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предисловие

Сегодня, в двадцать первом веке, кажется, что пора монографий и
учебных пособий по космонавтике осталась в прошлом, во временах
расцвета ракетно-космической отрасли. Венцом того времени было
создание и успешное испытание многоразовой космической системы
«Энергия – Буран». 

15 ноября 1988 года многоразовый космический корабль «Буран»
стартовал в морозное утреннее небо Байконура и через 209 минут, со-
вершив два витка вокруг Земли, приземлился в автоматическом ре-
жиме на посадочной полосе космодрома Байконур.

Прошедшие с того замечательного дня 25 лет позволяют осмыс-
лить грандиозную работу, проделанную предприятиями и организа-
циями отечественной промышленности (практически всех ее
отраслей) при создании многоразовой транспортной космической си-
стемы (МТКС) «Энергия – Буран». Ее создание даже спустя четверть
века является самой масштабной космической программой в истории
отечественной космонавтики. Кооперация исполнителей насчитывала
более 1200 предприятий и организаций почти 70 министерств и ве-
домств СССР, были задействованы крупные научные и производ-
ственные центры страны.

Многоразовый космический корабль «Буран» – это принципи-
ально новый космический аппарат, объединивший в себе весь накоп-
ленный ранее опыт ракетно-космической и авиационной техники.

При создании МТКС «Энергия – Буран» по инициативе гене-
ральных конструкторов Г.Е. Лозино-Лозинского и Ю.П. Семенова
впервые для ракетно-космических комплексов в полном объеме клас-
сически решена задача наземной экспериментальной отработки со-
ставных частей системы. Разработанная комплексная программа
наземной экспериментальной отработки ОК «Буран» охватывала весь
объем работ, начиная от узлов и приборов и кончая ОК в целом. Было
создано около 100 экспериментальных установок, 7 комплексных мо-
делирующих стендов, 5 летающих лабораторий и 6 полноразмерных
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макетов орбитальных кораблей. Был создан самолет-аналог «Бурана»
(БТС-002) для горизонтальных летных испытаний со штатными бор-
товыми системами, работающими при посадке корабля.

ОК «Буран» выполнил свою миссию – сам факт его существова-
ния, а главное, единственный уникальный беспилотный космический
полет убедили весь мир и, в первую очередь, наших соперников в том,
что нам по плечу решение таких гигантских задач. В этом смысле все
потраченные на программу средства не пропали даром: гонка воору-
жений не распространилась в космос, который стал ареной междуна-
родного сотрудничества. Запуск «Бурана» и особенно автоматическая
посадка ОК стали одним из факторов, повлиявших на процесс
ограничения стратегических вооружений и сокращения наступатель-
ных вооружений.

Одним из главных отличий ОК «Буран» от американского ОК
«Спейс Шаттл» является полностью автоматическая посадка орби-
тального корабля.

Работа по созданию системы управления движением и навигации
на участке аэродинамического спуска и посадки была поручена Мос-
ковскому институту электромеханики и автоматики. Сознавая всю
сложность предстоящей работы, руководство института приняло ре-
шение об организации специального отделения, сосредоточив в нем
наиболее квалифицированных специалистов. В 1983 году отделение
было переведено в Московское опытно-конструкторское бюро
«Марс», а руководитель отделения А.С. Сыров стал его начальником
и главным конструктором.

В этой книге подробно показано, как впервые в мире разрабаты-
валась интеллектуальная система управления ОК «Буран» на атмо-
сферном участке полета (СУДН(П)), с какими трудностями пришлось
столкнуться коллективу разработчиков.

В книге рассмотрены:
– концептуальные основы и этапы создания и отработки про-

граммно-алгоритмического обеспечения СУДН(П) в МОКБ «Марс»;
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– информационно-навигационное обеспечение;
– траекторное управление;
– система устойчивости и управляемости;
– технология отработки и сертификации программно-алгоритми-

ческого обеспечения системы управления и навигации на этапе по-
садки;

– средства отработки программно-алгоритмического обеспечения
СУДН(П);

– методология подтверждения требований ТЗ по вероятности ус-
пешной посадки;

– комплексная отработка СУДН(П) на стендах головных пред-
приятий. 

Коллектив разработчиков МОКБ «Марс» с честью выполнил 
поставленные перед ним задачи, обеспечив 15.11.1988 года в составе
натурных испытаний ОК «Буран» автоматическое управление движе-
нием на участке посадки с высоты 20 км до останова на взлетно-по-
садочной полосе космодрома Байконур.

Мне кажется, что эта книга будет востребована теми, кто смело
смотрит в будущее, кто не боится самых сложных и совершенно новых
задач. Еще мне хочется, чтобы эта книга заставила специалистов
управления и навигации воздушных судов обратиться к опыту авто-
матической посадки ОК «Буран».

А.С. Башилов.

Генеральный директор НПО «Молния» (1993–2006 гг.), 
генеральный директор ОАО «Тушинский

машиностроительный завод» (2003–2010 гг.), 
лауреат премии Совета Министров СССР, 

академик-секретарь секции «Авиакосмическая» 
Российской инженерной академии, 

академик Российской академии космонавтики 
имени К.Э. Циолковского, 

кандидат технических наук.
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9
ТЕхНИчЕСКИЕ хАРАКТЕРИСТИКИ ОК «БУРАН» И ТРЕБОВАНИя К СУДН(П)

введение

технические характеристики орбитального 
корабля «буран» и требования к системе управления

движением и навигации на участке посадки

Орбитальный корабль «Буран» – летательный аппарат, предна-
значенный для проведения операций по доставке груза в космос мас-
сой до 30 т и возвращения груза на Землю. При этом он выполняет
маневры по сходу с орбиты и планирующего спуска до посадки на
ВВП. Диапазон скоростей при выполнении целевой задачи орбиталь-
ным кораблем «Буран» лежит в интервале чисел Маха 0,2�М�27. 
Самолетная схема орбитального корабля обеспечивает полет в выше-
указанных диапазонах скоростей. 

Конструкция орбитального корабля изображена на форзаце 1. 
В носовой отсек помещена герметичная цельносварная кабина

экипажа для проведения работ на орбите и размещения аппаратуры,
необходимой для обеспечения автономного полета на орбите, спуска
и посадки. Средняя часть орбитального корабля состоит из грузового
отсека для доставки грузов на орбиту и возвращения их на Землю. В
хвостовой части находится объединенная двигательная установка для
маневрирования ОК на орбите и выполнения тормозного импульса.
Орбитальный корабль имеет треугольное крыло с двойной стрело-
видностью. 

Органы аэродинамического управления по тангажу, крену и рыс-
канью обычны для схемы «бесхвостка» – это двухсекционные элевоны
на консолях крыла и руль направления на киле. На обрезе кормовой
части фюзеляжа расположен балансировочный щиток, который в 
исходном положении представляет собой продолжение нижней по-
верхности фюзеляжа. Он предназначен для корректировки баланси-
ровочного положения элевонов и их разгрузки при изменении
центровки в пределах эксплуатационного диапазона. Руль направле-
ния выполнен расщепляющимся на две створки и при раскрытии ра-
ботает как воздушный тормоз, что при бездвигательном планировании
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дает возможность управления траекторией и скоростью полета путем
изменения аэродинамического сопротивления и тем самым аэродина-
мического качества. Вследствие верхнего расположения воздушный
тормоз при раскрытии создает моменты на кабрирование. Парирова-
ние их с помощью элевонов приводит к созданию дополнительной
подъемной силы на режимах посадки, что исключает характерные для
самолетов схемы «бесхвостка» потери на балансировку.

характеристики Значение
Максимальная стартовая масса (в первом полете), т 105 (79,4)

в т.ч.: запас окислителя (кислород), т 10,4 
запас горючего (циклин), т 4,1

Масса полезного груза, выводимого в ОК на орбиту
H=200 км:

с наклонением i=50,7°, т 30
с наклонением i=97°, т 16

Посадочная масса ОК:
номинальная, т 82
максимальная, т 87

Масса полезного груза, возвращаемого с орбиты в ОК:
максимальная, т 20

Продолжительность полета:
номинальная, сутки 7
максимальная (с дополнительными баками), сутки 30

Диапазон возможных наклонений орбит, град 50,7...110
Высота орбиты:

рабочая круговая, км 250 ... 500
Перегрузки, g:

при выведении на орбиту (максимальная) 2,95
при спуске в атмосферу (по номинальной траекто-
рии) на гиперзвуковых скоростях 1,6
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основные тактико-технические характеристики ок «буран» 

постановка задачи создания программно-алгоритмического
обеспечения системы автоматического управления посадкой

Задача входа в атмосферу после схода с орбиты и затем снижения
и посадки ОК на заданный аэродром является, без преувеличения,
одной из сложнейших комплексных задач современной науки и техники.

характеристики Значение
Аэродинамическое качество:

на гиперзвуковых скоростях 1,5
при посадке 5,9

Максимальная величина бокового маневра при спуске, км 1700
Посадочная скорость:

средняя (при посадочной массе 82 т), км/ч 312
максимальная, км/ч 360
в первом полете, км/ч 263

Геометрические характеристики:
общая длина, м 36,37
размах крыла, м 23,92
площадь крыла, м2 250
диапазон отклонения руля направления, град ±23
диапазон отклонения воздушного тормоза, град 0÷90
диапазон отклонения элевонов, град –37÷ +22
диапазон отклонения балансировочного щитка, град –12÷ +20
длина отсека полезного груза, м 18,55
диаметр отсека полезного груза, м 4,70

Кратность использования (ресурс), полетов 100
Минимальное время подготовки к повторному пуску,
сутки 20
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С позиции теории управления сложность данной задачи опреде-
ляется сложностью всех составляющих процесса управления: объекта
управления, внешних условий, особенностей получения информации,
разнообразием ограничений и требований. Среди основных особен-
ностей рассматриваемого процесса управления следует отметить:

узкий «коридор входа» в атмосферу, порождаемый, с одной•
стороны, допустимым нагревом конструкции и, с другой, недопуще-
нием «отскока» от верхних слоев атмосферы;

отсутствие возможности получения радиоизмерительной ин-•
формации в определенной зоне после входа в атмосферу;

малую эффективность применения «самолетных» рулевых по-•
верхностей при прохождении разряженных слоев атмосферы и проч-
ностные ограничения на валы рулевых приводов в плотных слоях
атмосферы;

высокую степень неопределенности действующих атмосфер-•
ных возмущений, степень воздействия которых сравнима с распола-
гаемым ресурсом управления;

невозможность получения информации о воздушно-скорост-•
ных параметрах движения в атмосфере на высотах больше 40 км;

высокую степень изменчивости в процессе спуска аэродина-•
мических силовых и моментных характеристик и особенно наличие
области перебалансировки ОК в трансзвуковой зоне, что создает серьез-
ные проблемы с обеспечением устойчивости и управляемости;

необходимость перехода на более точные радиоизмерительные•
средства в окрестности взлетно-посадочной полосы (ВПП);

отсутствие двигательных установок (минимизация стартового•
веса) для управления движением центра масс (ЦМ) на атмосферном
участке и, как следствие, невозможность повторного захода на посадку.

В первых пусках управление ОК «Буран» должно было осу-
ществляться в полностью автоматическом режиме, а в дальнейшем
предполагались пилотируемые полеты с возможностью различной
степени участия человека в управлении – от контроля автоматической
системы до осуществления ручного управления.
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Решение столь сложных задач было возможно только при ис-
пользовании метода декомпозиции исходной задачи на более простые,
но взаимоувязанные, так что решение каждой из них обеспечивает ре-
шение задачи в целом. Правильно осуществленная декомпозиция поз-
воляет снизить размерность решаемых частных задач, уменьшить
количество учитываемых ограничений, сформировать систему част-
ных критериев качества управления.

участки «спуск» и «посадка»

Решениями соответствующих государственных органов задача
спуска и посадки ОК «Буран» в атмосфере организационно и техни-
чески была разделена на 2 участка: «Спуск» (С) и «Посадка» (П).

Определение параметров начальной точки участка «Посадка»
(Н=20 км) и ключевой точки (Н=4 км) было связано с обеспечением
устойчивой работы радиотехнических средств: радиодальномерной
системы (РДС) и радиомаячной системы (РМС) и утверждено реше-
нием ВПК СМ СССР от 18.12.1976 г.

Участок «Спуск» в целом может быть охарактеризован как уча-
сток, на котором решаемые системой управления задачи близки зада-
чам, решаемым при управлении спускаемыми аппаратами – капсулами
без аэродинамических управляющих поверхностей с малым аэроди-
намическим качеством (~~ 0,5), управление ориентацией которых во-
круг ЦМ осуществляется газодинамическими органами управления.
Управление ОК по номинальной траектории спуска по дальности и
боковому отклонению осуществлялось только после прохождения «ко-
ридора входа» с учетом температурных ограничений и прежде всего за
счет вариации знака крена. По мере спуска, гашения скорости, роста
плотности атмосферы, увеличения располагаемого аэродинамического
качества и повышения эффективности рулевых поверхностей по-
являются условия для перехода к управлению по «самолетной» схеме.

Такому переходу предшествует завершающий этап участка
«Спуск» – обеспечение согласованной области передачи управления
на участок «Посадка» на высоте H=20�0,5 км при скорости 
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V0�520�60 м/с, траекторном угле ��0��10�7,5°, расстоянии до ци-
линдра рассеивания энергии LЦРЭ�32�13 км, курсовом угле
��0��15°. При этом дальность LЦРЭ отсчитывается по касательной к
используемому в горизонтальной плоскости цилиндру рассеивания
энергии (ЦРЭ) радиусом 25 км. Центр ЦРЭ располагается на продол-
жении оси ВПП на расстоянии 24 км от ее центра в положительном
или отрицательном направлении в зависимости от направления ветра,
чтобы посадка осуществлялась против ветра. Информация о направ-
лении захода на посадку закладывается в бортовую цифровую вычис-
лительную машину до старта и может быть уточнена по командной
радиолинии в полете. Угловое отклонение ��0 отсчитывается от той
же касательной. Таким образом, заданная на оси ВПП терминальная
область посадки трансформирована для участка «Спуск» в кольцо 
(см. рис. В.1).

