков ракеты дополнительно к рабочему запасу топлива, 
полностью расходуемому в расчетно-номинальных условиях выведения, 
необходимо резервировать гарантийный запас, предназначенный для 
компенсации случайных возмущений, действующих на процесс расхо-
дования топлива и на траекторные координаты ракеты, — возмущений 
типа погрешностей заправки баков, разбросов удельного импульса тяги 
двигателей и аэродинамических параметров ракеты и пр. Выделение 
гарантийных запасов топлива из общего заправляемого в баки ракеты 
количества топлива возможно лишь за счет соответствующего сокра-
щения рабочих запасов, что приводит к снижению номинальной грузо-
подъемности ракеты. 

Поэтому действие упомянутых в разделе 1 специальных систем, 
получивших общее название систем управления расходованием топлива 
(СУРТ), должно приводить к уменьшению гарантийных запасов топлива.

Семейство систем управления расходованием топлива
За почти полувековой период становления и развития ракетно-кос-

мической техники (РКТ) научно-техническую проработку прошли 
свыше двадцати типов СУРТ, существенно различающихся по прин-
ципам построения. В данной статье ограничимся описанием принципов 
построения только пяти типов СУРТ, получивших наиболее широкое 
применение и ставших ординарными в отечественной РКТ (в слово-
сочетании «тип СУРТ» первое слово в дальнейшем опускается). Кроме 
того, дается краткая характеристика некоторых из наиболее перспек-
тивных СУРТ. 

Концепция совершенствования энергетических характеристик
ракет средствами управления
В основе ряда работ, проведенных Институтом проблем управления 

совместно с другими организациями в обеспечение создания мощных 
жидкостных ракет, лежит единая научная концепция, суть которой 
состоит в следующем.

Рассматривается ракета, которая состоит из соединенных между 
собой (последовательно или параллельно) отдельных ракетных блоков, 
включающих баки с питаемыми из них ЖРД, с заданными значениями 
всех основных своих параметров. В частности, считаются заданными 
стартовая масса ракеты, ее компоновка, конструкция блоков, энерге-
тические и массовые характеристики ЖРД и пр. При выведении этой 
ракетой полезного груза на целевую орбиту (или на траекторию полета 
к заданной цели) необходимо, в соответствии с концепцией, осущест-
влять такое управление ракетой, чтобы требуемые конечные значения 
ее траекторных координат (в конце активного участка полета) могли 
быть достигнуты при возможно большой массе полезного груза (или 
наибольшем расстоянии от точки старта до цели). Управление ракетой 
для повышения ее энергетических характеристик здесь понимается 
в широком смысле, охватывающем управление моментами времени 
включения и выключения ЖРД отдельных ракетных блоков, управ-
ление ориентацией ЖРД и режимами их работы (по тяге и соотно-
шению расходов компонентов топлива), управление межблочным пере-
теканием жидкого топлива (в случае гидравлически связанных ракетных 
блоков) и пр.

Ввиду сложности картины происходящих здесь взаимосвязанных 
процессов, необходимости учета действия большого числа возмуща-
ющих факторов случайной природы, а также технических ограничений 
(по перегрузке, аэродинамическому напору и пр.) поставленная задача 
оказывается чрезвычайно трудной. Поэтому на практике она решалась 
декомпозиционно: из общей совокупности физических предпосылок 
совершенствования энергетических характеристик выделяется одна, 
которая и используется при построении того или иного способа повы-
шения энергетических характеристик средствами управления.

Все полученные таким образом способы разделяются на две большие 
группы, и соответственно, сформулированная концепция имеет две 
составляющие.

Способы первой группы восходят еще к работам Годдарда и сводятся 
к оптимизации траекторий полета или систем управления движением 
ракеты по критерию, характеризующему энергозатраты на управление.
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2. Винт (В) редуктора, управляющего расходом компонентов топлива, 
подаваемого в газогенератор (ГГ), который вырабатывает рабочее тело 
для приведения во вращение турбины ТНА; посредством винта В изме-
няется суммарный расход топлива (тяга) ЖРД.

3.	Отсечные клапаны (К), перекрывающие подачу топлива в газоге-
нератор; посредством этих клапанов производится останов двигателя.

Рис. 1. Система СПВ                       Рис. 2. Система СПС

На рис. 1 представлена структурная схема первой из рассматри-
ваемых здесь ординарных СУРТ – система прогнозирования момента 
времени (СПВ) опорожнения баков ракетного блока.

Исходная информация в системе СПВ поступает от дискретных 
уровнемеров ДУГ и ДУО, установленных в баках горючего (БГ) 
и окислителя (БО). Выходные сигналы этих датчиков, формируемые 
в моменты времени tГi и tOi прохождения зеркалами жидкостей i-ых 
чувствительных элементов (ч. э.) уровнемеров подаются на вход вычис-
лительных устройств в канале горючего (ВУГ) и окислителя (ВУО). На 
эти же устройства могут подаваться сигналы о положении исполни-
тельных органов (дросселя Д и винта В) систем управления режимами 
расходования топлива.

Первые две системы из ординарных СУРТ предназначены для 
управления моментами времени выключения ЖРД (их также называют 
системами управления выработкой топлива), другие три – для управ-
ления режимом расходования топлива.

Управление выработкой топлива. При управлении временем выклю-
чения ЖРД, помимо энергетических соображений, важнейшую роль 
играет требование приведения отработавших частей ракеты в заданные 
районы их падения. Более того, в традиционном способе выключения 
по «функционалу» управления дальностью падения это требование 
принимается в качестве единственного условия для определения 
в полете времени выключения ЖРД.

Примером управления выработкой топлива, организуемой с учетом 
энергетических требований, является так называемая полная выработка 
топлива. Здесь двигатели нижних ступеней ракеты выключаются только 
по информации о количестве топлива в баке ступени так, чтобы обеспе-
чить возможно меньший остаток топлива (в пределе – нулевой остаток). 
Двигатель же последней ступени выключается только по текущей 
информации о траекторных параметрах с тем, чтобы обеспечить требу-
емые конечные условия по траектории выведения. Падения отрабо-
тавших нижних ступеней в заданные районы обеспечивается системой 
управления движением ракеты посредством корректирования ориен-
тации вектора скорости к моменту выключения ЖРД.

Эффект повышения энергетических характеристик здесь определя-
ется тем обстоятельством, что в большей части резервирование гаран-
тийных запасов производится из условия компенсации на последней 
ступени суммарного по ступеням воздействия случайных возмущений 
на траекторные координаты ракеты – тогда как при выключении ЖРД 
по «функционалу» эти возмущения парируются парциальным образом 
на каждой ступени.

Принципы построения СУРТ будем пояснять на их типовых струк-
турных схемах (см. рис. 1–5). 

Эти схемы включают весьма упрощенные изображения ракетных 
блоков как пары баков с питаемыми из них ЖРД. Здесь же представ-
лены сугубо условные схемы ЖРД с исполнительными органами СУРТ, 
к которым относятся:

1. Дроссель (Д), установленный в одной из основных магистралей 
ЖРД после турбонасосного агрегата (ТНА); посредством изменения 
гидросопротивления дросселя изменяется соотношение текущих 
расходов компонентов топлива через ЖРД.
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Управление режимом расходования топлива. Системы управления 
режимом расходования топлива, распределяются по двум группам: 
системы внутриблочного и межблочного регулирования расходования 
топлива.

Внутриблочное регулирование осуществляется посредством изме-
нения при помощи дросселя Д соотношения текущих расходов компо-
нентов топлива и предназначено, главным образом, для снижения 
гарантийных запасов топлива. Другое назначение этого регулирования 
связано с обеспечением надежности работы ЖРД и состоит в удер-
жании соотношения текущих расходов компонентов топлива в заданном 
диапазоне.

Было показано, что в подавляющем большинстве проектных 
условий эксплуатации для минимизации гарантийных запасов топлива 
необходима жесткая (независимая от возмущений, действующих на 
траекторные параметры) синхронизация опорожнения баков окисли-
теля и горючего.

Рис. 3. Система СОБ                       Рис. 4. Система РСК

На рис. 3 представлена структурная схема системы внутриблочного 
регулирования опорожнения баков (СОБ) – наиболее известной из 
систем СУРТ. 

На основании этой информации, характеризующей процесс расхо-
дования топлива на наблюдаемом интервале времени i = 1, 2,…, I 
(где I — номер последнего ч. э.), устройства ВУГ и ВУО прогнози-
руют процесс расходования топлива на конечном (ненаблюдаемом) 
интервале и определяют моменты времени *

Гt  и *
Оt  полного израсхо-

дования горючего и окислителя. Значения моментов *
Гt  и *

Оt  исполь-
зуются в системе управления движением для коррекции траекторных 
параметров, обеспечивающей падение отработавшего блока в заданном 
районе, а в наименьший из этих моментов — момент t * — производится 
выключение двигателя блока.

Ненаблюдаемость расходования топлива на конечном интер-
вале времени работы ракетного блока определяется тем, что характер 
движения жидкости вблизи днища бака и некоторые другие факторы 
затрудняют проведение здесь уровнемерных измерений.

Точность выработки топлива, обеспечиваемая СПВ, сильно 
зависит от случайных отклонений расхода компонентов топлива на 
конечном участке относительно расхода на основном (наблюдаемом) 
участке работы ЖРД. А эти отклонения могут быть весьма большими, 
например, на ракетах, где отсутствует регуляторы давления в камерах 
сгорания ЖРД. Тогда для решения задачи полной выработки целесоо-
бразно использовать систему прогнозирования скорости (СПС) ракеты 
в момент израсходования топлива.

В основе принципа действия СПС лежит то обстоятельство, что 
приращение кажущейся скорости ракеты на фиксированном интервале 
времени безатмосферного полета определяется количеством израсхо-
дованного за это время топлива и фактически значением удельного 
импульса тяги.

На вход управляющего устройства (УУ) системы СПС (см. рис. 2) 
поступает та же информация, что и в предыдущей схеме, дополненная 
сигналом Гi

W , поступающим от датчика кажущейся скорости (ДКС) 
и характеризующим значения кажущейся скорости W ракеты в момент 

Гi
t . В УУ в результате анализа этой информации составляется оценка 
значения удельного импульса тяги. Затем, в соответствии с номи-
нальным количеством топлива, заключенного в баках под последним 
ч. э., вычисляется то приращение скорости, которое получит ракета при 
полном сгорании этого количества топлива. В конечном итоге, в УУ 
прогнозируется то значение Wпр кажущейся скорости ракеты, которое 
она будет иметь в момент полного израсходования топлива. В тот 
момент t *, когда текущее значение W кажущейся скорости сравняется 
с прогнозируемым, выдается сигнал на выключение ЖРД. 
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Рис. 5. Система МБС

После осреднения величины ( )
it


 на блоке Ср формируется сигнал 
( )
it∆
  отклонения массы топлива на  -ом блоке от среднеблочного по ББ 

значения ti (см. рис. 5). Управляющее устройство (УУ)  -го блока по 
информации ( )

it∆


 формирует управляющую команду, отрабатываемую 
приводом (ПВ) винта (В) редуктора из условия достижения межблочной 
синхронизации опорожнения баков. Суммарная тяга ЖРД на ступени 
при этом не изменяется.