Задачей участка «Посадка» в целом является приведение орби-
тального корабля из указанной достаточно широкой согласованной на-
чальной области к оси ВПП в ключевую точку (xк�14458,5 м,
zк�0�500 м; ��0�15°; Hк �4000�500 м) с углом наклона траекто-
рии �к��19�6° и скоростью Vк�170,5�22,5 м/с, с последующим
заходом на посадку с использованием трехглиссадной схемы, вырав-
ниванием, касанием поверхности ВПП, пробегом и остановом.

На участке «Посадка» все задачи управления были решены 
посредством отклонения аэродинамических рулевых поверхностей.
Исключением являлся некоторый начальный интервал, на котором для
улучшения устойчивости и управляемости в путевом канале целесо-
образным в дальнейшем могло оказаться использование газодинами-
ческих органов управления.

В то же время особенности аэродинамической формы ОК, являю-
щейся неизбежным компромиссом между разнообразными, порой про-
тиворечивыми требованиями к конструкции вследствие необычайно
широкого диапазона условий и требований эксплуатации, порождают
серьезные проблемы с обеспечением устойчивости и управляемости
при прохождении трансзвуковой зоны (приблизительно в интервале
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0,9�М�1,1), требующие принятия специальных алгоритмических
мер, включая значительное ограничение маневра.

Увеличение в целом на участке «Посадка» максимального распо-
лагаемого аэродинамического качества от 1,8 до 5,9 обеспечивает
значительные возможности «самолетного» управления дальностью –
изменением угла атаки, создавая тем самым предпосылки обеспече-
ния высокой точности приведения в район ВПП и собственно посадки.

Однако недостаточно высокое, по сравнению с атмосферными ле-
тательными аппаратами, аэродинамическое качество ОК, высокая воз-
можная интенсивность атмосферных возмущений, прежде всего при
прохождении тропосферы (~~11 км), существенная нелинейность аэро-

Рис. В.1. Схема предпосадочного маневрирования:
1 – западный ЦРЭ; 2 – штатная область приведения на высоту Н = 20 км при
нацеливании на западный ЦРЭ; 3 – то же на восточный ЦРЭ; 4 – восточный
ЦРЭ; 5 – восточный ЦВК; 6 – взлетно-посадочная полоса; 7 – западный ЦВК;
8 – траектория полета ОК; АН – спираль отворота; НЕ – спираль доворота;
ЕС – касательная к ЦВК; СG – дуга окружности ЦВК; GК – финишная пря-
мая; КТ – ключевая точка
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для ОК «Буран» для гражданских самолетов
(согласно CSAWO IСAO)

боковой ветер Wz��15 м/c Wz��8 м/c
попутный ветер Wx��5 м/c Wx��5 м/c
встречный ветер Wx��20 м/c Wx��12,8 м/c

Таблица В.1

динамических характеристик (АДх) по режимам полета и, прежде
всего, необходимость бездвигательной посадки и, как следствие, невоз-
можность ухода на второй круг делали неэффективным и недопусти-
мым использование традиционных схем самолетовождения и посадки.

исходные положения для формирования системы управления
движением и навигации на участке аэродинамического спуска
и посадки

Приведем основные положения, определившие своеобразие ре-
шения задачи создания системы управления ОК «Буран»:

малое аэродинамическое качество бездвигательного орбиталь-•
ного корабля, осуществляющего нестационарное планирование с
энергичным маневрированием для рассеивания энергии;

существенные разбросы по инерционно-массовым и аэроди-•
намическим характеристикам при спуске ОК на Землю;

интенсивные ветровые возмущения (высота метеовышки•
Н�10 м) в районе взлетно-посадочной полосы, см. табл. В. 1;

высокие требования к надежности программно-алгоритмичес-•
кого обеспечения (ПАО), определяемые заданной вероятностью ус-
пешной посадки (0,9995), невозможностью вмешательства экипажа
и наземного комплекса управления (НКУ), быстротечностью про-
цесса управляемого движения «Бурана», отсутствием резервного про-
граммно-математического обеспечения (ПМО);

необходимость применения в силу особенностей траектории•
спуска ОК нетрадиционных радиотехнических средств;

значительная степень неопределенности условий работы и по-•
грешности системы воздушно-скоростных параметров (СВСП) в
трансзвуковой зоне полета.
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основные требования к системе управления движением и 
навигации на участке аэродинамического спуска и посадки

Были определены три основных положения специфики решения
задачи проектирования программно-алгоритмического обеспечения
системы управления движением и навигации орбитального корабля
«Буран» на участке посадки:

1) полная автономность системы управления в решении задачи
управления посадкой в силу невозможности изменения извне страте-
гии управления; 

2) необходимость учета значительных неопределенностей аэро-
динамических характеристик ОК и информационных средств из-за не-
достаточности объема предварительных летных испытаний как по их
количеству, так и по возможной области полета; 

3) максимальная надежность ПМО. 
Основными задачами при разработке ПАО (СУДН(П), обеспечи-

вающими управление орбитальным кораблем с высоты Н�20 км до
останова на ВПП с заданной вероятностью успешной посадки и с уче-
том специфики бездвигательной посадки, вариаций аэродинамических
характеристик (АДх) и инерционно-массовых характеристик (ИМх)
в широком диапазоне внешних возмущений, ошибок навигационной
информации, неопределенности воздушно-скоростных параметров в
трансзвуковой зоне полета, являлись: 

1. Создание методологических основ проектирования и экспери-
ментальной отработки цифровой системы управления ОК «Буран» для
атмосферного участка полета. 

2. Создание инструментальных программно-аппаратных средств
для проектирования и отработки программно-алгоритмического обес-
печения, включая: 

СММ – стенд математического моделирования;•
программный комплекс «Статистика» – математический стенд•

статистических испытаний;
ЦКО «Аксон» – цифровой комплекс полунатурного моделиро-•

вания. 
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Стенд математического моделирования предназначался для: 
– отработки информационных, управляющих связей программ-

ных модулей и их алгоритмического взаимодействия в составе борто-
вой системы управления посадкой;

– оценки работоспособности системы управления при детерми-
нированных испытаниях со специально подобранными сочетаниями
возмущений ограниченного объема. 

Программный комплекс «Статистика» предназначался для стати-
стических испытаний большого количества вариантов захода на по-
садку со случайным сочетанием начальных условий, действующих
ветровых возмущений, разбросов параметров атмосферы, разбросов
аэродинамических и инерционно-массовых характеристик орбиталь-
ного корабля, погрешностей информационных систем. 

ЦКО «Аксон» предназначался для:
– испытаний бортового ПО СУДН(П) в реальном масштабе вре-

мени, загруженного в бортовой цифровой вычислитель БИ-4;
– проверки динамических и точностных характеристик движе-

ния ОК при испытаниях с реальными бортовыми программами.
Отработка системы управления ОК в «замкнутом» контуре во всех

перечисленных средствах обеспечивалась математическими моделями
движения, моделями информационных и исполнительных систем, реали-
зованными в имитационном программном обеспечении (ИПО) стендов. 

Подробное описание ИПО стендов СММ, ПК «Статистика», ЦКО
«Аксон» приведено в разделе 8.

3. Разработка методов сертификации ПАО СУДН(П) орбитального
корабля на участке посадки. 

Для обеспечения заданной динамики полета с высоты H�20 км до
останова на ВПП и обеспечения успешной посадки с заданной веро-
ятностью (0,9995) были выбраны следующие резервированные ин-
формационные средства, дающие возможность разработать алгоритмы
траекторного управления и стабилизации вокруг центра масс орби-
тального корабля:
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инерциальная навигационная система с 3-кратным резервиро-•
ванием гиростабилизированных платформ (ГСП);

радиодальномерная система – 4 бортовых канала приемно-•
передающих устройств, 8 наземных радиомаяков;

радиомаячная система по курсу и глиссаде – 3 бортовых канала•
приемных устройств, 4 наземных радиомаяка;

радиовысотомер больших высот – 2 канала приемно-передаю-•
щих устройств;

радиовысотомер малых высот – 3 канала приемно-передающих•
устройств;

система воздушно-скоростных параметров – 2 канала измере-•
ния воздушных давлений;

датчики угловых скоростей – 3 измерительных канала;•
датчики линейных ускорений – 3 измерительных канала.•

В 4-кратно резервированной бортовой цифровой вычислительной
машине БИ-4 осуществлялась первичная и комплексная обработка на-
вигационных сигналов, формирование алгоритмов системы траектор-
ного управления и алгоритмов системы устойчивости и
управляемости, формирование управляющих сигналов на блоки
управления и контроля: руля направления, элевонов, воздушного тор-
моза, балансировочного щитка, передней стойки, тормозной системы
и выдача функциональных признаков для системы выпуска шасси, 
передней стойки и парашютно-тормозной системы. В бортовой 
вычислительной машине формировался массив телеметрической ин-
формации и массив для индикации параметров системы воздушно-
скоростных параметров. С помощью наземного автоматизированного
испытательного комплекса (АИК) в бортовой цифровой вычисли-
тельной машине (БЦВМ БИ-4) реализовывались циклограммы: про-
верочных включений, комплексных испытаний, предстартовых
проверок и орбитального контроля системы управления движением и
навигации на участке «Посадка» СУДН(П). 
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1. концептуальные основы и Этапы соЗдания 
и отработки программно-алгоритмического 

обеспечения в мокб «марс»

В результате рассмотрения и анализа факторов, характеризующих
основные особенности решаемой задачи, была определена структура
программно-алгоритмического обеспечения (ПАО) СУДН(П).

По составу и функциям ПАО включает три группы алгоритмов:
1) алгоритмы навигации (предварительной и комплексной обра-

ботки информации – ПКОИ);
2) алгоритмы обеспечения устойчивости и управляемости (СУУ); 
3) алгоритмы траекторного управления (СТУ) на участках пред-

посадочного маневрирования (ПМ), захода на посадку (ЗП), вырав-
нивания и послепосадочного пробега. 

Неординарность задачи создания высоконадежного ПАО системы
управления автоматической посадкой беспилотного летательного ап-
парата привела к необходимости трехуровневого иерархического по-
строения алгоритмов как собственно управления, так и навигации.

Алгоритмы верхнего системного уровня (ВСУ) предназначены
для текущего контроля вектора состояния объекта и системы управ-
ления и формирования стратегии информационного обеспечения и
управления. Как правило, в системах управления самолетов подобные
функции возлагаются на экипаж и наземные службы.

Алгоритмы среднего функционального уровня (СФУ). Назначение
этой алгоритмической группы – формирование заданной траектории
движения и вычисление управляющих сигналов для отслеживания
этой траектории (в части навигации – формирование достоверного
вектора корректирующих радиоизмерений).

Назначение алгоритмов нижнего, динамического уровня (НДУ) –
обеспечение заданных динамических и статических характеристик не-
стационарного нелинейного объекта управления, необходимой точно-
сти информационных параметров.
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Совместно алгоритмические группы ВСУ, СФУ и НДУ обеспечи-
вают заданную точность управления и устойчивость движения при
выдерживании заданных эксплуатационных ограничений. Алгорит-
мическая группа ВСУ составляет основное отличие ПАО СУДН(П) от
ПАО систем управления других типов летательных аппаратов и пред-
ставляет по своей сути элемент интеллектуализации СУ.

Проанализируем, каким образом были реализованы данные алго-
ритмические группы в ПАО СУДН(П) по режимам полета ОК «Буран»
в рамках иерархического подхода применительно к ПАО управления
движением.

К алгоритмам верхнего системного уровня на этапе предпосадоч-
ного маневрирования относятся алгоритмы короткого прогноза, кото-
рые оценивают энергетические запасы системы при движении по
кратчайшему расстоянию до ключевой точки и в случае нарушения
энергетического баланса изменяют стратегию управления, обеспечи-
вая полет ОК по кратчайшему расстоянию.

На участке захода на посадку (ЗП) в качестве прообраза решения
задачи СФУ взят известный в авиации случай посадки самолета с от-
казавшими двигателями и сформирована 3-сегментная глиссада. Из-
менению подвергается только наклон начальной крутой глиссады (от
�17 до �23) в зависимости от посадочной массы ОК.

Алгоритмические группы ВСУ при наличии значительных рассо-
гласований по скорости или высоте полета, исключающих полет по
программной траектории, изменяют стратегию управления, формируя
предельно допустимые режимы, определяемые допустимыми значе-
ниями скоростного напора или угла атаки, и обеспечивая полет с мак-
симальной или минимальной приборной скоростью.

На этапе заключительного выравнивания с высоты Н�20 м, где
осуществляется движение по гибкой экспоненциальной траектории,
зависящей от начальных условий в момент начала режима выравни-
вания, алгоритмы ВСУ в зависимости от действия горизонтальных
ветровых порывов сокращают или удлиняют сформированную траек-
торию, уменьшая разбросы точки касания.
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На заключительном этапе посадки ОК – пробеге, где необходимо
связать в единое целое работу бортовых систем и алгоритмов, алго-
ритмы ВСУ в случае отскока ОК от взлетно-посадочной полосы (ВПП)
переводят ОК в режим стабилизации угла тангажа, обеспечивая вы-
держивание ограничения по вертикальным нагрузкам на шасси. В го-
ризонтальной плоскости алгоритмы ВСУ обеспечивают включение
специального способа управления – дифференциального торможения,
необходимого для устранения отклонений от оси ВПП.

Алгоритмическая группа системы устойчивости и управляемости
(СУУ) относится в целом к уровню НДУ. Она присуща всем системам
управления и функционирует на всех этапах аэродинамического
спуска и посадки, обеспечивая необходимую динамику отработки
управляющих сигналов траекторного управления. Однако сам объект
и специфика управления им потребовали особых подходов при разра-
ботке СУУ в части:

исключения перестроек коэффициентов передач и фильтров в•
зоне наибольших неопределенностей характеристик объекта и оши-
бок бортовых измерений;

минимизации коэффициентов передачи от датчиков первичной•
информации для исключения возможности возникновения парциаль-
ных колебаний в цифровой системе;

обеспечения адаптации системы управления по режимам по-•
лета в основном по разомкнутому принципу, что существенно упро-
щает алгоритмы и отработку ПМО.

Результатом изложенного подхода явился синтез контуров СУУ с
решением ряда задач, не имеющих прецедента в самолетной практике:

обеспечение заданной управляемости при неопределенности•
аэродинамических характеристик, достигающей в отдельных случаях
100% и более;

осуществление автоматической балансировки изделия в усло-•
виях значительной аэродинамической асимметрии и принципиальной
нестационарности режима полета;
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обеспечение стабильных реакций объекта по каждому из ка-•
налов управления при существенной исходной взаимосвязи каналов
друг с другом;

обеспечение устойчивости упругого объекта в отсутствие пол-•
ной определенности параметров динамической схемы;

обеспечение эффективного управления на основе применения•
принципа приоритета в условиях приобретенного дефицита распола-
гаемой мощности исполнительных приводов.

Аналогичный иерархический подход был использован и при раз-
работке алгоритмов навигации (предварительной и комплексной об-
работки информации – ПКОИ), однако физическое наполнение
уровней иерархии в данном случае, естественно, иное.

Для ПКОИ группа ВСУ имеет решающее значение, осуществляя
необходимую реконфигурацию при изменении состава корректирую-
щих средств как в штатном режиме, так и в отказных ситуациях. В под-
системе ПКОИ предусмотрен также 3-уровневый контроль параметров.

Первый уровень обеспечивается аппаратным контролем исполь-
зуемых информационных средств посадки.

Второй уровень контроля основан на сравнении идентичных ин-
формационных граней многоканальных информационных средств.

Высший уровень, основанный на сравнении и анализе измерен-
ных и прогнозируемых или комплексно-обработанных параметров,
контролирует информацию, используемую для коррекции инерциаль-
ной навигационной системы (ИНС). 

Подобные принципы построения контроля, обеспечивающие ка-
чество и надежность информации, требуют включения радиотехни-
ческих средств посадки с существенным взаимным перекрытием
диапазонов их работы.

Так, например, в вертикальном канале информация о высоте
может быть сформирована по данным:

– радиодальномерной системы (РДС) от 40 км до 2 км;
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– радиомаячной системы (РМС) от 7 км до 0 км;
– радиовысотомера больших высот (РВБ) от 20 км до 0,5 км;
– радиовысотомера малых высот (РВМ) от 1 км до 0 км.

Алгоритмическая группа среднего функционального уровня  под-
системы ПКОИ формирует вектор коррекции ИНС с использованием
достоверных данных радиотехнических средств коррекции.

Уровню НДУ в подсистеме ПКОИ соответствуют алгоритмы
оценки и компенсации погрешностей ИНС, которые обеспечивают по-
требную для управления точность навигационной информации.

Отдельно следует отметить алгоритмы системной логики (СЛ)
СУДН(П), относящиеся целиком к уровню ВСУ, реализующие пере-
ключение участков управления по ходу полета (ПМ – ЗП – выравни-
вание – пробег) и формирующие признаки интегральной исправности
– поканально и для СУ в целом, которые в пилотируемом варианте
определяют выбор режима управления (автомат – ручной).

Еще один принцип, положенный в основу проектирования алго-
ритмов, – это принцип гарантированности характеристик управления
(сознательное ужесточение требований). Так, например, алгоритмам
СТУ предпосадочного маневрирования были предъявлены требова-
ния по приведению ОК в ключевую точку на высоте 4 км с допусками
по высоте и боковому отклонению �500 м, хотя алгоритмы СТУ ЗП
выдерживают начальные отклонения до �1 км.

Использование предложенных концепций разработки алгоритмов
СУДН(П) ОК «Буран» заложило основы рациональной декомпозиции
бортового ПО, его структурного построения, обеспечивающего мак-
симальную автономность программных подсистем при их создании,
моделировании и тестировании, а в сочетании с эффективной техно-
логией отработки ПО позволило сформировать надежную альтерна-
тиву резервному программно-математическому обеспечению (наличие
резервного ПМО – одно из фундаментальных положений разработки
СУ космического корабля «Спейс Шаттл»).
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При создании сложных цифровых систем управления полетом
одной из важнейших задач, определяющей эффективность и надеж-
ность комплекса в целом, является задача создания высоконадежного
бортового ПО. Решение этой задачи начинается с разработки архи-
тектуры ПО.

На основе анализа исходных данных, характеристик информа-
ционных средств и предварительной структуры алгоритмов была раз-
работана укрупненная функциональная структура ПО СУДН(П),
определяющая:

иерархию управления системой, то есть описание последова-•
тельности работы компонент ПО, подключение отдельных подсистем;

структуру и содержание потока данных;•
иерархию подчинения задач; •
структуру памяти системы;•
потребные вычислительные ресурсы.•

На основе анализа исходных данных, характеристик информа-
ционных средств и предварительной структуры алгоритмов была раз-
работана блок-схема ПО СУДН(П) (рис. 1.1), которая отражает:

иерархию управления системой, т.е. последовательность ра-•
боты компонент ПО, вызовы в работу отдельных подсистем;

структуру и содержание потока данных;•
иерархию подчинения задач;•
структуру памяти СУДН(П);•
потребные вычислительные ресурсы. •

Принимая во внимание критерии функциональной завершенно-
сти и этапности внедрения, потребные вычислительные ресурсы, 
возможность автономной отработки отдельных подсистем и миними-
зацию информационных потоков между подсистемами было произве-
дено разбиение ПО на законченные функциональные подсистемы –
блоки программ и данных (БПД). 
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БПД предварительной и комплексной обработки информации
(ПКОИ) формирует информацию, необходимую для решения задач
управления и индикации. 

БПД системы устойчивости и управляемости (СУУ) обеспечивает
заданные характеристики устойчивости и управляемости. 

БПД системы траекторного управления (СТУ) обеспечивает
управление режимами работы СУДН(П) (автоматический, ручной), а
также управление траекторным движением ОК на этапах предпоса-
дочного маневрирования, захода на посадку, выравнивания и пробега
по ВПП до останова. 

БПД организованы по общему принципу и состоят из сегментов
команд, переменных и данных. Объединение БПД в систему ПО
СУДН(П) осуществляется через область информационного взаимо-
действия (буфер). через эту же область происходит связь с програм-
мами, не входящими в состав ПО СУДН(П).

Общий диспетчер ПО СУ совместно с операционной системой
БЦВМ реализует режимы управления РУ-704 (H�100 км 
 20 км) и
РУ-705 (H�20 км до останова на ВПП). 

Ресурсы БЦВМ, используемые в режиме РУ-705: память – 
14 Кбайт, время в цикле – 8,2 мс. 

Блок-схема программно-алгоритмического обеспечения системы
управления и навигации ОК «Буран» на участке посадки (СУДН(П))
во взаимосвязи с датчиками первичной информации (ДПИ), исполни-
тельными устройствами и органами управления и отображения ин-
формации (СОИ-ОУ) показана на рис. 1.1.

На рисунке, кроме упомянутых выше, использованы следующие
обозначения и сокращения:

ДУС – датчики угловой скорости; 
ГСП – гиростабилизированная платформа; 
ЖАКС – жестко закрепленные акселерометры; 
СУБС – система управления бортовыми системами: СВШ – си-

стема выпуска шасси, ПТУ – парашютная тормозная установка, ТС –
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тормозная система, СУС – система управления (передней) стойкой
шасси, СНВП – система наддува вентиляции и пожаротушения, 
ПВД – приемники воздушных давлений, ГС – гидросистема питания
рулевых приводов, РС – рулевые системы; 

МФПУ – многофункциональный пульт управления;
ТМ – телеметрия; 
чД – частный диспетчер; 
СВСП – система воздушно-скоростных параметров; 
РТС – радиотехнические системы посадки; 
СТУСЛ – система траекторного управления и системной логики.

Сформировавшаяся архитектура позволила осуществить авто-
номную отработку отдельных блоков программ и данных, упростить
введение необходимых коррекций и обеспечить этапность внедрения
отдельных БПД, что было особенно необходимо в процессе отработки
алгоритмов и программ на летающих лабораториях и самолете-аналоге
БТС-002, и служила одной из основ создания высоконадежного ПАО. 

Проектирование и сертификация – различные по своему назначе-
нию этапы создания ПАО. Однако для ОК «Буран» это рассматрива-
лось как единый взаимосвязанный процесс.

Такой подход позволил создать многоуровневый комплекс отра-
ботки ПАО с единой информационной базой данных, что не только
обеспечило преемственность результатов испытаний, но и связало 
воедино специалистов по разработке алгоритмов и бортового ПО с 
выделением их персональной ответственности за выполнение кон-
кретных работ в интересах выдачи заключения о соответствии ПАО
СУДН(П) ОК «Буран» требованиям ТЗ.

Эффективность работы многоуровневого комплекса отработки
ПАО во многом определяется принципами построения и структурой
специального программного обеспечения. 

Специальное программно-математическое обеспечение (СПМО)
состоит из 4-х подсистем:
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подсистема диспетчерской программы, увязывающей в единое•
целое вычислительный процесс;

подсистема математических моделей как объекта управления,•
так и ПАО СУДН(П) в целом;

подсистема подготовки исходных данных для моделирования;•
подсистема обработки и анализа результатов испытаний.•

При построении СПМО руководствовались следующими основ-
ными принципами:

информационная независимость перечисленных подсистем•
при соблюдении согласованных интерфейсов; 

перенастраиваемость (изменение внутренней структуры и•
функций подсистем без нарушения общих принципов взаимодей-
ствия);

однородность (построение операционной части СПМО на ос-•
нове единообразно подключаемых математических моделей).

Принцип «сквозной технологии» формирования бортового ПО
при разработке ПО СУДН(П) позволил выстроить цепь задач, связан-
ных физическим смыслом и необходимым программным сопряже-
нием. Дальнейшее наращивание комплекса моделирующих программ
за счет включения в них предварительно отработанных и апробиро-
ванных модулей и блоков позволило обеспечить их последующую
многовариантность при моделировании (пример – поэтапное нара-
щивание модели СУУ алгоритмами СТУ, а затем и моделью ПКОИ). 

Ряд методик и оригинальных пакетов прикладных программ, соз-
данных в рамках сквозной технологической цепи, подтверждают эф-
фективность выбранного направления. 

Из перечисленных подсистем СПМО наибольших трудозатрат по-
требовало создание подсистемы математических моделей. В процессе
всей разработки происходил непрерывный и целенаправленный 
процесс уточнения математических моделей объекта управления, бор-
товых систем, информационных средств, а также условий моделиро-
вания, преемственно используемых на всех стадиях работы.
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При создании математических моделей важная роль отводилась
проверке их корректности методом летных испытаний с использова-
нием как статистических, так и динамических критериев подобия, что
позволило получить математические модели, представляющие вос-
произведение реальных процессов с высокой точностью.

Сертификация алгоритмов производилась по критерию точности,
который был сформулирован следующим образом: надежность алго-
ритмов считается подтвержденной, если в условиях, заданных техни-
ческим заданием и дополняющими его исходными данными
разработчиков ОК и его бортовых систем, обеспечивается автомати-
ческая посадка ОК с вероятностью 0,9995 при доверительной веро-
ятности 0,95.

Вероятность 0,9995 получена декомпозицией общей вероятности
безотказной работы системы управления в одном полете ОК «Буран»
(0,999), заданной ТЗ, на составляющие, определяемые надежностью
аппаратурной части и бортовых алгоритмов.

Подтверждение надежности алгоритмов осуществлялось методом
статистического моделирования режима автоматической посадки. По-
садка считалась успешной, если были соблюдены установленные
ограничения на параметры и выполнены краевые условия на ВПП.

С учетом статистического моделирования (потребное число –
8000 автоматических посадок, выполнено 13000), а также натурного
эксперимента (на ЛЛ-154 – 60 посадок для подтверждения использо-
ванных при статистическом моделировании математических моделей,
на БТС-002 – 10 посадок) было выдано заключение по критерию точ-
ности о соответствии алгоритмов заданным требованиям.

Наряду со статистическим моделированием самостоятельное
значение имела оценка алгоритмов в экстремальных условиях с уче-
том максимальных возмущений и разбросов аэродинамических ха-
рактеристик.

Отдельная задача решалась моделированием отказных ситуаций.
Детальный инженерный анализ как проявлений отказов аппаратуры,
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так и динамических реакций СУ на различных этапах полета позволил
выявить 41 характерную ситуацию с включением отказов бортовых и
наземных средств, оценить работу алгоритмов верхнего системного
уровня (ВСУ) и системы управления движением и навигации на
участке посадки (СУДН(П)) в целом в этих условиях.

Созданные математические модели ОК (включая банк аэродина-
мических данных) и его подсистем были едиными для организаций-
соразработчиков, проводивших параллельное математическое и полу-
натурное моделирование, что обеспечило совместимость получаемых
результатов и, самое главное, единую информационную среду для ор-
ганизации моделирования.

Наряду со сквозной математической моделью, имитирующей
полет по траектории с учетом всех подробностей как по объекту
управления, так и по совокупности бортовых алгоритмов, были соз-
даны математические модели для более детальной оценки работы от-
дельных алгоритмических подсистем. Так, система устойчивости и
управляемости исследовалась методом моделирования «в заморожен-
ной точке» в более широком допуске аэродинамических характери-
стик ОК, а оценка работы ПКОИ проводилась в расширенном
диапазоне навигационных параметров при моделировании движения
только центра масс ОК «Буран».

Следует отметить, что созданный математический аппарат, поз-
воляющий моделировать с высокой точностью полет ОК с высоты 
20 км до останова на ВПП, позволил уже на первом этапе разработки
алгоритмов сформулировать требования к ПО СУДН(П) как по участ-
кам полета, так и по различным функциональным группам.

Следующая задача, которая решалась в рамках сквозной техноло-
гии, – это разработка и сертификация непосредственно бортового ПО
СУДН(П) ОК «Буран».

В то время не было общепринятого подхода к определению на-
дежности программного обеспечения (в настоящее время существует
ГОСТ Р 51904-2002 «Программное обеспечение. Общие требования к
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разработке и документированию»). Поэтому основное внимание уде-
лялось технологии проектирования ПО и его всестороннему тестиро-
ванию.