Учитывая, что системы СОБ на каждом блоке по информации 
с тех же ДУГ и ДУО обеспечивают синхронизацию опорожнения баков 
окислителя и горючего, можно ограничиться межблочной синхрони-
зацией расходования только окислителя (компонентов с наибольшей 
массой) с соответствующей корректировкой структурной схемы 
МБС. Точностные характеристики МБС при этом не изменяются, 

Управляющее устройство (УУ) этой системы по результатам изме-
рений временного рассогласования Δti объемов окислителя и горючего 
формирует управляющую команду, отрабатываемую приводом дросселя 
ПД, из условия обеспечения синхронизации израсходования окисли-
теля и горючего.

Другая ординарная система внутриблочного регулирования расходо-
вания топлива – система регулирования  соотношения расходов (РСК) 
компонентов топлива (см. рис. 4). Здесь управляющее устройство (УУ) 
по информации, поступающей от расходомеров горючего и окислителя 
(РГ и РЩ) поддерживает при помощи дросселя (Д) заданное значение 
соотношения расходов компонентов топлива. При этом в конечном 
итоге достигается снижение рассогласования неиспользуемых остатков 
компонентов топлива, поскольку системой РСК парируется часть (но 
только часть!) возмущений, действующих на процесс расходования 
топлива.

Перейдем теперь к межблочному регулированию расходования 
топлива применительно к многоблочной ступени ракеты, состоящей 
из связки параллельно работающих ракетных блоков. Примем, что 
один из них, центральный, несет (непосредственно или через последу-
ющие ступени) полезный груз; другие блоки, боковые, пристыкованы 
к центральному. Расходование топлива тех блоков, которые отделяются 
от ракеты одновременно, подлежит обязательно синхронизации (во 
избежание потерь в энергетике ракеты). В случае если центральный 
блок (ЦБ) продолжает работать и после отделения боковых блоков (ББ), 
а двигатели ББ выключаются по «функционалу», необходимо также 
синхронизировать расходование топлива ЦБ с ББ; если же выключение 
двигателей ББ происходит по сигналам систем СПВ или СПС, синхро-
низация расходования топлива ЦБ с ББ не дает никакого энергетиче-
ского выигрыша.

На рис. 5 представлена структурная схема системы межблочной 
синхронизации (МБС) расходования топлива двух ББ многоблочной 
ступени ракеты (обобщение на случай большего числа ББ на ступени 
очевидно).

В каждом  -ом (  = 1, 2) блоке по информации с дискретных уров-
немеров горючего (ДУГ) и окислителя (ДУО) определяется в суммиру-
ющем устройстве Σ средневзвешенное (с весами, равными массовым 
расходам компонентов) значение ( )

it
  моментов времени прохождения 

уровнями компонентов i-ых ч. э. Величина ( )
it
  характеризует моменты 

времени, когда суммарная масса топлива на  -ом блоке становится 
равной ее программному значению под i-ми ч. э.
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жидкого топлива в одном из баков и пр.); u  — вектор управляющих 
воздействий; w  — вектор возмущений; ∗T  — терминальное значение 
аргумента, соответствующее окончанию работы системы.

В моменты времени достижения аргументом T пороговых значений 
( )IiTi ,1=  производятся измерения

                                                                    ,                                 (2)

где iy  — вектор измеренных координат; ii hx ,  — значения векторов коор-
динат объекта и ошибок измерения в дискретные моменты времени i.

Управление определяется в классе кусочно-непрерывных вектор-
функций вида:

                                                                     .                               (3)

Здесь iu  — вектор дискретных управлений, значения которых оста-
ются незменными на интервале ]( 1, +ii TT  и выбираются как функции 
измеренных координат и ранее реализованных управлений:

                                                            ,                                    (4)

где ( )ii yyyy ,,, 21 = , ( )1211 ,,, −− = ii uuuu  .
Задача построения СУРТ состоит в том, чтобы найти такие 

функции (3) и (4) из некоторого допустимого множества U, а также 
число I и последовательность ( )II TTTT ,,, 21 = , при которых достигается 
наименьшее значение терминального риска

                                                                     ,                                  (5)

где Ψ — известная функция потерь; ∗x  — заданное значение конечного 
состояния.

Понятие множества U допустимых управлений, используемое 
в формулировке задачи, включает не только естественные ограничения 
по эффективности регулирующих органов системы и проч., но и искус-
ственно вводимые ограничения: по емкости оперативной и долговре-
менной памяти управляющего устройства, по его быстродействию и т. д.

В зависимости от состава и степени достоверности априорных 
сведений о верояностных законах распределения случайных возму-
щений w и ошибок измерения ih , о структуре множества U допустимых 
управлений и т. д. образовывались варианты общей задачи (1 – 5). Для 
решения таких вариантов были разработаны соответствующие методы 
теории бортовых терминальных систем управления, изложенные

( ) Iiiii ,1,, == hxfy

( ) ]( 1,,, +∈= iii TTTTuuu

( )1, −= iiii uyuu

( )( )[ ]∗∗ −= xx TR ΨM

только несколько увеличивается потребный для работы МБС диапазон 
изменения суммарного расхода на блоке.

Завершая описание ординарных типов СУРТ, дадим в сопостави-
тельном плане их итоговую характеристику.

Достоинством систем СОБ и МБС является высокая энергетиче-
ская эффективность их применения, позволяющая на 10-15% увеличить 
грузоподъемность ракеты. Недостаток — сравнительно большая масса 
аппаратуры (главным образом, уровнемерных датчиков со средствами 
успокоения колебаний жидкого топлива), сужающая область их приме-
нения.

Система РСК уступает СОБ и МБС по энергетической эффектив-
ности применения, но обеспечивает более комфортные условия работы 
ЖРД (за счет высокой точности поддержания соотношения расходов 
компонентов топлива), имеет меньшую массу аппаратуры и, соответ-
ственно, более широкую область применения, в частности, на легких 
ракетах и разгонных блоках.

Системы СПВ и СПС, используемые для организации полной 
выработки топлива на нижних ступенях ракеты, предодоставляют 
на порядок меньшее повышение грузоподъемности, чем СОБ и МБС. 
Зато они позволяют повысить экологичность штатной эксплуатации 
ракеты с токсичными компонентами топлива и могут использоваться 
для распознавания на борту ракеты аварийных ситуаций, приводящих 
к преждевременному израсходованию топлива.

Теоретические основы и алгоритмы терминального управления 
расходованием топлива
Математический аппарат проектирования и сопровождения 

натурной отработки бортовых систем управления расходованием 
топлива (СУРТ) вошел составной частью в общую теорию бортовых 
терминальных систем управления [3].

Практически все системы СУРТ (в том числе СУРТ, упомянутые 
выше в списке ситуаций) по назначению и принципам действия явля-
ются системами терминального управления, при построении которых 
приходится решать варианты следующей задачи.

Рассматривается объект управления, описываемый системой нели-
нейных дифференциальных уравнений 

                                                               ,                                     (1)

где x  — вектор координат объекта; Т — непрерывный аргумент изме-
нения координат состояния (в качестве которого может приниматься 
текущее время полета ракеты-носителя (РН), изменение высоты 

( ) [ ]∗∈= TTT ,0    ,,,, wuxFx
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по большей части в монографии [3] без явной привязки к конкретным 
типам СУРТ. Эти методы позволили получать базовые алгоритмы СУРТ 
для всех возникавших проектных условий эксплуатации системы.

Большинство базовых алгоритмов СУРТ реализует единообразную 
последовательность действий: производится статистический анализ 
поведения системы до текущего момента времени iT  (так называемый 
анализ предыстории управления расходованием топлива) и находятся 
оценки возмущений w, действующих на систему; по результатам оцени-
вания возмущений прогнозируется отклонение конечного состояния 
системы от предписанного значения ∗x , и далее определяются и реали-
зуются управляющие воздействия iu , парирующие это отклонение.

Бортовые версии этих алгоритмов, предназначенные для воспроиз-
ведения в бортовых ЦВМ, значительно сложнее базовых, так как в них, 
во-первых, дополнительно закладываются алгоритмические средства 
защиты от сбоев и отказов, основанные на информационной избыточ-
ности, и, во-вторых, предусматриваются реконфигурации алгоритма 
управления при возникновении отказов – как в самой системе СУРТ, 
так и в объекте управления.

Заключение

Создание систем управления расходованием топлива (СУРТ) потре-
бовало развитие принципов и теории терминального управления, разра-
ботку технологии проектирования алгоритмов управления и аппарат-
ного состава системы.

Надо было научиться измерять количество топлива в деформиру-
емых и качающихся баках летящей ракеты с точностью, не хуже 0,1%, 
высокое давление раскаленных газов в камерах сгорания ЖРД с точно-
стью, не хуже 0,4%, и т. д. И доныне СУРТ не имеет близких аналогов: 
регулирование расходования топлива в авиационной и морской технике 
сводится к поддержанию заданных режимов расхода (экономичного, 
форсированного и проч.) топлива, тогда как для энергетики жидкостных 
ракет более важной оказывается задача израсходования бортового запаса 
топлива.

Системы СУРТ стали неотъемлемой частью всех отечественных 
крупных (со стартовой массой свыше 50 т) жидкостных ракет и обеспе-
чили повышение их грузоподъемности на 10 15%, в частности, РН 
«Союз» на 750 кг, РН «Протон» на 2250 кг. 
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Введение

Свободнолетающие космические манипуляционные роботы (КМР) 
предназначаются для осуществления различных работ в открытом 
космосе. Как объект управления космические роботы этого типа 
представляют собой сложную механическую систему, состоящую из 
нескольких шарнирно связанных друг с другом тел. Одно из них по 
своему назначению является основным телом (корпусом), снабженным 
собственной системой управления, обеспечивающей требуемые свой-
ства поступательного и углового движения этого тела в инерциальном 
пространстве. Остальная система тел образует шарнирно связанный 
с корпусом манипулятор. Концевое звено манипулятора снабжено 
схватом, предназначенным для захватывания и удержания полезного 
груза в процессе работы. 