Технология проектирования ПО включила в себя следующие ос-
новные этапы:

преобразование алгоритмов к виду, приемлемому для про-•
граммирования с учетом возможности и полноты последующего те-
стирования ПО на всех этапах отработки;

создание текстов модулей ПО и их автономное тестирование;•
сборка программно-математических модулей и их тестирова-•

ние в разомкнутом и замкнутом контурах;
испытания ПО и сопоставление с результатами математи-•

ческого моделирования для принятия решения о достаточности ис-
пытаний.

Это определило типовой технологический маршрут создания ПО.
Однако для реализации каждого этапа при создании ПО СУДН(П) ОК
«Буран» технология была дополнена в части:

1) поэтапного наращивания функциональных возможностей ПО;
2) принципа модульности и минимизации информационных 

связей;
3) организации тестирования;
4) проведения специальных мероприятий, направленных на повы-

шение надежности ПО за счет минимизации человеческого фактора.
Остановимся на каждом из этих аспектов подробнее.
1. Поэтапное наращивание функциональных возможностей ПО.
После каждого обновления версии ПО проводилось «регрессив-

ное» возвратное, частично повторное тестирование для проверки того,
что включение изменений в модули не привело к общей деградации
ПО, т.е. к появлению ошибок в ранее отлаженных модулях.

2. Принцип модульности и минимизации информационных связей.
Модули ПО были скомпонованы в максимально автономные

блоки в соответствии с функциональным назначением и категорией
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критичности: 145 программных модулей объединены в 3 блока про-
грамм и данных БПД.

Целесообразность объединения программных модулей в блоки
программ и данных показывается на примере БПД СТУ. Проверка всех
модулей требует 454 тестов, тогда как проверка связей между ними –
всего 17 тестов.

3. Организация тестирования.
Совокупность всех тестов образовала пятиуровневую иерархию. 
Тесты первого уровня проверяли правильность реализации всех

вычислений, логической обработки данных в модулях и их соответ-
ствие эталонам, полученным при математическом моделировании.

Тесты второго уровня обеспечивали проверку функциональ-
ных возможностей взаимодействующих между собой программных
модулей в пределах функциональной подсистемы.

Глубина тестирования учитывала особенности подсистемы. Так,
для системы устойчивости и управляемости кроме тестов взаимодей-
ствия проверялись частотные характеристики тракта и работа системы
на предельных режимах.

Тесты третьего уровня выполнялись моделированием движе-
ния на этапе посадки с имитацией внешней среды. Они состояли в
проверке функционирования всех подсистем (БПД) в их взаимодей-
ствии на стенде имитационного моделирования СУДН(П) с реальной
БЦВМ в МОКБ «Марс» (стенд «Аксон»).

Подбор тестов учитывал предельные условия функционирования,
заданные исходными данными и техническим заданием, которые ини-
циируются максимальными вариациями начальных данных, парамет-
ров движения, параметров состояния бортовых систем.

Тесты четвертого уровня распространялись на ПО СУДН в
целом:

полунатурное моделирование полета ОК на участках выведе-•
ния, орбитального полета, спуска и посадки ОК с полным составом
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ПО СУДН на АЦК (автоматизированном цифровом комплексе НПО
АП) с реальным БЦВК;

полунатурное моделирование на полноразмерном стенде обо-•
рудования (ПРСО) НПО «Молния» с реальным БЦВК, полным соста-
вом ПО СУДН на участке посадки и с включением реальных приводов
аэродинамических управляющих органов и систем выпуска шасси;

полунатурное моделирование режимов предстартовой подго-•
товки, участков выведения, орбитального полета, спуска и посадки
ОК с реальным БЦВК, полным составом ПО СУ и бортовыми систе-
мами ОК на комплексном моделирующем стенде КМС «Энергия».

Тесты пятого уровня проводились с использованием реальной
аппаратуры, в том числе и в условиях натурных экспериментов.

4. При проектировании ПО СУДН(П), кроме изложенного выше,
были реализованы дополнительные мероприятия по достижению за-
данной надежности ПО.

Для минимизации влияния человеческого фактора при создании
ПО усилия были сосредоточены в трех основных направлениях.

Во-первых, это активное внедрение средств автоматизации. Так, в
процессе проектирования было внедрено 5 комплексов программ
САПР, вновь разработано – 11.

Во-вторых, перекрестные проверки на уровне ТЗ на программи-
рование и текстов бортовых программ.

В-третьих, организационная структура взаимодействия между
подразделениями-соразработчиками (системотехниками, разработчи-
ками алгоритмов, программистами) с формализацией отношений
между ними при строгом документировании всех технологических
операций.



35
ИНФОРМАЦИОННО-НАВИГАЦИОННОЕ ОБЕСПЕчЕНИЕ

2. инФормационно-навигационное обеспечение

В общей постановке навигационное обеспечение, как правило,
формируется в интересах задачи управления движением. При этом в
зависимости от характера задачи определяются требования к составу
навигационных параметров, их точности и отказоустойчивости (не-
чувствительности к отказам датчиковой аппаратуры).

Существенными являются здесь ограничения по массе, габари-
там и энергопотреблению аппаратуры, по вычислительным ресурсам
БЦВК (память, быстродействие), а также по располагаемым характе-
ристикам (точность, надежность) информационных датчиков.

При определении перечня выходных параметров навигационной
системы важен вопрос о разделении функций навигации и управле-
ния, прежде всего – о формировании заданной траектории движения.
В некоторых относительно простых случаях заданная траектория фор-
мируется в навигационной системе. Так, в самолетной инерциальной
навигационной системе (ИНС) И-21 в дополнение к основным функ-
циям определения координат и скорости были реализованы функции
системы траекторного управления (СТУ) путем расчета отклонений
от частных ортодромий, прокладываемых между промежуточными
пунктами маршрута (ППМ), и скорости изменения этих отклонений,
а также расстояния и времени полета до очередного ППМ, угла сноса
и параметров ветра. Следует отметить, что эти функции математиче-
ски были близки к основным, поскольку базировались на едином ма-
тематическом аппарате направляющих косинусов. Динамика объекта
учитывалась в И-21 только при расчете линейного упреждения разво-
рота для обеспечения приемлемого характера «вписывания» машины
в новую ортодромию при постоянной скорости движения.

Автоматическое управление бездвигательным ОК на атмосфер-
ных участках «Спуска» (С) и «Посадки» (П) предполагает построе-
ние траектории, обеспечивающей рациональное рассеивание энергии,
оперативную коррекцию траектории при изменении внешних условий
с максимальным использованием маневренных возможностей аппа-
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рата при постоянном учете характеристик устойчивости и управляе-
мости и наложенных ограничений по планеру и его системам. Все это,
а также существенная нелинейность и нестационарность задачи и ис-
пользуемый математический аппарат предопределяют принадлеж-
ность упомянутых функций к системе траекторного управления.

Задачей навигации в этом случае является высокоточное форми-
рование координат и составляющих скорости в посадочной системе
координат (ПСК), а также ряда параметров, вычисляемых на их ос-
нове (дополнительных), для использования в СТУ, а также в системе
отображения информации. С другой стороны, разработчик СТУ дол-
жен быть избавлен от прямого общения с навигационными подсисте-
мами (как это имеет место при использовании традиционных
инструментальных систем посадки).

При установлении точностных требований к навигации за основу
принимаются требования к точности решения задачи управления в
целом. Обычно предполагается, что последние определяются внеш-
ними, не подлежащими изменениям обстоятельствами. В некоторых
случаях это в полной мере оправдано, как например, при посадке 
летательного аппарата на взлетно-посадочной полосе (ВПП) ограни-
ченных размеров. В других ситуациях (в частности, на стыках раз-
личных по характеру и используемым алгоритмам участков
управления) это менее очевидно.

Неочевидным, как правило, является и разделение допустимой
суммарной погрешности на составляющие, определяемые погрешно-
стями навигации и собственно управления. В настоящее время не су-
ществует общепринятых простых методик определения достаточной
точности навигации. Допустимость навигационных погрешностей,
равно как и других возмущений при их обширной номенклатуре и
общем «дефиците точности», устанавливается либо моделированием
отдельно взятых детерминированных реализаций (здесь легко впасть
в крайность, так как путем надлежащего подбора могут быть скон-
струированы неудовлетворительные варианты при относительно низ-
ком уровне каждой из составляющих), либо многовариантным
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статистическим моделированием. Естественное в таких случаях же-
лание иметь запас навигационной точности приводит к ужесточению
требований к подсистемам, а также к усложнению алгоритмов обра-
ботки информации. Поскольку и то и другое имеет свои пределы, 
конфликт разрешается на основе компромисса, подкрепленного мате-
матическим моделированием в разумных объемах.

Конфликты не возникают лишь в тех случаях, когда имеющиеся
навигационные средства обеспечивают требуемую точность с боль-
шим запасом (например, на участке «Спуск» применительно к ОК
«Буран») или, наоборот, когда именно навигационные погрешности
являются определяющими (на участке послепосадочного пробега).

Анализ определенных по описанной выше методике требований
к навигационному обеспечению автоматической посадки ОК «Буран»
(табл. 2.1) показывает, что допустимые навигационные погрешности
составляют от 2% общего допуска на высоте 20 км до 50% в точке ка-
сания при постоянном и значительном ужесточении требований по
мере уменьшения высоты (рис. 2.1).

Таблица 2.1

требования к навигационному обеспечению 
автоматической посадки ок «буран» 

Весьма существенным в рассматриваемом случае фактором яв-
ляется взаимная корреляция динамических характеристик навигации
и управления, особенно на заключительной стадии посадки. Это вы-
нуждает наряду с допустимым уровнем навигационных погрешностей
по возможности заблаговременно определять и требуемые спектраль-
ные характеристики навигационных параметров.

Высота
полета, м

Требования к точности навигации (3$)

�Х, м �VХ, м/с �Z, м �VZ, м/с �Н, м �VH, м/с
20 000 300 5 300 5 500 7
4 000 100 3 100 3 100 3

0 45 3 10 1 0,5 0,5
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Последними по порядку рассмотрения являются требования к от-
казоустойчивости навигационной информации. Уровень ответствен-
ности, возлагаемой на навигационную систему, определяется тем, что
в соответствии с принятой для ОК «Буран» логикой формирования
признаков интегральной исправности режимов управления каждый из
них (автоматический, директорный, ручной) по любому отдельно взя-
тому каналу (продольный, боковой, управление скоростью) возможен
только при наличии достоверной навигационной информации, не-
обходимой для управления в конкретном режиме по конкретному ка-
налу. Таким образом, возникает требование формирования признаков
достоверности по каждому навигационному параметру. Такие при-
знаки могут быть сформированы только на основе анализа состояния
навигационных датчиков с учетом их априорных точностных харак-
теристик и логики задействования в контур навигации. В свою оче-
редь, логика определения достоверности информации датчиков и
формирования выходной информации ориентирована на требования
технического задания на разработку СУ ОК: выполнение автоматиче-
ской посадки с вероятностью не менее 0,9995; парирование любого
первого отказа без нарушения функций СУ; при любых двух отказах
– обеспечение безопасности экипажа.

Рис. 2.1. Сравнение допустимых погрешностей управления (суммарно) 
и навигации в характерных точках траектории полета ОК
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С учетом возможности как беспилотного, так и пилотируемого ис-
пользования ОК «Буран», были сформированы противоречивые тре-
бования по отказоустойчивости:

для пилотируемого варианта – обеспечение безопасности эки-•
пажа (своевременное предупреждение о возможной потере точности
с переходом на ручное управление);

для беспилотного варианта – обеспечение живучести инфор-•
мации для автоматического управления (достижение максимально воз-
можной точности при множественных отказах аппаратуры).

Рассмотренная в настоящем разделе применительно к ОК «Буран»
постановка задачи навигационного обеспечения на участках спуска и
посадки, требования к функциям навигационной системы, перечню,
точностным характеристикам и отказобезопасности (живучести) ее
выходных параметров являются достаточно общими и, по-видимому,
не претерпят принципиальных изменений при разработке навига-
ционных систем ОК последующих поколений.

Функциональное объединение, называемое навигационной 
системой, состоит из навигационных датчиков (включая не только 
бортовое, но и наземное радионавигационное оборудование) и алго-
ритмов, реализованных в составе программного обеспечения (ПО)
бортового вычислительного комплекса (БВК).

2.1. предварительная обработка информации 
радиотехнических систем посадки

Система автоматического управления движением и навигации ор-
битального корабля «Буран» на участке посадки, начиная с высоты
20 км и до остановки на ВПП, должна была соответствовать самому
высокому уровню функциональной безопасности для осуществления
в сложных метеоусловиях с одного захода автоматической беспилот-
ной и бездвигательной посадки ОК с низким аэродинамическим ка-
чеством, включая пробег по ВПП.

На рубеже 70-80-х годов в авиационных и космических системах
уже широко использовались высоконадежные резервированные на-
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земные и бортовые системы с аппаратным (аналоговым) методом
управления резервом. Однако комплексов с преимущественно про-
граммной реализацией задачи надежного функционирования системы
управления многорежимным динамическим объектом в СССР не су-
ществовало.

В этом разделе приводятся данные об аппаратной реализации
трактов формирования и контроля навигационных параметров в ра-
диотехнических системах посадки ОК «Буран» и даются общие ха-
рактеристики задач, решаемых программами предварительной
обработки информации (ПОИ) и процесса их отработки.

назначение радиотехнических навигационных систем, 
используемых при посадке ок

Бортовые радиотехнические системы (РТС) предназначены для
коррекции навигационной информации, формируемой инерциальной
системой (ИНС) ОК «Буран», так как непосредственное использова-
ние данных, формируемых РТС, не обеспечивает возможность без-
опасной автоматической посадки из-за наличия выбросов и
пропадания сигналов вследствие влияния многочисленных факторов,
таких как:

непредсказуемое ослабление принимаемого сигнала за счет эф-•
фектов многолучевого распространения радиоволн;

потеря сигнала и срыв непрерывности его отслеживания из-за•
нестабильности огибающей импульсных сигналов; 

неоднозначный характер критериев достоверности сигнала и•
признака готовности РТС;

динамические эффекты, вызванные пространственными эво-•
люциями ОК;

ограниченная зона охвата антенн;•
влияние шумовой составляющей радиотехнических сигналов;•
влияние состояния среды на распространение сигнала и вос-•

приимчивость к естественным и искусственным радиочастотным по-
мехам.
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Для устранения влияния этих факторов на точность оценки нави-
гационных параметров используется комплексирование радиотехни-
ческих и инерциальной систем. Эта задача подробно рассмотрена в
разделе 2.2, посвященном вопросам комплексной обработки инфор-
мации. В настоящем разделе рассматриваются только вопросы, свя-
занные с получением достоверных оценок навигационных сигналов,
поступающих в БЦВК от РТС при всех возможных состояниях аппа-
ратуры РТС.

особенности радиотехнических систем: состав, погрешности,
их спектр, зависимость от пространственной эволюции, 
система встроенного контроля, логика формирования сигналов
«готовность» и «исправность»

Навигационная система на участке посадки работает в двух ре-
жимах: «Навигация» и «Посадка».

В режиме «Навигация» для коррекции ИНС используются вы-
ходные сигналы радиодальномерной системы (РДС), измеряющей
дальности до определяемых бортовыми алгоритмами трех ретрансля-
торов навигационного дальномера (РНД), и радиовысотомера боль-
ших высот (РВБ).

В режиме «Посадка» ИНС корректируется по сигналам, посту-
пающим от:

радиомаячной системы (РМС), измеряющей азимут и угол•
места ОК относительно точек размещения наземных маяков;

радиодальномерной системы (РДС), измеряющей дальность до•
ретранслятора посадочного радиодальномера (РПД).

Показания высотомера малых высот (РВМ) используются для не-
посредственного управления в режиме выравнивания вплоть до каса-
ния ВВП.

Система воздушно-скоростных параметров (СВСП) разработки
МПКБ «Восход» с выдвижными приемниками воздушных давлений и
весьма сложными алгоритмами аэродинамической коррекции форми-
рует данные о параметрах движения ОК в воздушном потоке; необхо-
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димость ее для целей управления орбитальным кораблем очевидна.
Навигационное взаимодействие с ней – двухстороннее: определяемая
СВСП относительная высота используется для коррекции ИНС при
множественных отказах РТС; для вычисления знаний статического
давления в трансзвуковой зоне неопределенностей в СВСП введена
так называемая «инерциальная» коррекция.

Сигналы, поступающие в бортовой ЦВК от перечисленных выше
радионавигационных систем, используются для коррекции ИНС после
оценки достоверности программами предварительной обработки ин-
формации (ПОИ) и пересчета в координаты центра масс ОК в поса-
дочной системе координат (ПСК).

Бортовое оборудование радиодальномерной системы (РДС) пред-
ставляет собой четыре однотипных комплекта измерителей дально-
сти, каждый из которых одновременно измеряет дальности до трех
назначенных БЦВК ретрансляторов навигационного дальномера ме-
тодом «запрос-ответ». На удалении от 20-ти до 50-ти км от центра
ВПП установлены шесть РНД, работающих в режиме «Навигация».
Еще по одному ретранслятору посадочного дальномера (РПД) уста-
новлено на обоих торцах взлетно-посадочной полосы. В режиме «По-
садка» задействуется один из них в соответствии с направлением
захода на посадку.

Бортовое оборудование радиодальномерной системы (РМС) пред-
ставляет собой три однотипных комплекта измерителей азимута и угла
места, каждый из них измеряет временной интервал между импульс-
ными посылками, в котором закодирована информация об азимуталь-
ном и угломестном положении узконаправленных сканирующих
наземных антенн курсового (КРМ) и угломестного (ГРМ) массивов в
моменты фиксации фактического положения ОК соответственно по
азимуту и углу места. Измерение азимута и угла места происходит
последовательно во времени. 

Радиовысотомер больших высот (РВБ) состоит из двух однотип-
ных каналов измерения высоты по запаздыванию отраженного от под-
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стилающей поверхности Земли импульсно-модулированного радио-
локационного сигнала, излучаемого РВБ.

Радиовысотомер малых высот состоит из трех однотипных каналов
измерения высоты по запаздыванию отраженного от подстилающей
поверхности Земли частотно-модулированного радиолокационного
сигнала, излучаемого РВМ.

Состав бортовых и наземных средств, обеспечивающих работу
РТС, наглядно показан на рис. 2.2 (слева – расположение бортовой ап-
паратуры на ОК, справа – расположение наземных маяков относи-
тельно ВПП).

Выше уже говорилось о причинах невозможности непосред-
ственного использования сигналов РТС для целей автоматической по-
садки ОК. Эти же причины серьезно затрудняют решение задачи
оценки достоверности информации, поступающей в бортовой цифро-
вой вычислительный комплекс (БЦВК) от РТС.

Рис. 2.2. Состав бортовых и наземных средств, обеспечивающих работу РТС
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Главным методом обеспечения достоверности является сопостав-
ление результатов измерения одной и той же величины разными
устройствами, при этом допустимая степень рассогласования резуль-
татов определяется уровнем погрешности измерения этих устройств.
Воздействие мешающих факторов, перечисленных выше, сопровож-
дается появлением грубых ошибок, называемых в теории измерений
«промахами». 

При разработке бортовых программ, решающих задачи оценки до-
стоверной информации, получаемой из сигналов РТС, и определения
состояния аппаратуры РТС (исправна/неисправна/сбой), необходимо:

1. Назначить допуски на сопоставление сигналов РТС.
2. Установить интервал времени, в течение которого возможны

промахи в измерениях, не связанные с отказом аппаратуры.
3. Выстроить непротиворечивую логическую схему отбора ис-

точников сигналов для взаимного сопоставления. 
Решение указанных задач осуществляется на основе данных всех

систем контроля о текущем состоянии аппаратуры РТС и ИНС и
априорной информации о потенциальной точности используемых на-
вигационных средств на текущем участке полета ОК.

Для правильного решения этих задач необходимо иметь инфор-
мацию о полноте контроля, глубине поиска неисправности и досто-
верности встроенного контроля аппаратуры РТС, а также о характере
влияния трактов обмена информацией между РТС и БЦВК на точ-
ностные и динамические параметры сигналов РТС.

Выходные данные встроенных систем контроля РДС, РМС, РВМ
и РВБ унифицированы и упакованы в двухбитную матрицу кодограмм,
передаваемую в БЦВК в виде биполярного последовательного кода в
соответствии со стандартом ARINC-429. четыре состояния этой мат-
рицы декодируются следующим образом:

00 рабочее состояние, данные готовы;
01 данные не готовы по разным причинам (нет сигнала, выпол-

няются вычисления и т.п.) кроме отказа;
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10 контрольное значение; 
11 отказ.
Кроме последовательного кода, выходная информация систем

встроенного контроля поступает в БЦВК в виде «разовых команд» на-
пряжением 27 вольт. Высокий уровень напряжения (около 27 В) соот-
ветствует исправному состоянию контролируемой аппаратуры, низкий
уровень (около нуля) соответствует отказу.

обоснование кратности резервирования

Система контроля состояния аппаратуры РТС, реализованная в
СУДН(П), помимо средств встроенного контроля использует для вы-
явления неисправностей сравнение выходных сигналов резервиро-
ванных каналов измерения навигационных параметров. Эта функция
реализуется программами предварительной обработки информации
(ПОИ).

В СУДН(П) используются оба широко применяемых метода ре-
зервирования: горячее резервирование замещением (hot standby) и
метод голосования (3 Out Of 4 voting, 2 Out Of 3 voting и др.). Обо-
значения даются в соответствии со стандартом МЭК61508. Основной
целью резервирования является обеспечение высокой вероятности ав-
томатической посадки ОК и обеспечение непрерывности процесса
управления ОК при появлении отказов РТС.

Горячее резервирование замещением используется:
1. В вертикальном канале при переходе на использование сигна-

лов РВБ или барометрической высоты, формируемой системой 
воздушно-скоростных параметров (СВСП) при невозможности ис-
пользования сигналов РДС, например из-за низкой точности оценки
высоты ОК при работе с «плохой» (в смысле точности) тройкой на-
земных ретрансляторов.

2. После появления первого отказа для восстановления возмож-
ности парирования следующих отказов методом голосования за счет
использования информации ИНС или работоспособных подсистем
РТС в случае их достаточной точности в текущей стадии полета.
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Во всех остальных случаях используется резервирование мето-
дом голосования. При полностью исправной аппаратуре РТС реали-
зуются следующие системы голосования:

РДС (четыре однотипных комплекта) – система «3оо4» (3 Out•
Of 4 voting);

РМС и РВМ (по три однотипных комплекта) – система «2оо3»;•
РВБ (два однотипных комплекта) – система «2оо2».•

Выбор системы голосования (кратности резервирования) опреде-
лен исходя из требования работоспособности системы с заданной ве-
роятностью успешной автоматической посадки на уровне 0,9995.

выбор допусков и логика контроля состояния систем посадки
при различной степени их деградации в результате отказов,
сбоев и временной потери готовности

В целом алгоритмы ПОИ решают две задачи:
1. Определение достоверной оценки навигационных параметров,

поступающих в БЦВК от радиотехнических систем посадки.
2. Обнаружение отказов в радиотехнических системах посадки и

блокирование информации, поступающей от отказавших подсистем,
путем установки соответствующих флагов (признаков) в словах конт-
рольной информации.

В зависимости от избыточности информации, поступившей в
БЦВК от исправных подсистем, в качестве достоверной оценки ис-
пользуются:

при четырех однотипных сигналах – среднее арифметическое•
двух значений, оставшихся после отбрасывания минимального и мак-
симального значений поступивших однотипных сигналов;

при трех однотипных сигналах – их медиана;•
при двух однотипных сигналах – их среднее арифметическое.•

Для оценки достоверности по этой схеме используются только
сигналы, поступившие от исправных каналов РТС и имеющие разброс
значений в однотипной выборке в пределах определенного поля допуска.
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Большие разбросы могут появляться периодически вследствие
сбоев, приводящих к временной потере избыточности. В этом случае
за достоверную оценку принимается то из разошедшихся значений
сигнала, которое совпадает в пределах допуска с его оценкой по дан-
ным сигналов другого типа, поступающих от одновременно работаю-
щих систем (например, ИНС, а также в отдельных случаях СВСП, РВБ
и РСБН). При отсутствии таких значений сбрасывается признак до-
стоверности сигнала и запрещается его использование для коррекции
ИНС.

При потере избыточности информации в результате отказов до-
стоверная оценка формируется только при условии совпадения в пре-
делах допуска единственного значения сигнала с его оценкой по
данным сигналов другого типа, поступающих от одновременно рабо-
тающих систем, иначе формируется признак недостоверности сигнала
и запрещается его использование для коррекции ИНС.

Допусковый контроль навигационных параметров, поступающих
в БЦВК от радиотехнических систем посадки, производится с целью
отбраковки сбоев и обнаружения отказов, не выявленных средствами
встроенного аппаратного контроля РТС. Допуски определяются на ос-
нове данных изготовителей бортовой аппаратуры о погрешностях из-
мерений сравниваемых навигационных параметров и уточняются по
результатам стендовых и натурных испытаний. В соответствии с клас-
сическими представлениями, погрешность измерения в каждом из от-
счетов навигационного параметра, поступающего в БЦВК из РТС,
может находиться в одной из трех областей (см. рис. 2.3):

область допустимых (с точки зрения величины погрешности•
измерения) значений;

область неоднозначных значений;•
область недопустимых значений.•

Появление областей неоднозначных значений сигналов связано с
тем, что для выявления погрешностей приходится производить
сравнение не с заведомо более точным значением, как при повероч-
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ных измерениях, а с «равноточным» значением сигнала дублирующего
канала или дублирующей системы. А как видно из рисунка, при
сравнении двух значений одного и того же параметра, измеренных с
погрешностями, находящимися в области допустимых значений, раз-
брос может достигать 6$.

Важнейшей характеристикой любых сравнений является их ре-
зультат в виде суждения о годности или негодности объектов сравне-
ния для последующего использования. Результатом контроля является
одно из взаимоисключающих утверждений:

«разброс значений сравниваемых сигналов находится в преде-•
лах допуска», поэтому результат сравнения – «сравниваемые сигналы
годны для дальнейшего использования»;

«разброс значений сравниваемых сигналов находится за пре-•
делами допуска», поэтому результат сравнения – «один или оба сравни-
ваемых сигналов не пригодны для дальнейшего использования».

основные особенности создания и отработки алгоритмов 
предварительной отработки информации радиотехнических 
систем посадки ок «буран»

Как отмечалось выше, разработка программного обеспечения та-
кого уровня функциональной надежности, как в случае ПО СУДН(П)
орбитального корабля «Буран», должна была быть выполнена «на

Рис. 2.3. Распределение погрешностей измерения навигационных 
параметров (по оси абсцисс – отклонение от истинного значения сигнала 

в единицах среднеквадратического отклонения, $)
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грани искусства». Одним из важнейших качеств разработчиков про-
грамм такого уровня является владение искусством системного ана-
лиза исходных требований, общих задач и конкретной структуры
функциональных трактов, относящихся к разрабатываемому про-
граммному обеспечению.

Как и весь комплекс ПО СУДН(П), программы ПОИ разрабаты-
вались поэтапно, в итерационном режиме, с неоднократным возвра-
том на предшествующие этапы в процессе создания окончательной –
десятой версии ПО, обеспечившей автоматическую посадку ОК.

Общая схема разработки показана на рис. 2.4.
На первом этапе на основе анализа системных требований и

ограничений разрабатывалась структура программы, определявшая
взаимодействие с внешней аппаратной средой, с операционной си-
стемой реального времени, реализованной в БЦВК, и с другими со-
ставляющими общего программного комплекса. Конкретно для
программ ПОИ на этом этапе устанавливались ограничения по вы-
числительным ресурсам, состав и детальное описание входных и вы-

Рис. 2.4. Этапы разработки ПО ПОИ
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ходных переменных, определялся состав программных блоков и ло-
гика обработки входных сигналов.

На втором этапе разрабатывалась архитектура бортовых программ
ПОИ: разбиение на конкретные модули, описание интерфейсов между
ними, описание выполняемых функций и т.п. 