Подобные аппараты получили в зарубежной литературе название 
Free-flying robot (или короче Free-flyer). Предпочтительность разработки 
именно этого типа объектов космической робототехники была заяв-
лена в 1974 г. на 6-м Симпозиуме ИФАК по управлению в простран-
стве в работе [1], в которой указано, что в Космической Программе 
США большое внимание уделяется разработке космических манипуля-
торов, имеющих возможность свободно перемещаться в космическом 
пространстве на достаточно большие расстояния (до 10 км и более) 
с помощью маломощных двигателей, работающих на гидразиновом 
топливе. Конструктивно такой объект выполняется в виде платформы 
с присоединенным к ней манипулятором (или с несколькими мани-
пуляторами). Кроме того, платформа содержит устройства управления 
и совокупность исполнительных органов, обеспечивающих требуемую 
ориентацию и желаемую траекторию движения платформы в космиче-
ском пространстве.

Динамика таких космических роботизированных систем является 
весьма сложной из-за высокой размерности и нелинейности уравнений 
движения, из-за специфики шарнирных связей, использующих само-
тормозящиеся приводы с нелинейными ограничениями по скорости, 
а также из-за возмущающего влияния работающего манипулятора на 
положение корпуса в инерциальном пространстве. Все это вызывает 
большие трудности при решении основной задачи управления КМР, 
связанной с обеспечением требуемого движения схвата в инерциальном 
пространстве. Традиционно (например, [2 – 9]) эта задача реша-
ется методами планирования траектории схвата, переводящей его из 
начальной точки пространства в конечную целевую точку на основе 
использования обобщенного якобиана, используемого для вычисления 
шарнирных скоростей КМР. При этом необходимо предусматривать
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Предлагается решение задачи управления свободно летающим космическим роботом 
в режиме манипуляционного функционирования в классе систем с обратной связью. 
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а не только операцию манипуляционного захватывания цели. При 
выводе уравнений принимается во внимание, что при решении задач 
управления космическим роботом в процессе выполнении им различных 
операций обслуживания ОС и сборочных работ орбитальное движение 
КМР и ОС можно не учитывать.

1.1. Математическая модель плоского движения КМР
Для определенности свободнолетающий космический робот будем 

рассматривать в виде механической системы, содержащей  несущее тело 
(корпус), шарнирно присоединенный к нему трехзвенный манипулятор 
и удерживаемый схватом манипулятора пассивный груз (Г). 

Рассматривается плоское движение КМР, кинематическая схема 
которого в соответствии с приведенным описанием имеет вид, пред-
ставленный на рис. 1.

Рис. 1. Конфигурация КМР и основные системы координат

Здесь обозначено: ( , )oc c cy xρ =  – переменный радиус-вектор, опре-
деляющий положение центра масс механической системы (точка с) 
в связанной с корпусом системе координат (СК) oxy; ϑ – координата 
углового отклонения осей связанной с корпусом СК oxy от осей инер-
циальной СК CYX ; oм – корневая точка манипулятора, оси которого 
(ом yм, ом xм) параллельны соответствующим осям связанной СК. За 
условно начальную конфигурацию манипулятора примем такую, при 
которой все три звена последовательно расположены вдоль оси ом xм. 
α1, α2, α3 – координаты (межзвенные углы), определяющие относи-
тельное положение звеньев манипулятора. Положительным направле-
нием вращения i-го звена будем считать его угловое отклонение про-
тив часовой стрелки по отношению к продольной оси (i –1)-го звена.
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меры преодоления динамических сингулярностей, принципиально 
отсутствующих в наземной робототехнике. При наличии внешних 
возмущений указанный подход становится непригодным для управ-
ления КМР.

Исследованию проблемы планирования траектории манипулятора 
КМР посвящено достаточно много работ. Например, в [3 – 5] эта задача 
решается для случая, когда приложенные к корпусу КМР управляющие 
воздействия и другие внешние возмущения отсутствуют. Свободнолета-
ющий робот в этом случае обычно называют свободноплавающим (free-
floating robot). Проблема учета внешних возмущений и влияния движений 
звеньев манипулятора на динамику основного тела КМР рассмотрена 
в [5]. Планирование движения концевого схвата манипулятора изуча-
лось как при отсутствии управления положением корпуса КМР, так 
и в случае его стабилизации в инерциальном пространстве. При синтезе 
алгоритма управления манипулятором использовался метод оптими-
зации по одному из критериев: либо минимального расхода топлива, 
либо минимального времени выполнения требуемой операции. Дина-
мика исполнительных органов как в системе стабилизации основного 
тела КМР, так и в шарнирах звеньев манипулятора не учитывалась.

В предлагаемой работе рассматривается альтернативный подход 
к решению основной задачи управления КМР в классе систем с обратной 
связью. В рамках данного подхода вводится математическая модель 
КМР в форме уравнений Лагранжа второго рода, учитывающая наличие 
самотормозящихся приводов манипулятора. Рассматривается задача 
построения рабочей зоны КМР с учетом специфики предлагаемого 
способа управления. Решается задача формирования алгоритма управ-
ления манипуляционной установкой груза в заданной точке простран-
ства при наличии информации о направлении на цель и о расстоянии до 
нее, получаемой с помощью видеокамеры, установленной на концевом 
звене манипулятора. Приводятся примеры компьютерного постро-
ения рабочей зоны и моделирования динамики космического робота, 
подтверждающие работоспособность предложенного алгоритма.

1. Динамическая модель свободно летающего космического 
манипуляционного робота
В отличие от большинства известных работ (например, приве-

денных в обзоре [7]), использующих уравнения КМР, записанные 
в инерциальной системе координат с началом в центре масс КМР, мы 
будем получать уравнения в инерциальной системе координат CXY 
с началом в произвольно выбранной точке, связанной с обслуживаемым 
объектом (ОС). Полученные при этом уравнения позволяют исследо-
вать все множество режимов функционирования космического робота, 

aρ
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Подставляя выражение (3) для кинетической энергии в (1), можно 
определить движение КМР с помощью следующей системы уравнений:

                                                                           .                       (4)

После вычисления частных производных ij ija t a∂ ∂ =  , iT q∂ ∂  
и приведения подобных при произведениях типа i jq q  , уравнения (4) 
можно представить в виде системы из шести нелинейных дифференци-
альных уравнений, разрешенных относительно вторых производных от 
обобщенных координат (2):

                                                                       ,                         (5)

где отнесенные в правые части уравнений нелинейные члены ( , )if q q  
представляют собой возмущения от Кориолисовых и центробежных 
сил; кроме того, поскольку КМР функционирует условиях невесомости, 
в (5) отсутствуют слагаемые, зависящие от ускорения силы тяжести. 
Конкретный вид функций

                                                                                                   (6)

для рассматриваемой структуры КМР приведен в [10]. 
Обобщенные силы 1 2 3, ,Q Q Q , стоящие в правых частях первых трех 

уравнений (5), определяются через главный вектор сил и моментов 
, ,x yF F Mϑ , приложенных к корпусу КМР, и записываются в виде:

                                                                                                  (7)

где ,x yF F  – управляющие силы, действующие вдоль соответствующих 
осей связанной с корпусом СК oxy; Mϑ – управляющий момент, форми-
руемый исполнительным органом системы ориентации и приложенный 
к корпусу робота.

Последние три уравнения системы (5) относятся к вектору обоб-
щенных координат qα , определяющих относительные положения звеньев 
манипулятора 1 2 3, ,α α α . Обобщенные силы 4 1 5 2 6 3, ,Q M Q M Q Mα α α≡ ≡ ≡ , 
стоящие в правых частях этих уравнений, представляют собой момен-
ты на выходе приводов соответствующих звеньев, определенные пока 
без учета собственной динамики  привода.
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j
a q Q f q q i

=

= + =∑  

( )
6 6

1 , 1

, ( )ij i
i j j k j k

j j ki

aTf q q q b q q q
q t= =

∂∂
= − =
∂ ∂∑ ∑   

1

2

3

cos sin ,

cos sin ,

,

x y

y x

Q F F
Q F F
Q Mϑ

= ϑ− ϑ

= ϑ+ ϑ

=

4α  – не изменяющийся во времени угол захвата груза; ci – центры 
масс звеньев манипулятора и груза, которые рассматриваются как одно-
мерные тела с массой mi и с собственным моментом инерции , 1,4iJ i =  ; 

( ),aA aA aAY Xρ =  – подлежащий регулированию вектор отклонений 
( ) ( )aA a AY t Y t Y= − , ( ) ( )aA a AX t X t X= −  концевой точки  груза а от целевой 

точки ( ),A AA Y X= , принадлежащей некоторому элементу поверхности 
ОС.

Задачей текущего раздела является вывод уравнений движения КМР 
в режиме управления конфигурацией манипулятора с учетом специ-
фики используемых типов электромеханических приводов и подвиж-
ности несущего корпуса.

Для описания динамики конечномерных механических систем, 
к числу которых относится КМР с грузом (рис. 1), наиболее часто 
используются уравнения Лагранжа второго рода

                                                              .                             (1)

В рассматриваемой структуре КМР (рис. 1) координаты , 1,6iq i = , 
принадлежат вектору обобщенных координат

                                                              ,                              (2)

которые однозначно определяют ее текущую конфигурацию в инерци-
альной СК.

Входящие в (2) координаты разделим на две группы: ( )T, ,o o oq X Y= ϑ  – 
вектор координат, определяющих положение корпуса КМР в инер-
циальной СК; ( )T

1 2 3, ,qα = α α α  – вектор координат, определяющий 
конфигурацию манипулятора в связанной СК. iQ  – обобщенные силы, 
конкретный вид которых определен ниже.

Кинетическая энергия абсолютного движения КМР выражается 
в виде однородной квадратичной формы обобщенных скоростей 

                                                                    .                               (3)

Конкретное содержание коэффициентов ( )ija q , зависящее 
от текущей конфигурации манипулятора и от координаты ϑ (рис. 1), 
приведено в [10].

, 1,i
i i

d T T Q i n
dt q q

∂ ∂
− = =

∂ ∂

, 1

2 ( )
n

ij i j
i j

T a q q q
=

= ∑  

( )T
1 2 3, , , , ,o oq X Y= ϑ α α α
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С учетом отмеченной в [11]  справедливости соотношения н r rM M= α  
, 

уравнения (8) приводятся к виду

                                                                                            (9)

где 1
я , 1,2,3u r m r rk k R r−= =  – коэффициент усиления сигнала ru ,  управля-

ющего приводом r-го звена манипулятора; 2 1
p яr m r r rrk i k k R−

ωα =


 – коэффи-
циент динамического торможения двигателя в режимах, определяемых 
состоянием: д д0, 0r r ru M= ω < .