На третьем этапе разрабатывались алгоритмы работы програм-
мных модулей и составлялись контрольные тесты.

На четвертом этапе был написан программный код, соответ-
ствующий документации, составленной на предшествовавших этапах.

На пятом этапе проводилась отладка по разработанным конт-
рольным примерам (тестам).

На шестом этапе выполнялась отработка программ на разомкну-
тых и замкнутых (полунатурных) стендах с нарастающим объемом ре-
шаемых задач. При этом программы ПОИ отрабатывались в составе
общего ПО СУДН(П).

После получения удовлетворительных результатов отработки ПО
на полноразмерном стенде оборудования (ПРСО) выдавалось за-
ключение на проведение натурных испытаний на летающей лабора-
тории (ЛЛ), оборудованной системой управления, аналогичной
штатной СУ, а также на проведение горизонтальных летных испытаний
(ГЛИ) на полноразмерной модели ОК «Буран» – самолете БТС-002.
Отработка на стенде АЦК полной траектории полета предшествовала
выдаче заключения о готовности системы управления ОК «Буран» к
своему первому и единственному полету.

Все этапы разработки сопровождались тщательной проверкой ра-
ботоспособности ПО и соответствия разработанных документов и
программных продуктов требованиям технических заданий, отрасле-
вых и государственных нормативов, а также многочисленным прото-
колам программно-аппаратного взаимодействия. 

Одной из составляющих этой работы, специфичной для комплекса
программ предварительной обработки информации, было исследова-
ние алгоритмов и ПО ПОИ и результатов его функционирования ме-
тодами инженерного анализа.
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Цель инженерного анализа состояла в выявлении слабых мест ал-
горитмов и программ ПОИ путем исследования их реакции на специ-
ально подбираемые входные воздействия. 

отработка алгоритмов программ предварительной 
обработки информации в условиях полетов в зоне 
действия радиотехнических систем

В связи с достаточно высокой сложностью логической структуры
программ предварительной обработки информации на различных эта-
пах отработки выявлялось достаточно большое количество ошибок и
несоответствий. Программы ПОИ на полунатурных стендах работают
в связке, состоящей из математических моделей объекта, внешней
среды, бортового оборудования, включая радиотехнические системы
посадки, и реальных программ СУДН(П) и программ верхнего уровня
БЦВК. Как правило, больше всего усилий приходилось тратить на вы-
явление места в объемном программном коде имитационных моделей
и бортовых программ, содержащем несоответствие или ошибку.

Еще большую сложность представляла работа по локализации
ошибок, выявляемых в полетах летающих лабораторий и полнораз-
мерного макета ОК «Буран» (БТС-002), так как достаточно часто они
возникали из-за неполного соответствия моделей радиотехнических
систем посадки реальной бортовой и наземной аппаратуре. 

Сложный профиль ВПП на аэродроме в ЛИИ им. М.М. Громова
вносил искажения в сигналы РМС при полетах на малых высотах и
вдоль поверхности ВПП. Для устранения этих недостатков изменя-
лась высота установки маяков и устанавливались корректирующие эк-
раны. Это требовало доработок стендового математического
обеспечения, включая модели ошибок РТС.

Несмотря на большой объем работ по моделированию, первые по-
пытки совершения автоматической посадки по штатной траектории
на летающей лаборатории Ту-154Б не были успешными. Более того,
они были опасными. Направляя самолет по траектории, формируемой
по сигналам РМС, система управления «выбрасывала» самолет за пре-
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делы ВПП на предельно малых высотах захода на посадку (ниже 25 м)
и на участке пробега. Оказалось, что разработчики радиотехнической
аппаратуры не учли взаимодействия наземных и бортовых антенн с
поверхностью ВПП, что приводило к появлению так называемой
«ложки» в азимутальной плоскости траектории посадки. Для точной
локализации этого дефекта и разработки мероприятий по его устра-
нению потребовались масштабные усилия разработчиков аппаратуры,
бортового и моделирующего программного обеспечения, всех служб
летной подготовки. Для его устранения потребовалось доработать бор-
товые программы комплексной обработки радиотехнической инфор-
мации, а также дополнить систему курсовых радиомаяков
корректирующими экранами, позволяющими ослабить влияние на
диаграммы направленности антенн курсового радиомаяка (КРМ) и
бортовых антенн ОК переотражающих поверхностей ВПП и распо-
ложенных рядом объектов посадочного комплекса. Такие экраны были
изготовлены и облетаны летающими лабораториями, при этом лич-
ному составу посадочного комплекса на Байконуре добавилась работа
по очистке экранов от бесчисленных помех типа «перекати поле».

Этот эпизод только отчасти иллюстрирует сложность процесса
создания ПО, обеспечившего автоматическую посадку ОК «Буран».
Еще одну ошибку разработчиков радиомаячной системы РМС так и
не удалось устранить доработкой программ или аппаратуры. Проблема
состояла в том, что по циклограмме работы РМС предпосадочный
тест исправности аппаратуры проводился при пролете высот от 20-ти
до 10-ти км практически над маяками РМС. Работавшая при этом ан-
тенная система наземной части комплекса воздействовала на борто-
вые антенны РМС и приводила к искажениям тестовых сигналов и
формированию признаков отказа бортовой аппаратуры РМС. Устра-
нение этого дефекта, выявленного на завершающем этапе подготовки
к натурной работе ОК «Буран», требовало серьезной доработки бор-
товой, наземной, контрольно-поверочной аппаратуры и важнейших
фрагментов бортового и моделирующего программного обеспечения,
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отвечающего за циклограмму полета. Из-за необходимости проведе-
ния большого объема работ по повторной отработке доработанной ап-
паратуры и ПО, было принято трудное решение допустить участие
человека в процесс управления посадкой ОК. Была изменена цикло-
грамма подготовки наземных передатчиков радиомаячной системы
РМС и предусмотрено переключение выходной мощности передат-
чиков с наземных антенн на поглощающий «эквивалент» при выпол-
нении на снижающемся борту ОК тестов бортовой аппаратуры РМС.
Информация о начале и окончании тестов поступала в наземный ком-
плекс управления по телеметрии. И оператор вручную переключал на-
земные антенные системы.

2.2. комплексная обработка навигационной информации

Состав навигационной аппаратуры СУДН ОК «Буран» был опре-
делен на ранних стадиях разработки с известным избытком в предпо-
ложении уточнения в дальнейшем как состава, так и способов ее
использования. В результате проведенных исследований и расчетов с
учетом сформулированных выше требований удалось сократить этот
состав за счет исключения радионавигационной маячной системы, а
затем и однопунктовой радионавигационной системы, в известной
мере это позволило сократить потребные трудовые и материальные
ресурсы. Кроме того, было признано целесообразным использование
бортовой аппаратуры радиосистемы ближней навигации (РСБН)
только для приведения ОК на аэродромы вынужденной посадки при
аварии ракеты-носителя «Энергия» на участке выведения. Было также
принято решение не использовать в первых пусках ОК аппаратуру
Единой государственной космической системы навигации «Ураган»
(в настоящее время – ГЛОНАСС).

Информационным ядром приборного состава навигационной си-
стемы ОК «Буран» является троированная гиростабилизированная
платформа – ГСП (разработки НПО АП), ориентированная на момент
старта в инерциально-стартовой системе координат.
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характерными особенностями алгоритмов обработки информа-
ции инерциальных датчиков являются:

формирование навигационных параметров по трем осям инер-•
циальной системы координат (трехкомпонентная ИНС);

математическое построение единой системы координат, харак-•
теризующей угловое положение ГСП в инерциальном пространстве;

мажоритарная обработка показаний акселерометров после при-•
ведения их к единой угловой базе;

интегрирование показаний акселерометров в базовой инерци-•
альной системе координат (БИСК) с последующим пересчетом пара-
метров в посадочную систему координат (ПСК);

расчетное формирование пилотажных углов в ПСК.•

Как видно, алгоритмы, разработанные НПО АП для ОК «Буран»,
существенно отличались от алгоритмов традиционных самолетных
ИНС.

Очевидно, автономное использование информации ИНС не обес-
печивает требуемой от навигации точности на участке посадки даже
по порядку величин.

При определении состава и структуры алгоритмов навигацион-
ной системы на участке посадки в основу проектирования были по-
ложены следующие принципы:

Комплексная обработка навигационной информации (КОИ)•
ИНС и радиотехнических систем, выбор на каждом этапе наиболее
точных средств коррекции с созданием функционального резерва для
парирования отказов бортовой и наземной аппаратуры.

Применение относительно простых фильтров с дискретно из-•
меняющейся структурой и коэффициентами, адаптирующимися к те-
кущему состоянию ОК и вектора коррекции.

Максимальное использование структурной и функциональной•
избыточности при выделении достоверных корректирующих сигна-
лов в разветвленных алгоритмах предварительной обработки инфор-
мации (ПОИ) для снижения возможных влияний нерасчетных
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выбросов и других аномалий в выходных параметрах датчиков на ра-
боту фильтров.

Формирование логической структуры комплексной навига-•
ционной системы в интересах обеспечения максимальной живучести
ОК при выполнении автоматической посадки.

Практически эти принципы реализованы в БПД ПКОИ в составе
СУДН(П). Переключение режимов работы («Навигация», «Посадка»),
выбор корректирующих средств, управление их работой (в том числе
выбор и назначение номеров используемых РНД в режиме «Навига-
ция») производится на основе анализа навигационной ситуации, зон
действия РТС, их признаков готовности.

Структурная избыточность информации реализуется межканаль-
ным сравнением и мажорированием однотипной информации, что обес-
печивает надежное обнаружение и нейтрализацию одиночных отказов.

Для повышения устойчивости ко второму отказу, исключения вы-
бросов в показаниях РТС используется сравнение измеряемых пара-
метров с их прогнозными значениями, полученными расчетно из
комплексных оценок. При невозможности локализации отказов в ис-
пользуемом корректирующем средстве происходит переход на функ-
циональный резерв, а при его отсутствии – прекращение коррекции.

Формирование признаков достоверности, характеризующих (по
критерию априорной точности) пригодность параметров для выпол-
нения заданной функции, производится путем анализа состояния дат-
чиков, суммирования интервалов времени коррекции, автономной
работы ИНС и их сравнения соответственно с расчетной длитель-
ностью переходных процессов фильтров и разрешенным для различ-
ных участков полета временем прогноза без превышения точностных
ограничений.

Приведенные в настоящем разделе соображения и рекомендации
по составу и структуре навигационной системы, ориентированные на
разработку СУ ОК «Буран», без нарушения общности могут быть ис-
пользованы и в дальнейших работах, несмотря на неизбежное по-
явление новых информационных датчиков.
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Подобно тому как ИНС представляет собой ядро аппаратного со-
става навигационной системы, ядром алгоритмии навигационной си-
стемы является навигационный фильтр, предназначенный для оценки
и компенсации накопленных погрешностей ИНС. Все остальные ал-
горитмы служат в той или иной мере для подготовки входных данных
фильтра либо для преобразования в нужную форму его выходных па-
раметров.

Оценке состояния многомерной нелинейной нестационарной дис-
кретно-непрерывной системы по его линейным измерениям вообще и
оценке (коррекции) погрешностей ИНС по данным РТС в частности
посвящена обширная литература. Принципиальная возможность вы-
деления с приемлемой точностью ошибок ИНС из пропускаемой через
фильтр разности показаний ИНС и РТС основывается на существен-
ном различии спектров их погрешностей (ИНС – низкая частота, РТС
– широкий диапазон частот с преобладанием высоких). Наиболее из-
вестным и, по распространенному мнению, универсальным и доста-
точно просто реализуемым является классический фильтр Калмана.

Вместе с тем практическая невозможность реализации калманов-
ского фильтра в первозданно оптимальном виде наряду с имеющимися
почти всегда ограничениями по вычислительным ресурсам БЦВМ
приводят к поискам как можно более простых вариантов фильтра.

Важными вопросами, определяющими реализуемость и выход-
ные характеристики фильтра, являются:

выбор порядка фильтра (размерности вектора состояния);•
определение логики формирования коэффициентов;•
расчет их численных значений.•

В отличие от традиционно авиационных ситуаций со сравни-
тельно малыми перепадами высот, малыми в связи с этим вариациями
вектора земного ускорения g̅, с двухкомпонентными, как правило,
ИНС, в рассматриваемом случае в течение всего полета ОК использу-
ется трехкомпонентная ИНС с расчетом вектора g̅ по определенным
самой системой координатам. Это вынуждает, по крайней мере в вер-
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тикальном канале, использовать схему «замкнутого контура». По при-
чинам технологическим эта схема в СУ ОК «Буран» реализована и в
горизонтальных каналах при работе РДС с «тройками» РНД до вхож-
дения в зону действия РМС. В горизонтальных каналах при работе с
РМС применена схема «внешнего контура».

Размеренность вектора состояния выбирается обычно тем больше,
чем более детальная желательна оценка погрешностей ИНС и чем
более длительным может быть «прогноз» состояния при отсутствии
коррекции. Существенными при решении вопроса о размерности век-
тора состояния являются, кроме прочего, соображения наблюдаемо-
сти тех или иных компонентов.

В варианте посадки ОК речь о надежном решении навигацион-
ной задачи может идти только при практически постоянной коррек-
ции ИНС. Поэтому с учетом ограничений по вычислительным
ресурсам достаточно фильтра не выше второго порядка, обеспечи-
вающего коррекцию непосредственно используемых в СТУ парамет-
ров (координаты, скорость).

Вопрос о реализации фильтра третьего порядка в рамках ОК
«Буран» не был решен положительно, поскольку наряду с заманчивой
возможностью парирования больших угловых ошибок ИНС (гранич-
ным значением является здесь величина ~ 20 угл. мин.) его примене-
ние чревато затяжными переходными процессами при отказах («смене
граней») ГСП.

Оптимальность (кратчайшее время, отсутствие перерегулирования)
переходных процессов при начале коррекции, смене измерительных
средств (в том числе троек РНД) обеспечивается применением пол-
норазмерной калмановской процедуры. Вместе с тем весьма близких
результатов можно добиться «ступенчатым» изменением коэффици-
ентов фильтра (рис. 2.5), что и было реализовано в СУ ОК «Буран» в
режиме «Навигация».

В то же время само понятие оптимальности переходных процес-
сов фильтра нуждается в коренной ревизии в связи с используемыми
алгоритмами управления.
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Так, переходный процесс по координатам, скорость которого пре-
восходит маневренные возможности управляемого объекта, может
оказаться даже вредным. Поэтому при смене режимов («Навига-
ция»/«Посадка»: РДС/РМС) коэффициенты навигационных фильтров
в СУ ОК «Буран» оставлены постоянными, что обеспечивает искус-
ственное затягивание переходных процессов.

Уровень постоянных значений коэффициентов фильтров опреде-
ляется соотношением составляющих оцениваемых погрешностей
ИНС и погрешностей РТС, не включенных в вектор состояния
фильтра. Применительно к ОК «Буран» эти значения неоднократно
изменялись в процессе испытаний по мере уточнения моделей ошибок
ИНС (особенно при отказах граней) и РТС. Итоговые значения коэф-
фициентов показали существенно большее «доверие» к данным РТС.

Рассмотренная здесь методология выбора структуры и коэффи-
циентов навигационного фильтра в полном объеме применима к за-
даче посадки не только ОК, но и обычных летательных аппаратов (ЛА)
при использовании ИНС и РТС коррекции.

Рис. 2.5. Коэффициенты фильтра 2-го порядка:
КR – по оценке погрешностей и коррекции координат;
КV – по оценке погрешностей и коррекции скорости
(измерения погрешностей – только по координатам)
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Из других алгоритмов КОИ упомянем лишь алгоритмы управле-
ния работой РДС (выбора «троек» РНД) по критерию минимума
априорной погрешности по высоте (как наиболее критичному для
управления энергией ОК параметру) с учетом текущего состояния ОК
и совокупной зоны видимости бортовой аппаратуры. Цикличность ра-
боты алгоритма обеспечивает заданную точность коррекции при су-
щественной динамике ОК, изменении зон видимости РТС,
длительности переходных процессов.

отработка и оценка навигационной системы на стендах 
и в летных экспериментах

Методология отработки и оценки ПМО навигационной системы
ОК «Буран» в значительной мере соответствовала аналогичной мето-
дологии ПМО СУ в целом. Поскольку, однако, в состав навигационной
системы включались и аппаратные средства, это определило значи-
тельное своеобразие ее оценки и отработки.

Надежность навигационной системы, повышение и подтвержде-
ние которой имелось в виду в процессе всех видов испытаний, бази-
ровалась на:

надежности исходных данных, которая применительно к рас-•
смотренному случаю основывалась на реалистических моделях по-
грешностей ИНС и средств коррекции как при штатной работе (с
учетом взаимодействия бортовых и наземных РТС при имеющих
место на реальных аэродромах эффектах прохождения сигналов,
включая переотражения), так и при отказах;

надежности алгоритмии ПКОИ с учетом упомянутых исход-•
ных данных;

надежности программного обеспечения, реализующего алго-•
ритмы ПКОИ в ПО БВК;

надежности аппаратных средств навигации, их соответствии•
требованиям технических заданий и принятым моделям погрешностей.

Надежность исходных данных, алгоритмов и ПО на существую-
щем уровне развития науки и техники не поддается количественной
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оценке. Повышение их уровня представляется возможным за счет уве-
личения объема всех видов испытаний, в том числе в условиях, мак-
симально приближенных к штатным.

Такими видами испытаний явились:
автономные испытания подсистем посадки на летающих ла-•

бораториях ТУ-134-А, ТУ-134БВ, МИГ-25РБК, АН-24;
частное моделирование алгоритмов навигации в индикаторном•

режиме;
совместное (в том числе статистическое) моделирование алго-•

ритмов навигации и управления на универсальных ЭВМ;
инженерный анализ влияния отказов подсистем П на исход ав-•

томатической посадки;
тестирование бортовых программ ПКОИ по контрольным при-•

мерам;
автономное тестирование БПД ПКОИ (проверка компоновки•

БПД и связей программных модулей);
частное испытание БПД ПКОИ и испытания его на предель-•

ные режимы;
испытания ПО СУДН(П) в замкнутом контуре на стенде•

«Аксон» в номинальных режимах;
испытания ПО СУДН(П) на стенде «Аксон» с имитацией от-•

казов бортовой и наземной навигационной аппаратуры;
статическая стыковка ПО СУДН и его испытания в режимах•

КИ на комплексных стендах;
динамические испытания ПО СУДН на аналого-цифровых ком-•

плексах (в том числе с учетом отказов);
динамические испытания ПО СУ (СУДН) на стенде ПРСО•

НПО «Молния», в том числе с задействованием реальных приводов;
динамические испытания на комплексном моделирующем•

стенде с максимальным задействованием ПО БВК, включая штатный
телеметрический выход;
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летные испытания аппаратно-программных средств СУ ОК на•
летающих лабораториях ТУ-154 в автоматическом и ручном режимах
на аэродроме «Раменское» (с неполным составом наземных РТС) и
штатном ПК ОК (аэродром «Юбилейный») на участках ПМ (Н<10 км),
ЗП и П;

летные испытания на аэродроме «Раменское» самолета-ана-•
лога БТС-002 на участках ЗП и П (включая автоматический пробег по
ВПП до останова) в автоматическом и ручном режимах.

Роль и место перечисленных видов испытаний в отработке нави-
гационной системы различны: от поиска и устранения алгоритмиче-
ских и программных ошибок в ПО БВК на ранних стадиях до
подтверждения пригодности аппаратных средств и навигационной си-
стемы в целом для обеспечения автоматической посадки (отметим
здесь, что ни один из видов испытаний не имитирует в полной мере
условий реальной посадки ОК).

Наиболее традиционным для задач навигации является частное
моделирование алгоритмов в индикаторном режиме. Наименее изве-
данным и весьма сложным оказался этап натурной отработки РТС по-
садки на штатных траекториях ЗП (ЛЛ-154, БТС-002). Здесь в полной
мере сказалась взаимная корреляция характеристик навигации и
управления. Только на штатных траекториях и особенно в автомати-
ческом режиме выявились аномальные явления в работе курсового
(так называемая «ложка») и частично глиссадного маяков. Суще-
ственно, что в других ситуациях, в том числе в работах входящих в
состав табельных средств ПК ОК летающих лабораторий ТУ-134А,
ТУ-134БВ, описанных явлений отмечено не было, что подтверждает
принципиальную необходимость использования летающих лаборато-
рий с достаточной степенью аэродинамического подобия, оснащен-
ных штатным оборудованием ОК для наиболее достоверной оценки
РТС посадки и навигационной системы в целом на соответствие тре-
бованиям технических заданий и принятым математическим моделям.
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что касается всей описанной технологической цепи, то она под-
твердила свою эффективность применительно к ОК «Буран» и может
быть рекомендована к использованию при разработке и испытаниях
ОК следующих поколений.

обработка и анализ результатов натурных испытаний

Как уже говорилось выше, летные испытания навигационной си-
стемы на летающих лабораториях и самолетах-аналогах на реальных
аэродромах посадки ОК в контакте со штатным наземным радиотех-
ническим оборудованием дают максимально возможную информацию
о характеристиках системы в целом и ее составных частей до натурной
работы штатного изделия. Поскольку, однако, перечисленные объекты
не перекрывают всего интересующего диапазона работы навигацион-
ной системы на участках спуска и посадки, поистине неоценимой яв-
ляется информация, получаемая в ходе самой натурной работы.

Сформирован единообразный подход к обработке и анализу лет-
ных испытаний всех видов, предполагающий использование двух ис-
точников информации:

телеметрической (ТМИ);•
внешнетраекторной (ВТИ).•

В соответствии с принятой методикой основным методом анализа
является сравнение одноименных навигационных параметров (коор-
динаты, скорость), получаемых по линиям ТМИ и ВТИ.

Собственно по данным ТМИ контролируются при этом логика ра-
боты ПО, исправность дачников, результаты оценки достоверности их
информации бортовыми алгоритмами ПКОИ в различных режимах
(«Контроль», «Работа»). По данным ТМ-кадра (в дополнение к ВТИ)
для косвенной оценки точности может быть использована избыточная
информация РТС-навигации, не использующаяся при полностью
штатной работе на отдельных участках полета.

Применительно к ОК «Буран» это имеет место только в верти-
кальном канале (РДС, РВБ, РВМ). Качество работы алгоритмов нави-
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гации и РТС может быть оценено также по величинам скачков в не-
вязках измерений при смене корректирующих средств (для ОК – пе-
реход от РДС к РМС, смена «троек» РДС).

На основе ТМИ может быть также (при исправной работе ИНС в
варианте «разомкнутого контура») сформирована квазиэталонная ин-
формация.

Для коротких интервалов времени погрешности ИНС могут быть
представлены в виде известного полинома второго порядка [27]. Коэф-
фициенты этого полинома могут быть определены, например, по ме-
тоду наименьших квадратов за счет наблюдения точных значений
погрешности ИНС в течение некоторого интервала времени (в част-
ности, после останова на ВПП).

В процессе анализа для установления допустимости тех или иных
явлений в работе системы могут привлекаться расчеты, сделанные за-
ранее или проводимые в темпе общего анализа. Для таких расчетов
используются аналоги бортовых программ, выполненные на языке вы-
сокого уровня или специальные программы.

На основе описанной методики был разработан пакет приклад-
ных программ, позволяющих производить считывание информации с
магнитной ленты, сортировку параметров, отбраковку заведомо лож-
ной информации, печать таблиц произвольных форматов и наполне-
ния, анализировать информацию по существу, включая построение
квазиэталона и параллельные расчеты для определения правильности
функционирования бортового ПО.

При разработке системы управления ОК «Буран» перечисленные
элементы методики применялись, начиная с полетов летающих лабо-
раторий. Успеху дела способствовало наличие достаточно точной ВТИ
на аэродромах «Раменское» и «Юбилейный» с учетом соответствую-
щего оборудования ЛЛ. Однако и здесь в некоторых случаях прихо-
дилось прибегать к косвенным методам оценки, включая
использование квазиэталона.
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В натурной работе ОК «Буран» средства ВТИ необходимого ка-
чества готовы не были. Единственным выходом из положения явилось
развитие и совершенствование косвенных методов. В дальнейшем при
испытаниях любых ЛА, подобных ОК «Буран», наличие ВТИ с двух-
трехкратным метрологическим запасом является категорически не-
обходимым.

В натурной работе 15 ноября 1988 года навигационная система,
функционируя в соответствии с заложенной логикой, обеспечила ав-
томатическое управление ОК вплоть до останова на ВПП информа-
цией необходимой точности.

Начало приема сигналов РДС и коррекции ИНС после выхода ОК
из зоны плазмообразований отмечено на высоте 42 км. Невязки изме-
рений ИНС и РДС составили в этот момент от 3500 до 6000 м.

В режимах «Навигация» и «Посадка» формирование радиотехни-
ческих координат и коррекция ИНС проходили устойчиво, без сбоев,
несмотря на значительные выбросы в параметрах РДС, а также крат-
ковременные аномалии в работе бортовых комплектов РМС на за-
ключительном этапе посадки без снятия признаков достоверности,
которые отбраковывались алгоритмами ПКОИ. «Тройки» РНД фор-
мировались с требуемой степенью оптимальности. характер измене-
ния невязок в целом удовлетворительный. Аномальных явлений в
работе КРМ и ГРМ не было отмечено. Погрешность навигации в бо-
ковом канале в момент переключения коррекции с РДС на РМС 
составила (оценка по сравнению показаний до и после переключения)
92 м и в течение всего участка пробега (субъективная оценка с ис-
пользованием визуальных наблюдений) не превысила 5 м.
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3. траекторное управление. основы методики 
проектирования системы траекторного 
управления предпосадочным маневром 

Настоящий раздел содержит материалы по теоретическому и ме-
тодическому обоснованию проектирования системы траекторного
управления (СТУ) на участке предпосадочного маневрирования (ПМ).
Соответствующие алгоритмы реализованы в процессе создания си-
стемы управления движением и навигации (СУДН) ОК «Буран» и ус-
пешно прошли испытания в ходе подготовки и осуществления первого
автоматического пуска. 

особенности участка пм

Участок предпосадочного маневрирования ОК характеризуется
рядом особенностей, а именно:

необходимость решения пространственной краевой задачи с•
целью приведения вектора состояния ОК в окрестность ключевой
точки с высокой точностью;

существенная изменчивость и нелинейность аэродинамиче-•
ских характеристик ОК при спуске в плотных слоях атмосферы;

существенная неопределенность характеристик и интенсивная•
перебалансировка ОК в трансзвуковой зоне (ТРЗ) ОК «Буран»;

неопределенность реализаций и соизмеримость степени воз-•
действия атмосферных возмущений, прежде всего струйного ветра, с
ресурсами управления и необходимость в связи с этим максимального
использования располагаемых ресурсов в условиях необратимости
энергетических процессов в ходе полета.

основные положения по формированию алгоритмов 
управления траекторией пм ок

Отмеченные выше особенности участка ПМ обусловливают вы-
сокую степень сложности задачи управления траекторией ПМ. При
проектировании подобных систем управления широко используется
принцип разделения общей задачи на взаимосвязанные частные – в
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данном случае на задачи построения и отслеживания опорной траек-
тории (ОТ) движения центра масс (ЦМ) ОК. Такой подход позволяет
последовательно формировать ОТ, отвечающую необходимым требо-
ваниям, среди которых одним из важнейших в условиях значительной
неопределенности характеристик ОК и внешних возмущений является
повышение вероятности, вплоть до гарантированности, приведения
ОК в заданную терминальную область, и необходимый набор регуля-
торов, обеспечивающих требуемое динамическое качество управле-
ния траекторией. Использование ОТ позволяет также обеспечить
контроль и прогнозирование процесса управления в ходе полета, что
дополнительно повышает надежность решения рассматриваемой за-
дачи в целом. Этот подход был успешно применен при создании си-
стемы управления ОК «Буран».

Для обеспечения необходимой степени гарантированности ОТ
следует осуществлять ее формирование на базе обладающих этим
свойством программных режимов.