С учетом (9) уравнения (5) запишем в векторно-матричной форме 
следующего вида:

                                                                                    ,       (10)

где { }diagu u rk k= , { }diag ,rk kα α=
 

 11( )A q  – (3 3)× -симметричная матрица 
собственных коэффициентов, определяющих движение корпуса КМР;   

22 ( )A q  – (3 3)× - симметричная матрица собственных коэффициентов, 
определяющих движение манипулятора с учетом моментов инерции 
приводов; 12 21( ) ( )A q A q=  – (3 3)× -матрицы коэффициентов взаимовли-
яния двух механических подсистем КМР с грузом; 0 – (3 3)× -нулевая 
матрица. 

В качестве электроприводов манипулятора в робототехнике нередко 
применяются самотормозящиеся передачи, которые с точки зрения 
экономии электроэнергии представляется целесообразным исполь-
зовать и в задачах управления КМР. Специфика самотормозящихся 
передач заключается в том, что при достижении требуемого положения 

звена, т. е. при отсутствии управляющего сигнала ( ),r uu ≤ ε  шарнир 
соответствующего звена «омертвляется» вследствие наложения импуль-
сной связи вида 0rα = , которой соответствует действие большой силы 
в течение малого промежутка времени. Подобную силу можно орга-
низовать с помощью устройства силового механического торможения, 
которое создает момент сухого трения TM +

, прикладываемый к выход-
ному валу привода. Чтобы привод оставался в заторможенном состо-
янии ( )д 0, 0ω = α =  сколь угодно долго, действующее значение тормоз-
ного момента +

T constM =  должно удовлетворять известному требованию 
[11]: +

T p д T( ) ( )M i M t M t≥ + . 

1.2. Уравнения движения КМР с учетом динамики приводов 
манипулятора 
В дальнейшем для корректного решения задач синтеза алгоритмов 

управления в различных режимах функционирования КМР и анализа 
динамики системы, необходимо учитывать собственную динамику 
исполнительных приводов манипулятора. 

Наиболее часто в качестве двигателей приводов манипулятора приме-
няются электродвигатели постоянного тока с независимым возбужде-
нием. В этом случае уравнение r-го привода ( )3 1,2,3 4,5,6 ,r i i= − = ∀ =  
в котором электрическая постоянная времени существенно меньше 
электромеханической постоянной (что характерно для современных 
электродвигателей), можно записать в следующем виде [11]:

                                                                                                 (8)

В уравнениях (8) учтена кинематическая связь д p д p,r r r r r ri iϕ = α ω = α  
между выходными координатами электродвигателя ( )д д д,r r rϕ ω = ϕ  
и редуктора ( ), ,r rα α  с выходным валом которого жестко связано r-е 
звено манипулятора. Кроме того, обозначено: ( )2

п я р pr r r rJ J J i −= +  – 
приведенный к валу двигателя момент инерции r-го привода (якоря 
двигателя и редуктора); д яr mr rM k I=  – электромагнитный (вращательный) 
момент на валу двигателя ( я ,r m rI k  – ток в цепи якоря и коэффициент 

вращательного момента); Т Т signr rM k= α  0r∀α ≠  – нелинейный (типа 
«сухое трение») момент от сил трения в двигателе и редукторе, приве-
денный к валу двигателя; pri  – коэффициент передачи редуктора; 

1
p нr ri M−  – момент (динамическая нагрузка), действующий со стороны 

манипулятора на исполнительный двигатель; я rR – активное сопро-
тивление якорной цепи; ru  – напряжение на входе электродвигателя, 
которое можно считать управляющей функцией привода r-го звена 
манипулятора; rkω  – коэффициент противо-ЭДС двигателя.

Момент нагрузки н rM  в (8) представляет собой динамический 
момент, обусловленный инерционностью нагрузки в r-м сочленении 
(т. е. моментом инерции последующей цепи звеньев и груза относи-
тельно оси r-го сочленения) и определяемый левой частью r-го урав-
нения системы (5). 

( )

1
п p д Т p н

д p
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( ) , 1,3;

.
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2. Техническая управляемость – необходимое условие
работоспособности КМР
Подвижность основания КМР порождает проблему технической 

управляемости, заключающуюся в том, что движение несущего тела 
КМР и звеньев манипулятора должно быть управляемым, т. е. при подаче 
управления на изменение их положения в инерциальном пространстве 
эти изменения осуществлялись бы в требуемом направлении и со скоро-
стью, не превышающей заданную величину. Аналитическая трактовка 
проблемы технической управляемости для общего случая механической 
системы вида КМР представлена в [12].

По виду полной нелинейной модели (12) аналитически трудно 
сделать какие-либо выводы о КМР как объекте управления. В связи 
с этим от модели (12) перейдем к упрощенной модели, предполагая 
обобщенные скорости q  достаточно малыми, что позволяет пренебречь 
членами, зависящими от произведений скоростей несущего и носимых 
тел КМР. При этом (12) примет вид

                                                   ,                                        (13)

где ( )S q  – матрица в уравнении связи обобщенных сил с силами 
управления ( )Q S q M=  [12, 13].

Будем предполагать, что для каждой координаты , 1, , 6iq i n n= =  
существует компонента вектора iM , т. е. ( )T

1 2, ,..., nM M M M=  
и  max 0i iM M≤ > .

Будем также предполагать, что желаемой реакцией на положи-
тельное управление, например max 0iM > , при 0jM = , , 1,i j n= , j i≠ , 
в  момент времени *t t=  при ( ) 0iq t = , ( ) 0iq t = , ( ) 0iq t =  ( )*t t<

 
являеся 

положительное изменение координаты iq , т. е. ( ) 0iq t ≥  при *t t> .
Несмотря на заметно упростившийся вид уравнения исходного 

уравнения (12), упрощенная модель (13) из-за переменности матрицы   
( )A q  сохраняет существенно нелинейный характер. Дальнейшим упро-

щением является линеаризация модели (13) относительно некоторого 
положения *q q= ,

                                         ,                ,           .                               (14)

Линеаризованная в точке *q q=  модель (13) записывается следу-
ющим образом:

                                                              ,                                    (15)

( ) ( )A q q S q M=

* constiq = 1,6i =

( ) ( )* *A q q S q M∆ =

Тормозное воздействие прикладывается к валу двигателя одно-
временно с отключением управляющего напряжения ( )u t  в момент 
приведения соответствующего звена в заданное положение *α  с требу-
емой точностью * *( )tα αε = α − α ≤ ε . Алгоритм управления манипулятором 
в случае применения механического торможения должен быть доопре-
делен нелинейной функцией вида

                                                                                              (11)

где k ′  – коэффициент обнуления управляющего напряжения в цепи 
якоря двигателя; *( ) ( )t tαε ≤ α − α ; +

T ( )M αε  – релейный тормозной 

момент. Содержимое фигурных скобок { }  в (11) определяет требуемое 
состояние подсистемы управления торможением, зависящее от теку-
щей конфигурации манипулятора ( )tα , отображаемого тем или иным 
значением функции ( )αϕ ε .Тогда система (10) принимает вид:

                                                                                         (12)

                                   ,

где Е – (3 3)× -единичная матрица.
Наличие самотормозящихся приводов указывает на то, что мате-

матическая модель КМР вида (12) соответствует механической системе 
с дискретно изменяющейся в произвольные моменты времени струк-
турой. С точки зрения теоретической механики эти изменения струк-
туры имеют вид уменьшения или увеличения одну или несколько 
единиц числа степеней свободы, что математически выражается в соот-
ветствующем изменении порядка системы дифференциальных урав-
нений объекта управления. 

Математическая модель (12) КМР с самотормозящимися приводами 
в силу (11) является принципиально нелинейной, что осложняет приме-
нение известных подходов к решению задач управления космическим 
роботом [7]. Тем не менее подобная модель более точно отображает 
динамику рассматриваемого класса систем, хотя для часто встречающе-
гося случая 1 1,r r nϕ = ∀ = , (n – число звеньев манипулятора) уравнения 
(12) превращаются в исходные (10).
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Если в положении *q q=  КМР имеет локальную техническую управ-
ляемость, то выбором соответствующего вектора ( )max max * 0

0 ,M M q= ρ  
КМР можно в этой точке обеспечить заданную степень технической 
управляемости 0ρ .

В работе [12] показано, что условия полной управляемости по 
Калману являются необходимыми условиями локальной технической 
управляемости КМР. Рассмотрены также вопросы определения мини-
мально необходимого управления, которое обеспечивает в точке q* 

степень технической управляемости не менее 0ρ . Решена задача 
отыскания области локальной технической управляемости КМР при 
заданном векторе ограничений на управление.

Отметим, что решение задачи реализации технической управляе-
мости КМР на множестве режимов функционирования можно рассма-
тривать как решение задачи выбора значений основных параметров 
системы, обеспечивающих работоспособность КМР в целом.

3. Рабочее пространство КМР
Под рабочим пространством КМР в инерциальном пространстве 

принято рассматривать ограниченную W-область этого пространства, 
каждая точка которой является достижимой для концевой точки «а» 
манипулятора свободно дрейфующего (неуправляемого по корпусу) 
КМР [3].

Пусть в инерциальной СК (рис. 1) при 0(0) 0t t= =  заданы начальное 

положение корпуса КМР ( )T

0 0 0 0, ,o o oq X Y= ϑ  и начальная конфигурация 

манипулятора ( )T
0 10 20 30, ,qα = α α α . При этом 0 0oq =  и 0 0qα = . Внешние 

возмущения и управление корпусом отсутствуют. Для простоты в данном 
разделе груз будем считать компактным, а его массу отнесем к массе 
концевого звена.

Для количественного определения размера и границ W-области 
предварительно рассмотрим два последовательных состояния КМР 
(рис. 2): ( ) ( )T

0 0 0 0,oq t q q qα=  и ( ) ( )T,k k ok kq t q q q= α , первое из которых 
является начальным (рис. 2а) и соответствует моменту «зависания» 
робота на предполагаемой границе рабочей зоны. Второе (конечное, 
рис. 2б) состояние ( )kq t  получается из начального 0( )q t  в результате 
манипуляционного перевода схвата с грузом в предельно удаленное 
от корневой точки манипулятора 1o  положение ( )1 2 3, 0, 0k k k kqα = α α = α =  , 
соответствующее вытянутому положению манипулятора вдоль оси 
первого звена (рис. 2б). Предполагается, что подобная процедура 
реализует максимально возможное перемещение характерной точки «а» 
в инерциальном пространстве из начального положения, определяемого 
вектором ( )0 0 0,a a aX Yρ = ,  в конечное положение ( ),ak ak akX Yρ = .  

где *q q q∆ = − ; элементы постоянных матриц ( ) ( )* *,A q S q  зависят от 
точки линеаризации q*. Несмотря на ограниченную область адекват-
ности, модель (15) позволяет провести анализ свойств КМР как дина-
мического звена системы управления и выявить особенности его функ-
ционирования.

Поскольку (15) описывает динамику КМР в малой окрестности 
точки q*, то целесообразно рассматривать локальную техническую 
управляемость КМР.

Известно, что в математической модели движения рассматривае-
мого типа КМР матрицы ( )A q  и ( )*A q  являются положительно опреде-
ленными, т. е. для скалярного произведения ( )*( ) ,A q x x , nx R∈  и 0x ≠  , 
справедливо неравенство ( )( )* ,  0A q x x > .

КМР с моделью вида (13) обладает локальной технической управ-
ляемостью по координате ( 1,6)iq i∆ =  в точке *q q= , если при нулевых 
начальных условиях

( ) 0iq t∆ = , ( ) 0iq t∆ = , ( ) 0iq t∆ = , ( )*t t<

и при подаче в момент времени t = t * максимального по модулю управ-
ления

( )max *( )i iM t M t t= ≥

возникает ускорение ( ) 0i iq t∆ ≥ ρ ≠ , где 0 0, const 0i i iρ ≥ ρ ρ = > , одного 
знака с ( )iM t , причем это происходит независимо от присутствия или 
отсутствия других управляющих воздействий ( )( ) 1,6;jM t j j i= ≠ . Здесь  

0
iρ  – степень технической управляемости по координате iq∆ .

КМР с моделью вида (15) имеет локальную техническую управля-
емость в точке *q q=  с вектором степени технической управляемости  

( )T0 0 0 0
1 2 6, ,...,ρ = ρ ρ ρ , если в этом положении у КМР существует локальная 

техническая управляемость по всем координатам iq∆  ( )1,6i = .
В [12] доказана теорема, в которой определены необходимые 

и достаточные условия локальной технической управляемости КМР 
с математической моделью вида (15) в положении *q q= . В соответствии 
с данной теоремой наличие локальной технической управляемости 
КМР в окрестности точки (14) определяется чисто конструктивными 
параметрами объекта, а не вектором ограничений на управление maxM . 
Иными словами, если в положении *q q=  КМР не обладает локальной 
технической управляемостью, то изменением компонентов вектора maxM  
добиться ее невозможно. Локальная техническая управляемость может 
быть реализована только за счет изменения конструктивных параметров 
объекта.
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Обычным образом вычисляются и новые значения координат ,ak akx y  
характерной точки «а» в СК cxy . Однако, переход к координатам этой 
точки в инерциальной СК, осуществляемый по формулам

                                                                                              (17)

оказывается невозможным однозначно, поскольку известно [6], что 
конечное значение координаты ( )k ktϑ = ϑ  существенно зависит от 
предыстории движения манипулятора, т. е. от способа перемещения 
звеньев при переходе из начального состояния 0qα  в конечное kqα .

В этом случае для решения задачи (16) следует задать тот или иной 
способ перехода манипулятора к желаемому состоянию ( )T

1 ,0,0k knqα = α  , 
где индекс n фиксирует некоторое (варьируемое) положение первого 
звена, относительно которого далее формируется вытянутое положение 
руки манипулятора.

Установившийся после раскрытия манипулятора угол ориен-
тации k nϑ  находится в результате численного решения системы (12) 
при векторе моментов Mα , реализующем выбранный способ перехода  

0 kq qα α→ . Подстановка найденного решения k nϑ  в (17) позволяет опре-
делить ,a k a kX Y , необходимые для вычисления введенного с помощью 
(16) локального размера n a nd ∆= ρ  рабочей области W. При этом ради-
ус-вектор ak nρ

 
(или 

kcaρ  в инерциальной СК с началом в точке с) опреде-
ляет положение точки ka , принадлежащей w-границе рабочей области.

Введем понятие секторного подпространства рабочей области 
КМР для некоторого 0 constiϑ = , значение которого частично опре-
делим с помощью w-границы, образованной конечным множеством 
точек , 1,2,...,k na n N= , построенных указанным выше способом для N 
процессов траекторного перемещения характерной точки «а» в инер-
циальном пространстве при программном переводе манипулятора из 
одного и того же начального состояния КМР ( )T

0 0 0,oq q q= α  (с соответ-
ствующим положением точки ( )0 0 0,a aa Y X=  в инерциальной СК) в ряд 

конечных состояний ( )T
1 ,0,0k knqα = α . При этом 1 ( 2, 2)knα ∈ −π π . Для 

определенности примем 1 12kn nα = −π + ∆α , где 1 N∆α = π .
Пример компьютерного построения секторной рабочей области 

для 0 0iϑ =  в случае последовательного перемещения звеньев вида 

( )0 0
10 1 2 3, 0, 0knα → α α → α →  при 16N =  приведен на рис. 3.

cos sin ,

sin cos ,
a k ok ak k ak k

a k ok ak k ak k

X X x y

Y Y x y

= + ϑ − ϑ

= + ϑ + ϑ

Рис. 2. Переход из начальной конфигурации КМР в предельную (конечную)

Очевидно, что конечное положение точки «а» можно считать 
принадлежащим границе   рабочего пространства W, а норму вектора 
разности ( )0a ak a∆ρ = ρ −ρ , записанную в виде:

                                                                              ,                       (16)

можно принять в качестве локального размера W-области. При 
известном ( )T

0 0 0,oq q q= α  начальное положение 0 0,a aX Y  характерной 
точки «а» в инерциальной СК легко вычисляется известным образом.

По завершении перевода манипулятора в предельно раскрытое 
состояние T

1( ,0,0)k kqα α= , соответствующее выходу точки «а» на w-гра-
ницу W-области, КМР в инерциальном пространстве CXY  займет новое 

положение (рис. 2б), характеризующееся состоянием ( )T,k ok kq q q= α , 
0kq = . Вектор ( )kc cktρ = ρ , определяемый координатами 0 0,c cX Y , явля-

ется известным, поскольку 0q  считается заданным.
Новое положение центра масс КМР с грузом в связанной СК cxy  

определяется вектором ( ),b
ck ck ckx yρ = , координаты которого легко 

вычисляются, если известны конечные значения шарнирных углов kqα , 
и в инерциальной СК – вектором ( ),I

ck ck ckX Yρ = .
Из рис. 2б видно, что неизвестный вектор ( ),ok okok X Yρ =  опреде-

ляется через известные векторы ,b I
ck ckρ ρ  в виде ( ), I b

ok ok ck ckok X Yρ = ρ −ρ , 

позволяющем вычислить конечное положение полюса о ( ),ok okX Y  после 
перевода манипулятора в предельно раскрытое состояние, в котором 

( )1 , 0, 0 , 0k k kq qα α= α = .

2 2
0 0 0( ) ( )ak a ak a ak ad X X Y Y= ρ −ρ = − + −
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I
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W-области образована движением точки 0a  вокруг центра инерции 
КМР с при изменении 0iϑ . Внешняя граница представляет собой 
замкнутую последовательность связанных друг с другом функций iw  
конечных положений точек 1knα . Кольцевое пространство рабочей 
области заполнено множеством сколь угодно близко расположенных 
друг относительно друга траекторий характерной точки «а», что опреде-
ляет возможность манипуляционной достижимости всех точек сформи-
рованной указанным способом рабочей области КМР.

Гарантированным рабочим пространством назовем суженное коль-
цевое подпространство GW W⊂ , в котором внешняя граница 2w  заме-
нена окружностью с центром в точке с и с радиусом 0 minG a ar ∆= ρ + ρ , 

соответствующим минимальному значению minnd  из множества чисел 

nd  (16).
Пример компьютерного построения W-области для случая 4-х 

секторов, соответствующих значениям 0 0, 2, , 3 2iϑ = π π π , приведен 
на рис. 4. 

Рис. 4. Пример компьютерного построения рабочей W-области

При наличии алгоритма определения секторной рабочей области 
могут быть решены следующие две задачи, связанные с определением 
начального положения КМР при переходе к режиму манипуляцион-
ного функционирования:

1) определение величины расстояния 
**

vd o A , при котором цель А 
становится манипуляционно достижимой для КМР;

2 3 4
1.5

2
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3

3.5

4

4.5
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0 0Wϑ =  
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0
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, 

Рис. 3. Секторная рабочая область КМР при 0 0iϑ =

Из рис. 3 видно, что для КМР при заданной выше начальной 
конфигурации 0qα  секторная рабочая область представляет собой запол-
ненное траекториями движения характерной точки а, ограниченное 
неоднозначной функцией iw  конечных положений точки а, подпро-
странство 0iW  в инерциальном пространстве. Как показало моделиро-
вание, указанная выше неоднозначность функции iw  появляется при 
достаточно больших назначаемых конечных значениях 1knα  (в рассма-
триваемом примере 19 101knn = →α ≈  ) и объясняется возникновением 
в этом случае повышенного влияния движения манипулятора на корпус 
КМР. Для устранения этой неоднозначности в задаче определения 
секторной рабочей области будем использовать тот интервал однознач-
ного существования функции iw , который характеризуется относи-
тельно меньшими значениями nd  размеров векторов 0 kna a , вычисля-
емых с помощью (16). В качестве «боковых» границ секторной рабочей 
области 0iW  примем траектории 0 1ka a  и 0 k na a , последняя из которых 
имеет конечную точку , (1, ]k na n N∈ , выделяющую выбранный интервал 
однозначности функции iw .

Варьирование 0iϑ  в задаче построения секторной рабочей области   
0iW  приводит к формированию последовательности новых секторов 

0 1 0 2, ,...i iW W+ +  Эти сектора разворачиваются в инерциальном простран-
стве вокруг центра инерции КМР с и друг относительно друга так, что 
при совмещении «левой» границы сектора 0 2iW +  с «правой» границей 
сектора 0 1iW +  (за счет соответствующего выбора величины шага 0∆ϑ  ) 
в итоге происходит образование полномерной рабочей области КМР 
(W-область), имеющей кольцевую структуру. Внутренняя граница
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Второе уравнение в (18) описывает динамику подсистемы управ-
ления манипулятором с учетом влияния инерционных (динамических) 
моментов ( )21 0( )A q q , действующих со стороны подсистемы управления 
несущим телом (корпусом КМР), и которые дополнительно изменяют 
(увеличивают или уменьшают) динамическую нагрузку на приводы 
соответствующих звеньев манипулятора. 

Следуя предложенной в [11] методике синтеза алгоритма управ-
ления звеньями манипулятора на неподвижном основании при решении 
задачи перехода *

0q qα α→ , второе уравнение в (18) с учетом опреде-
ленной положительности матрицы 22 ( )A q  приведем к виду:

                                                                          .              (19)

Здесь ( ) ( )1
0 22 21 0, , ( ) ,F q q q A A q q f q q−

α α= − −       можно рассматривать 
как внешнее по отношению к динамике манипулятора координатное 
возмущение. В этом случае для организации требуемых  перемещений 
звеньев манипулятора ( )*

0q qα α→  за основу примем алгоритм «управ-
ления по ускорениям» [11],  обладающий свойством слабой чувстви-
тельности, как к координатным возмущениям Fα , так и к изменению 
конфигурации манипулятора:

                                                                         ,                         (20)

где ( ) ( )*
M ,q q h q q h qα α α α αα αε = − −



   – вектор модельных ускорений, обеспе-
чивающий желаемую динамику изменения конфигурации манипулятора 

*
0q qα α→ ; 

1,2,3
r

u ui r
a a

=
 =    – (3 3)-× матрица постоянных коэффициентов 

усиления управляющих напряжений; diag , diagr rh h h hα α α α   = =    

 – 
диагональные матрицы постоянных коэффициентов при соответству-
ющих координатах рассматриваемого алгоритма управления.

Важной особенностью принятой интегральной формы алгоритма 
«управления по ускорениям» является то, что для ее реализации не 
требуется измерять вторые производные ( )q tα  [11].

Учитывая указанное выше свойство робастности алгоритма (20) по 
отношению к координатным возмущениям, а также тот факт, что в задаче 
управления конфигурацией КМР подвижность корпуса КМР иногда 
можно не принимать во внимание, поскольку требуемое конечное состо-
яние манипулятора *qα  определяется относительно связанной СК, то 
в первом приближении в уравнении (19) можно положить 21 0( ) 0A q q =

 
. 

( )M0
( ) , ( )

t

uu t a q q dt q tα α α
 = ε −  ∫  

2) определение требуемого угла ориентации КМР *
0 0iϑ = ϑ , при 

котором заранее построенное секторное рабочее пространство 0W
«накроет» целевую точку А.

4. Алгоритмы управления КМР в режиме манипуляционного 
функционирования
В динамическом отношении режим манипуляционного функцио-

нирования КМР является наиболее сложным из всех рассмотренных 
выше режимов работы космического робота. Это объясняется многими 
причинами, главными из которых являются существенная нелинейность 
и многосвязность уравнений движения КМР в данном режиме, а также 
высокая степень сложности управления из-за наличия сильной дина-
мической связи между движениями корпуса и манипулятора, возника-
ющей в процессе решения той или иной целевой задачи. 

В данном разделе рассматриваются некоторые вопросы синтеза 
алгоритмов управления и исследования особенностей динамики в двух 
основных режимах манипуляционного функционирования КМР. 
Первым и более простым из них является манипуляционное переме-
щение груза в системе координат, связанной с корпусом КМР. Этот 
режим условно обозначен как режим управляемой реконфигурации. 
Вторым и гораздо более сложным режимом является манипуляционное 
функционирование при решении различного рода задач, выполняемых 
в инерциальном пространстве.

4.1. Управление в режиме реконфигурации. Синтез алгоритма
Для синтеза алгоритмов управления манипулятором уравнения 

КМР (10) декомпозируются в соответствии с «физическим» принципом, 
учитывающим существенное различие в физических свойствах меха-
нических подсистем, образующих КМР как связку из несущего тела 
и несомого им многозвенного (в рассматриваемом случае – трехзвен-
ного) манипулятора. Суть декомпозиции, подробно изложенная в [13], 
заключается в представлении уравнения (10) в виде двух векторно-ма-
тричных уравнений:

                                                                                             (18)

где в правые части отнесены моменты инерционных ускорений от 
«несобственных» координат, а также моменты кориолисовых и центро-
бежных сил, которые нередко можно рассматривать как возмущающие 
воздействия по отношению к «собственному» движению, оставленному 
в левой части первого или второго уравнений в системе (18).

( )
( ) ( )

11 0 0 12 0

22 p Т 21 0

( ) ( ) , ,

( ) ( ) , ,u

A q q M A q q f q q

A q q k q i k u M A q q f q q
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α α α α

= −  +  
+ = − −  +  

  

   

( ) ( )1
22 p Т 0( ) , ,uq A q i k u M k q F q q q−

α α α α = − − + 

   
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Отказ от процедуры планирования траектории схвата позво-
ляет упростить алгоритм управления и избежать проблемы сингуляр-
ности при назначении шарнирных скоростей на основе обращенного 
якобиана системы [14]. При этом дополнительно следует учитывать, 
что скорости космических манипуляторов должны быть ограничены 
предельно малыми величинами. Однако процедура планирования явля-
ется линейной операцией и не предусматривает ограничения величин 
скоростей за исключением избегания сингулярных точек, в которых 
шарнирные скорости равны бесконечности [2]. Вместе с тем отказ от 
планирования делает затруднительной или практически невозможной 
оптимизацию траектории в пространстве (движение схвата к цели по 
кратчайшему пути или выполнение условия минимального влияния 
активного манипулятора на положение КА) [2]. И, естественно, суще-
ствует трудность в обеспечении гладкости траектории схвата, особенно 
в случае использования самотормозящихся приводов, специфика 
которых во всех указанных выше работах не учитывается.

При осуществлении операций в рабочей зоне будем использовать 
информацию, получаемую с помощью установленной на концевом 
звене манипулятора вспомогательной видеокамеры со встроенным 
дальномером. В режиме манипуляционной установки груза в заданную 
точку ( ),A AA X Y  начальное состояние КМР с грузом определим 
в виде ( )T

0 0 0( ) ,oq t q q= α  и 0 00, 0oq qα= =  . При этом считается, что ось 
камеры ориентирована на цель. Это позволяет определить расстояние 

0
(0)aA aA t

r
=

= ρ  от характерной точки груза до цели, измеряемое встро-
енным в видеокамеру дальномером.

Для удобства решения задачи инерциальная СК из точки С  
плоско-параллельно перемещена в точку ( ),A AA X Y . С этой целью 
в уравнениях (12) с помощью соотношений 

                                                                                                     (22)

осуществляется замена переменных ( )T, ,o o oq X Y= ϑ  на новые пере-
менные ( )T, ,q X YΓ ∆ ∆ Γ= β , являющиеся в режиме манипуляционного 
функционирования регулируемыми координатами. В (22) ,a ax y  – 
известные (зависящие от шарнирных углов ( ) , 1,3i t q iαα ∈ = ) коорди-
наты характерной точки груза в связанной СК; Γβ  – ориентация оси 
груза в новой инерциальной СК; переменные ,X Y∆ ∆ , определенные 
в виде ( )a AX X t X∆ − , ( )a AY Y t Y∆ − , являются координатами харак-
терной точки а в новой инерциальной СК.

Это позволяет представить структуру алгоритма в канале управления 
положением r-го звена в скалярной форме: 

                                                                                                (21)

С учетом подвижности корпуса КМР структурная схема замкнутой 
посредством алгоритма (20) системы управления манипулятором, сфор-
мированной в соответствии с уравнениями (10), приведена на рис. 4. 
Здесь пунктиром введен дополнительный контур управления устрой-
ством механического торможения приводов, влияние которого на дина-
мику системы управления космическим манипулятором, установленном 
на подвижном основании, будет рассмотрено ниже.

Рис. 4. Структурная схема системы управления движениями КМР 
с учетом динамики приводов

4.2. Алгоритмы управления КМР в режиме манипуляционного 
функционирования
Рассмотрим задачу манипуляционной установки груза в заданную 

точку инерциального пространства на основе принципов управления 
в классе систем с обратной связью. Предлагаемый подход отличается от 
известных методов управления космическими роботами, основанных на 
планировании траектории схвата. Отметим понятные на качественном 
уровне преимущества и недостатки предлагаемого подхода.
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Для решения указанного комплекса задач введем раздельное управ-
ление движениями схвата, приняв, что регулирующим воздействием 
на координату X ∆  является шарнирный момент 1Mα , вызывающий 
изменение угла 1α . Координата Y∆  управляется шарнирным моментом 

2Mα  , изменяющим 2α . И, наконец, управление ориентацией схвата, 
т. е., в конечном счете, угловым положением оси груза Γβ  осуществляет 
шарнирный момент 3Mα , изменяющий угол 3α .

Задача (24a), связанная с организацией процесса слежения закре-
пленной на концевом звене манипулятора видеокамеры за целью, явля-
ется вспомогательной при установке груза. Однако ее решение необ-
ходимо для осуществления текущих измерений расстояния aA aAr = ρ  
от характерной точки груза «а» до целевой точки А. Эти измерения 
участвуют далее в формировании сигналов cosaAX r ∗

∆ Γ= β  и sinaAY r ∗
∆ Γ= β  , 

управляющих приводами плечевого ( )1α  и локтевого ( )2α  шарниров 
при решении основной задачи (24b). Процесс слежения за целью 
осуществляется с помощью подсистемы управления приводом кисте-
вого шарнира ( )3α , использующей PD-алгоритм в цепи обратной связи 
по координате ( )t∆β , моделирующей сигнал отклонения оси чувстви-
тельности видеокамеры от направления на цель. 

Одним из возможных путей решения задачи (24b), связанной 
с управлением поступательным движением схвата ( ),X Y∆ ∆ , предла-
гается использовать модификацию известного алгоритма случайного 
поиска с возвратом [16], работоспособность которого обеспечивается 
благодаря удержанию только удачных случайных шагов управления 

( ) 0r nqΓ∆ <  , уменьшающих расстояние до цели. Неудачные шаги 

( )( ) 0r nqΓ∆ ≥  исправляются за счет изменения знака воздействия на 
очередном шаге управления. Введенная здесь оценка ( )r nqΓ∆ , опреде-
ляющая характер изменения регулируемых координат ,n nX Y∆ ∆  на n-м 
шаге управления, имеет вид:

                                                            .

Управление шарнирными углами осуществляется на интервалах 
управления r

nT , длительность которых пропорциональна модулям 
значений регулируемых координат 1 2,q X q YΓ ∆ Γ ∆   в начале n-го интер-
вала управления, т. е.

                                                                      .                         (25)

, 2 1( ) ( )r r
r n r n r nq q t q tΓ Γ Γ∆ = −

( ) ( )2 1 1 , 1,2r r r r
n r rn n

T t t k q t rΓ= − = =

В режиме манипуляционного сближения точки а с целью А регу-
лируемыми координатами являются координаты ,X Y∆ ∆  и  скорости 
их изменения ,X Y∆ ∆

  . Кроме того, чтобы в процессе управления цель 
А оставалась в поле зрения видеокамеры должно быть регулируемым 
и угловое отклонение линии визирования от цели, которое определя-
ется в виде *

∆ Γ Γβ = β −β , где * arc tgY XΓ ∆ ∆β = −  – угол наклона линии 
визирования, проходящей через цель А. Заметим, что физически коорди-
ната ∆β  может измеряться с помощью такой системы технического 
зрения, в которой отклонение оптической оси видеокамеры от направ-
ления на цель вызывает снижение уровня выходного сигнала.

Подставляя соотношения (22) и их производные в (12), получим 
модель КМР вида

                                                                                                   (23)

где ( )T,q q qΓ α′ = ; , ,A A AΓ α Γα  – матрицы переменных коэффициентов 

( )ija q′ , значения которых, а также коэффициентов ( ),k
ijb q q′ ′  нелинейных 

вектор-функций BΓ  и Bα , получены в [15]; ( )( )T Tp uM i k u M M +
α α= − − ε  – 

вектор шарнирных моментов.
Управление вектором движений схвата с грузом qΓ  будем осущест-

влять за счет шарнирных моментов Mα , под действием которых изменя-
ются не только межзвенные углы , 1,3r rα = , но и регулируемые компо-
ненты вектора qΓ . При этом шарнирные скорости ограничим областью 
малых («ползучих») скоростей , minr rα ≤ α  . 

Пусть измеряемыми координатами в рассматриваемом режиме 
манипуляционной установки груза являются: ( ), , , , 1,3aA r rr rϑ α α = .  
Цель управления определим в виде трех задач, в комплексе решающих 
манипуляционную установку груза в заданную точку А инерциального 
пространства:

( )* 0 kt t∆ Γ Γβ = β −β → ∀ ≤
 
– условие непрерывности слежения

                                           за целью, (24a)

( ) , ( )X Yk kX t Y t∆ ∆≤ ε ≤ ε  –  условие достижимости цели, (24b) 

( ) , ( )X Yk kX t Y t∆ ∆≤ ε ≤ ε  –  условие обеспечения мягкой стыковки,
                                     (24c)

где kt  – время выполнения операции, ,X Yε ε  – малые постоянные. 
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в режиме манипуляционной установки груза для случая попеременной 
работы подсистем управления плечевым ( )1α  и кистевым ( )2α  шарни-
рами. В качестве математической модели объекта использовались урав-
нения (23). 

Рис. 5. Управляющие сигналы и переходные процессы в режиме манипуляционного функ-
ционирования КМР при использовании алгоритма случайного поиска
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Рекуррентная формула алгоритма по каждому из двух локальных 
каналов управления может быть записана в виде:

                                                                                                   (26)

где , 1r n+ξ  – знак управляющего напряжения ru  на входе r-го привода 
манипулятора на ( 1n + )-м интервале управления; оценка ,r nqΓ∆  контро-
лирует характер изменения регулируемой координаты на предыдущем 
шаге управления. 

Следует заметить, что в алгоритме (26) оператор случайного шага 
, 1ξr n+  является случайным событием (в смысле выбора одного из 

значений ( 1, 1)+ − ) преимущественно на первом шаге управления, совер-
шаемом в качестве пробного движения ( 0n = ). По этой причине вели-
чина первого шага выбирается относительно небольшой ,1 ,minr rT T=  , 
соответствуя постоянному шагу ,minrT , принятому для области малых 
отклонений от цели 1ε , определенной в виде ( )2 1rqΓε < ≤ ε , где 2ε  – 
граница области мягкой стыковки с целью. На втором и последующих 
шагах ,r nT  , определяемых выражением (25), знак управляющего напря-
жения устанавливается правилом, приведенным во второй части алго-
ритма (26), в соответствии с которым при правильном выборе знака 

( 1, 1)nξ = + −  на n-м шаге управления этот знак должен быть сохранен 
и на ( 1)n + -м шаге. Правильность выбора знака nξ  оценивается по 
результату ( ) 0r nqΓ∆ < .

Алгоритм управления в области ( )2 1rqΓε < ≤ ε  условно назовем 1ru ε  , 
напомнив, что он не отличается от алгоритма (26) за исключением 
функции определения величины текущего интервала управления (25), 
принимающей в указанной области вид ,minrT .

В целом, решение задачи (24b) может быть осуществлено путем 
попеременной ( )1 2r = ∨  или одновременной ( )1& 2r =  активации подси-
стем управления сближением. В обоих случаях алгоритм, определяемый 
выражениями (26), сохраняет работоспособность, однако для решения 
задачи мягкой стыковки (24c) область его действия в процессе сбли-
жения с целью А должна быть ограничена моментом вхождения в малую 

2ε -окрестность, определенную в виде ( )2 2 1, ,X Y∆ ∆ ≤ ε ε < ε  и содержащую 
точку А. В указанной 2ε -окрестности исходный алгоритм (26) должен 
быть заменен на такой закон управления 2uε , который способен обеспе-
чить монотонный характер изменения регулируемых координат ,X Y∆ ∆  
при , 0X Y∆ ∆ →   в завершающей фазе сближения с целью.

На рис. 5 приведен пример математического моделирования 
в системе MATLAB-Simulink предложенного подхода к управлению КМР

,
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68. Elsevier Ltd., 2014. P. 1-26. 

Из осциллограмм видно, что управляемые в соответствии с алго-
ритмами ,r nu , 1uε  и 2uε  (рис. 5а) перемещения звеньев ( )1 2,α α  (рис. 5b) 
обеспечивают перевод характерной точки «а» груза из начального 
положения 0( ) 0,3X t∆ = м, 0( ) 0,67Y t∆ = м в малую окрестность целевой 
точкой А ( )2 0,1 мε ≤  за время 2 200tε =  с (рис. 5d). При этом ПД-алго-
ритм управления шарнирным моментом 3Mα  с достаточной точностью 
( )0,05∆β ≤  поддерживает требуемое направление оптической оси виде-
окамеры на целевую точку (рис. 5c), позволяющее встроенному в нее 
дальномеру измерять текущее расстояние до цели и вычислять оценки 
регулируемых координат ,X Y∆ ∆ , используемые в алгоритмах управ-
ления (26) и 1uε . На завершающем участке моделирования, начиная 
с момента 2 200tε =  с, реализован процесс «мягкой» стыковки груза 
с целью (рис. 5а, d), осуществленный с помощью адаптивных ПД-алго-
ритмов  2uε  вида

в которых перестройка коэффициентов 11 12 11 12, , ,X X Y Yk k k k  реализуется за 
счет имеющейся информации о координатах 1 2( ), ( )t tα α .

Заключение

Решена конкретная задача, связанная с разработкой нового (без 
использования известной процедуры планирования траектории схвата) 
подхода к управлению свободнолетающим космическим роботом 
в режиме манипуляционного функционирования. Разработана проце-
дура формирования рабочей зоны КМР и предложен поисковый алго-
ритм управления манипулятором КМР в классе систем с обратной 
связью, использующий сигналы видеокамеры со встроенным дально-
мером. Предложенный в работе подход к управлению манипуляци-
онным функционированием робота в этом режиме, не предусматри-
вающий решения известной (и очень сложной) задачи планирования, 
следует считать находящимся в начальной стадии исследования. Тем не 
менее можно отметить первые положительные результаты успешного 
управления роботом в данном режиме, полученные на основе приме-
нения специализированного алгоритма случайного поиска цели.

Следует отметить, что к настоящему времени опубликовано более 
двухсот работ по теории управления КМР, тем не менее можно говорить 
лишь о начальном периоде создания этой теории и лишь о намеченных 
в ней, пока не решенных в достаточной мере, задачах управления новым 
и весьма сложным объектом управления, каким является КМР.

( ) ( )
( ) ( )

2 0 11 2 21 2

2 0 11 1 21 2
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,

X X X X

Y Y Y Y

u k k X k X

u k k Y k Y
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В статье рассматривается возможность реализации автоматического управления 
траекторным движением военно-транспортного самолёта применительно к режиму 
«Парашютное десантирование».
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A METHOD OF MILITARY TRANSPORT AIRCRAFT 
AUTOMATIC FLIGHT PATH AND SPEED CONTROL 
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The article considers the possibility of automatic flight path control implementation 
at ‘Par-adrop’ mode on military transport aircraft.
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Введение

В настоящее время трудно себе представить современную авиацию 
без возможности решать задачи по доставке грузов в максимально 
короткие сроки в требуемый труднодоступный район. С целью опера-
тивной доставки грузов, сокращения временных затрат, а в ряде случаев 
и из-за невозможности обеспечить посадочный способ доставки грузов, 
наиболее актуальной становится задача парашютного десантирования 
грузов. Решение такой задачи является востребованным не только 
в вооруженных силах, но и в гражданской авиации. Доставка грузов 
гуманитарного и целевого назначения требуется, в том числе, и в усло-
виях ведения боевых действий, крайнего севера, что во многих случаях 
исключает посадочный способ. Наиболее трудна по своей сложности 
задача десантирования моногрузов, применяемого в военно-транс-
портной авиации. Десантирование военных моногрузов требует 
решения данной задачи для грузов массой более двух тонн, кроме 
того, должен быть предусмотрен сброс как одиночного моногруза, так 
и серии. При сбросе грузов ухудшается управляемость военно-транс-
портного самолета, что значительно усложняет его пилотирование, 
создаются опасные условия выхода параметров движения за пределы 
эксплуатационных ограничений по нормальной перегрузке и углу атаки. 
Также стоит отметить тот факт, что высотно-скоростной диапазон 
десантирования составляет 300÷5000 м. Например, во время военной 
операции в Сирии доставка грузов в осажденные районы производи-
лась с высоты более 5000 м из-за опасности поражения военно-транс-
портного самолета переносными зенитно-ракетными комплексами. 
Данная задача в настоящее время решается на самолете Ил-76МД-90А 
с помощью штурвального управления и специальной методики пило-
тирования с упреждением. Решить проблему сложности пилотирования 
возможно с помощью автоматизации, что в данном случае и предлага-
ется реализовать на самолете Ил-76МД-90А.

Логика работы режима «Парашютное десантирование» применительно 
к самолету Ил-76МД-90А
Режим парашютного десантирования предполагает возможность 

десантирования одиночно груза и десантирование серией из двух и более 
(в зависимости от габаритов и веса) моногрузов. Выключение режима 
предусмотрено при условии:

•	срабатывания концевого выключателя закрытия рампы с сохра-
нением автоматического управления в продольном и боковом каналах 
управления;

•	нажатия кнопки отключения автопилота;

•	перемещения штурвала по тангажу или крену, или перемещения 
педалей руля направления более порога отключения автоматического 
управления.

Заданная приборная скорость десантирования выдерживается 
и стабилизируется автоматически с помощью автомата тяги. Для реали-
зации траекторного управления в вертикальной плоскости в тракте 
управления рулем высоты необходимо обеспечить режим строгой 
стабилизации заданной высоты полета с парированием кабрирующего 
момента, возникающего при движении моногруза по грузовой кабине 
по направлению к грузовому люку (рампе) и пикирующего момента – 
при его сходе с обреза грузового люка. В тракте управления элеронами 
и рулем направления необходимо обеспечить прямолинейный полет 
в горизонтальной плоскости без крена.

В тракте управления рулем высоты режим парашютного десантиро-
вания включается нажатием кнопки «Сброс» и реализует специальный 
режим автоматического управления «Удержание заданной высоты 
десантирования» с сохранением управления стабилизатором в режиме 
автобалансировки (в алгоритме управления рассмотрено управление 
стабилизатором с упреждающим сигналом на него). В качестве заданной 
высоты десантирования принимается текущая барометрическая высота 
полета в момент нажатия кнопки «Сброс». В канале управления элеро-
нами и рулем направления в режиме парашютного десантирования 
должен быть включен режим стабилизации текущего курса. Этот режим 
должен включаться непосредственно перед включением режима пара-
шютного десантирования или сохраняться, если он был включен ранее.

При начале парашютного десантирования после нажатия кнопки 
«Сброс» до момента времени полного закрытия рампы невозможно 
изменение заданной высоты полета и заданного угла пути на пульте 
управления САУ.
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В настоящее время прорабатывается вопрос по автоматизации выхода 
на точку десантирования и включения данного режима с помощью 
системы самолетовождения (ВСС). 

Парашютные платформы с техникой (грузами), а также техника 
с парашютно-реактивными системами и парашютными бесплатфор-
менными системами должны располагаться в грузовой кабине на роль-
гангах с центральным монорельсом, установленным на грузовом полу 
кабины и рампе.

Количество, типы платформ и их размещение на самолете контро-
лируется техником и сообщается командиру экипажа.

Размещение платформ в соответствующих гнездах монорельса 
должно производиться при соблюдении допустимой центровки как при 
первоначальной загрузке, так и при частичном сбросе грузов.

В процессе десантирования при движении груза по грузовой кабине 
и при прохождении платформы с грузом обреза рампы центровка 
самолета может изменяться от предельно задней Хтпз до предельно 
передней Хтпп.

Описание алгоритма управления
Математическое моделирование выполнено на полной математи-

ческой модели, включающей в себя аэродинамические характеристики 
самолета Ил-76МД-90А, полученные из продувок в аэродинамической 
трубе (АДТ), высотно-скоростные характеристики (ВСХ) двигателя 
ПС-90А, включая данные по приемистости, и массово-инерционные 
характеристики самолета. В математической модели учтено влияние 
открытия боковых дверей и рампы на аэродинамические характери-
стики самолета. Аэродинамические характеристики, показывающие 
влияние открытых боковых дверей и рампы, получены из испытаний 
модели самолета Ил-76 в аэродинамической трубе Т-102 ЦАГИ.

На основании результатов испытаний модели самолета в аэродина-
мической трубе рассчитано изменение аэродинамических характеристик 
при открытии боковых дверей и рампы в продольном канале, которое 
введено в банк аэродинамических данных. Все поправки к коэффици-
ентам аэродинамических сил и моментов от рампы и боковых дверей 
в математической модели введены через коэффициенты коррекции:

•	KOD – коэффициент открытия боковых дверей (KOD = 1 боковые 
двери открыты, KOD = 0 боковые двери закрыты);

•	KOR – коэффициент открытия рампы (KOR = 1 рампа открыта, 
KOR = 0 рампа закрыта).

Так как изменение аэродинамических характеристик в боковом 
канале не существенно, эти характеристики не учитываются в матема-
тической модели.

Математическое моделирование движения и сброса грузов выпол-
нено на основе исходных данных и анализа летных испытаний, по 
которым были получены зависимости изменения центровки Хт(t ) для 
одиночного сброса и сброса серией БМД-3 и БМД -4 на высоте 1000 м 
при заданной скорости полета и заданном положении взлетно-поса-
дочной механизации крыла. Аппроксимация зависимостей Хт(t ) выпол-
нялась подбором коэффициентов в уравнении вида:

                                                           .

Зависимость Хт(t ) определялась для каждого конкретного варианта 
сброса грузов. В момент сброса груза вводилось ступенчатое уменьшение 
веса самолета в зависимости от типа платформы. При отделении груза 
от самолета центровка изменялась ступенчато. Изменение веса само-
лета учитывалось при определении соответствующих осевых моментов 
инерции.

Режим парашютного десантирования моделировался при вклю-
ченном автомате тяги в режиме стабилизации заданной приборной 
скорости и использовании способа автоматической стабилизации 
заданной высоты полета, основанного на принципе погони за «целью».

Этот принцип основан на наведении вектора траекторной скорости 
на воображаемую точку («цель»), которая движется на постоянном 
(заданном) удалении от центра масс самолета (Lц) на заданной высоте 
(Нц). Наведение на «цель» (в данном случае стабилизация заданной 
высоты десантирования) обеспечивается минимизацией угла (εц) между 
вектором траекторной скорости и направлением на «цель», включая 
реакцию на скорость изменения этого угла и демпфирование угловой 
скорости тангажа (см. рис. 1).

По отношению к вектору траекторной скорости ( )kV  величина εц 
определяется заданным расстоянием до «цели» (Lц):

•	с увеличением расстояния до «цели» εц уменьшается,

•	с уменьшением расстояния до «цели» εц увеличивается.

Для реализации управления рулем высоты на режиме парашют-
ного десантирования и обеспечения необходимого запаса устойчивости 
определена оптимальная величина Lц = 275 м.

начт т( ) atX t X a t e= + ⋅
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Рис. 1 Формирование сигнала на руль высоты в режиме строгой стабилизации
заданной высоты полета

Очевидно, что, используя в законе управления рулем высоты 
реакцию на угол εц , можно изменять строгость управления:

•	с увеличением расстояния до «цели» управление становится менее 
строгое (уменьшается весовой вклад реакции на εц и цε  в законе управ-
ления рулем высоты),

•	с уменьшением расстояния до «цели» управление становится 
более строгое (увеличивается весовой вклад реакции на εц и цε  в законе 
управления рулем высоты).

Выбор расстояния до «цели» позволяет найти оптимальное управ-
ление, обеспечивающее заданные требования к режиму парашютного 
десантирования. В законе управления рулем высоты, кроме реакции 
на εц, учитывается демпфирование (реакция на цε , zω , zω  с заданными 
коэффициентами усиления). Управляющий сигнал представлен суммой 
позиционной пσ  и интегральной иσ  составляющих:

Σσ  ограничивается в пределах ±15.

Для реализации закона управления необходимы следующие входные 
сигналы:

•	Нзад – заданная на ПУ САУ высота полета,
•	Н – текущая барометрическая высота,
•	Θ – угол наклона траектории,
•	ωz – угловая скорость тангажа.

Результаты математического моделирования
Результаты моделирования приведены на рис. 2 (для конфигу-

рации δз /δпр = 15°/14° и Vпр = 350 км/ч) и на рис. 3 (для конфигурации 
δз /δпр = 30°/25° при Vпр = 270 км/ч). Из полученных результатов видно, 
что в процессе открытие рампы и дверей наблюдается увеличение 
угла атаки в среднем на 1 град. Увеличение лобового сопротивления 
при открытии рампы приводит к необходимости увеличения тяги 
двигателей. При движении груза к обрезу грузового люка наблюда-
ется дополнительное приращение угла атаки до 2 град. Возмущенное 
движение самолета на кабрирование приводит к увеличению высоты 
полета («вспуханию»). Для удержания заданной высоты полета в этом 
случае требуется отклонение руля высоты на пикирование. Момент 
схода груза с обреза грузового люка сопровождается ступенчатым изме-
нением веса самолета и (как следствие инерционных характеристик) 
положения центра масс. Смещение центра масс вперед при отделении 
груза приводит к появлению пикирующего момента, а уменьшение 
веса самолета к нарушению равенства подъемной силы силе тяжести 
(нарушение условия горизонтального полета в сторону «вспухания»). 
Компенсация пикирующего момента приводит к соответствующему 
отклонению руля высоты на кабрирование и, как следствие, к увели-
чению угла атаки. Очевидно, что дополнительное увеличение угла атаки 
провоцируется управляющим сигналом на руль высоты, направленным 
на удержание заданной высоты полета. Для уменьшения заброса по углу 
атаки в этом случае проверена возможность ограничения минимального 
угла отклонения руля высоты в режиме парашютного десантирования 
до δВ MIN = − 8°.

В целом, полученные результаты математического моделирования 
показывают, что для рассмотренных вариантов режима автоматиче-
ского управления парашютным десантированием параметры движения 
не выходят за установленные в технических требованиях ограничения. 
Стабилизация высоты совместно с работой автомата тяги обеспечивает 
требования к точности стабилизации заданной высоты полета (±15 м) 
и точности стабилизации заданной скорости полета (±10 км/ч) при 
ограничении максимального угла отклонения руля высоты до ±15°.
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Рис. 2. Сброс серией 3-х БМД-3 (3 ·2,7 т),
начтX = 25,0%САХ, 

контX = 29,7%САХ, 

Н = 1000 м, Vпр = 350 км/ч, G = 180 т, δ3 / δпр = 15 °/14 °

Рис. 3. Сброс серией 3-х БМД-3 (3 ·12,7 т) 
начтX = 25,0%САХ, 

контX = 29,5%САХ, 

Н =1000 м, Vпр = 270 км/ч, G = 180 т, δ3 /δпр=30 °/25 °
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