3.1. Формирование базовых программных режимов

Известно, что максимизацию области допустимых начальных со-
стояний, из которой может быть решена пространственная краевая за-
дача, обеспечивает структура ОТ, содержащая в необходимых
последовательности и количестве участки движения с нулевым и мак-
симально допустимым (по модулю) креном. Это определяет необхо-
димость выделения и формирования в качестве базовых при
построении ОТ соответствующих режимов полета: снижения без
крена и снижения в процессе программного разворота. Базовые про-
граммные режимы могут быть определены путем задания зависимо-
стей qном(Н,�), qмин(Н,�), qмакс(Н,�), �прог(H) и программных (в
зависимости от числа Маха для обеспечения необходимых условий
моментной балансируемости на сверх- и трансзвуковом и некоторого
среднего аэродинамического качества на дозвуковом участках) зави-
симостей положения воздушного тормоза и балансировочного щитка
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в условиях отсутствия внешних возмущений. При этом степень гаран-
тированности базовых режимов определяется размером располагаемой
области полета, а степень симметричности парирования возмущений
– расположением qном(Н,�) относительно границ области. 

Границы области полета (множества реализуемых и допустимых
высотно-скоростных режимов) следует формировать, исходя из обес-
печения необходимой близости к режимам полета с максимальным и
минимальным аэродинамическим качеством с учетом эксплуатацион-
ных ограничений и условий обеспечения устойчивости и управляе-
мости движения вокруг ЦМ. При выборе границ области полета
целесообразно также, имея в виду особенности прохождения ТРЗ, свя-
занные с существенной изменчивостью и неопределенностью АДх,
ограничить диапазон высот, в котором могут быть реализованы транс-
звуковые режимы. С учетом обычных допущений границы области
полета могут быть реализованы в виде зависимостей qмин(Н,�),
qмакс(Н,�). Анализ возможных и определение базовых и граничных
режимов полета на этапе разработки, когда система управления еще не
сформирована, целесообразно осуществлять путем расчета семейства
режимов, удовлетворяющих некоторым критериям квазистационар-
ности, порождаемого вариацией значений скоростного напора и крена.

Помимо зависимости qном(Н,�) степень гарантированности ре-
жима программного разворота определяется и принятой программной
зависимостью угла крена �прог(H). При этом выбор программного
крена следует производить с учетом противоречивых обстоятельств: с
одной стороны, снижение крена повышает степень гарантированно-
сти и величину располагаемой дальности, что может расширить
область допустимых начальных состояний в части траекторий с
малым потребным разворотом; с другой стороны, снижение крена по-
вышает общую потребную протяженность траектории в случае не-
обходимости разворота. Повышение же крена хотя и снижает
протяженность ОТ, но в условиях действия струйного ветра неблаго-
приятного направления и наличия общего ограничения на угол крена,
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обусловленного ограничением угла атаки, может привести к выходу
крена на ограничение и увеличению фактической протяженности тра-
ектории за счет нереализуемости ее кривизны, соответствующей про-
граммному развороту. Оставаясь на позициях обеспечения высокой
степени гарантированности программных режимов при задании про-
граммного крена, в качестве исходного следует принять требование
формирования в горизонтальной плоскости траектории максимальной
кривизны, реализуемой без превышения предельного значения крена
во всей области полета в условиях действия неблагоприятных возму-
щений. 

Следует отметить, что формирование базовых программных ре-
жимов скоростного напора и крена должно быть осуществлено с уче-
том их взаимосвязи и являться результатом итерационного процесса.

основы методики расчета программных режимов пм ок в плоскости
развертки траектории на базе квазистационарных режимов полета 

Одним из широко используемых методов расчета возможных ре-
жимов полета является решение системы дифференциальных уравне-
ний движения объекта управления, дополненной рядом соотношений,
позволяющих получить решение в виде конечных выражений [25]. В 
качестве таких дополнительных соотношений для атмосферных нема-
невренных летательных аппаратов (ЛА) обычно используются усло-
вия моментной балансировки, позволяющие понизить порядок
уравнений движения объекта за счет уравнений короткопериодиче-
ского движения, и необходимое количество условий, называемых усло-
виями квазистационарности, вид которых определяется особенностями
траекторного движения рассматриваемого объекта управления. Ниже
рассматривается движение ОК при действии горизонтального струй-
ного ветра только в плоскости развертки траектории как оказываю-
щего наибольшее возмущающее влияние на продольное движение. 

В условиях разворота без скольжения (когда параметры бокового
движения ��0, 'x�'y�0) с некоторым фиксированным углом ско-
ростного крена �c ��c* , рассматриваемым как параметр (индекс «*»
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соответствует заданному значению параметра), система дифференци-
альных уравнений, описывающая движение центра масс ОК в плос-
кости вертикальной развертки траектории в рассматриваемом
диапазоне изменения высоты в траекторной системе координат без
учета суточного вращения и кривизны поверхности Земли, может
быть записана следующим образом:

dVк—dt ��g·(nx� sin�);

Vк· d�—dt �g·(ny·cos�c�cos�),
(3.1)

где nx�cx(�, М, 'z, �ВТ, �Бщ, �В)·qS—G , ny�cy(·) qS—G – аэродинамиче-
ские перегрузки лобового сопротивления и подъемной силы, Vк, �,
М – соответственно значения кинематической скорости, угла наклона
траектории и числа Маха.

Для решения системы (3.1) в виде конечных выражений не хва-
тает значений 'z, �ВТ, �Бщ, �В. Дополним систему (3.1) условием мо-
ментной балансировки в канале тангажа:

mz�mz(�, М, 'z, �ВТ, �Бщ, �В);
(3.2)

'z�0.

Кроме того, поскольку имеется избыточность органов управления
в продольном канале (�ВТ, �Бщ, �В), потребуем для балансировочного
щитка �Бщ выполнения условия «полужесткой» конфигурации:

�Бщ(M): mz(·, �Бщ, �В)�0, при +�В��В
ЖЕЛ(M)+ ���min (3.3)

(при этом зависимость �В
ЖЕЛ(M) углов поворота рулевых поверхностей

в режиме руля высоты выбирается из соображений обеспечения тре-
бований устойчивости короткопериодического движения, а также не-
обходимых запасов на одновременное управление креном теми же
рулевыми поверхностями, но в режиме рулей крена).

Таким образом, принимая в качестве параметров �c, М, �ВТ и за-
даваясь определенным значением скоростного напора q�q*, имеем

{

{
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систему из двух нелинейных дифференциальных уравнений, содер-
жащую два неизвестных параметра (� и угол атаки �):

dVк—dt ��g·(
cx(�,

G
М, �ВТ)·q·S

�sin�); (3.4)

Vк· d�—dt �g·(
cy(�,

G
М, �ВТ)·q·S

·cos�c�cos�). (3.5)

Для решения полученной системы (3.4), (3.5) достаточно допол-
нить ее двумя условиями, содержащими соответствующие (и только
эти) производные и при этом отражающими специфику траекторного
движения ОК как неманевренного ЛА.

Как будет показано далее, область режимов полета ОК опреде-
ляется областью изменения скоростного напора, поэтому в качестве
одного из условий квазистационарности естественно рассматривать
требование соответствия изменения скоростного напора заданной за-
висимости от высоты:

q (H)��q*(H). (3.6)

Это условие требует в каждой точке траектории не только равен-
ства заданному значению самого параметра, но и соответствующего
изменения всех его производных. Однако для получения конечных вы-
ражений, содержащих первые производные переменных Vк, �,
достаточно использовать только первую производную скоростного на-
пора. Поэтому вместо тождества (3.6) потребуем выполнения сово-
купности условий

q (H)�q*(Hi); dq
dH— (Hi)�

dq
dH—*

(Hi) (3.7)

на некотором дискретном множестве значений аргумента. Возмож-
ность такой замены при достаточной частоте точек определяется от-
меченной неманевренностью ОК.

В качестве второго условия можно использовать один из извест-
ных критериев квазистационарности (условно используя термин «си-
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ловой балансировки»). Особенности траекторного движения бездвига-
тельного ОК в атмосфере позволяют использовать одно из следующих
требований:

1) требование соответствия изменения вертикальной скорости
планирования VH в полете заданной зависимости 

VH (t)��VH*(t)
или, переходя при условии VH�0 к аргументу Н (опуская индекс):

VH (H)�VH*(H);
dVH—dH (H)� 

dV*H—dH (H); (3.8)

2) требование соответствия изменения угла наклона траектории
заданной зависимости

�(H)��*(H); d�—dH (H)� d�*
—dH (H); (3.9)

3) требование заданной по дальности полета потери полной при-
веденной механической энергии E�(при этом возникает необходимость
использования второй, в данном случае смешанной, по высоте и даль-
ности, ее производной, поскольку первая не содержит необходимых
производных): 

d 2E–——dLdH—
� d 2E–——dLdH—

*
. (3.10)

частным случаем приведенных условий квазистационарности яв-
ляется равенство нулю правых частей выражений (3.8)…(3.10) для
производных, однако выполнение такого условия в отдельной точке
не гарантирует его выполнения на всей траектории. Поэтому подоб-
ный вид условия квазистационарности может быть использован лишь
в качестве первого приближения.

основные исходные уравнения и соотношения

Дополним уравнения (3.4), (3.5) рядом известных кинематических
соотношений и соотношений, описывающих параметры атмосферы:

’
Vк�

’
Vв�

’
W; (3.11)
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dH—dt �Vк·sin�; (3.12)

dL—dt �Vк·cos�; (3.13)

E��H�
Vк

2

—–
2g

; (3.14)

q�
#·Vв

2

—––
2
�0,7pH ·M2; (3.15)

��  1—# · d#—dH ; (3.16)

pH�#·R·T ; (3.17)

T�T0��·H, где ��
0,     H�11000 м;

(3.18)
�,     H�11000 м;

a2�)·R·T ; (3.19)

�·q——#·g �0,7k·M 2, где k�1� �·R——g   �
1,           H�11000 м;

(3.20)
0,98,      H�11000 м;

M�Vв �a, (3.21)

где, в частности,
’
W – вектор скорости ветра, 

’
Vв – вектор воздушной

скорости, # – плотность воздуха, a – скорость (распространения) звука.

основные соотношения квазистационарного планирования для
выбранных критериев в отсутствие ветра (W�0, 

’
Vк�

’
Vв�

’
V )

В этом случае уравнения движения примут вид

dV—dt ��(cx·q·S——–G  –
�sin�); (3.22)

d�—dt �
g–V ·(cy·q·S——–G  – ·cos�c�cos�). (3.23)

1) Наиболее просто искомые соотношения находятся для условий
(3.7), (3.9). Из (3.15) имеем

{

{
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dq
dH—�

d(#·V 2/2)
dH———   �

V 2

2—·
d#
dH— �#·V·

dV
dH— . (3.24)

Тогда для выполнения (3.7) с учетом (3.15) необходимо

dV
dH—� (dq*

dH—�
q*
#(H)— ·

d#
dH—)·  1

—
#(H)·V  . (3.25)

При этом из (3.16) с учетом (3.20)
d#
dH—���·#, (3.26)

где ��1,4 k(H )·g (H )/a2(H ).

Из (25), (26), учитывая 

dV
dH—�

dV
dt— �

dH
dt—�

dV
dt— � (V·sin�), (3.27)

опуская промежуточные преобразования, получим

dV
dt—�

sin�
—
#(H) · ( dq*

dH—� 1,4
q*

a2(H )
— ). (3.28)

Приравняв правые части (3.28) и исходного уравнения (3.22),
опуская аргумент H, имеем

cx·q*·S
��sin�·[1� 1,4·q*

�
dq*

dH— � (#·g)], (3.29)G #·g·a 2

откуда

sin���
cx(·)·q*·S �G , (3.30)A

где A�1�1,4
q*

—�
dq*

dH
— � (#·g).

#·g·a2

При этом аэродинамический коэффициент cx при фиксированном

для любой точки q*(H) значении M*�
2q* 

и условии (3.2) является
#·a2  

функцией только угла атаки � и угла раскрытия воздушного тормоза
�ВТ (последний может также рассматриваться как параметр).
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Исходное уравнение (3.23) можно сразу разрешить относительно cy:

cy(�, М*, �*
ВТ)�    G ·(cos��

2q*·sin�
·
d�
dH—). (3.31)

q*·S·cos�c #·g

Совместное, в общем случае численное, решение уравнений (3.30),
(3.31) определяет на некотором дискретном множестве значений H
функцию

F�
W�0
��( d�

dH—, q*,
dq*

dH— , H)|�*c, �*
ВТ, G, S, W�0, (3.32)

которая должна по заданному соответствовать второму условию «си-
ловой балансировки» – условию (3.9). К способу обеспечения такого
соответствия вернемся позже.

2) Для использования условий (3.7), (3.8) следует воспользоваться
выражением

dV
dH—H�

dV
dt—H� (V·sin�)�1–V · dV

dt—�ctg�· d�
dt— , (3.33)

подставляя в которое выражения (3.22), (3.23), опуская преобразова-
ния, получаем

cy�     
G ·{cos��tg�·[ dV

dH—H·√2q*w
�g�sin�·(1�A)]}, (3.34)

q*·S·cos�c
#

при этом

VH�√2q*w·sin�.# (3.35)

Совместное решение (3.30), (3.34), (3.35) определяет аналогично
(3.32) функцию

FVH
W�0
�VH ( dV

dH—H, q*,
dq*

dH— , H)|�*c, �*
ВТ, G, W�0 (3.36)

(здесь для краткости опущена неизменная для конкретного ОК ве-
личина характеристической площади S ).
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3) Для выражений (3.7), (3.10), опуская громоздкие преобразова-
ния, связанные с необходимостью двойного дифференцирования,
окончательно получим

cy�   
G·cos� ·{1�2.8·k·q*

·sin2
�·[1.4·q*

�
2—g  ·

dq*

dH
— ]�

q*·S·cos�c #2·a2·A a2

�
2q*·cos�·sin� 

· d 2E–——dLdH— }, (3.37)#·g·A

при этом 

d E–—dL 
�� 

cx·q*·S
(3.38)

G ·cos�
и

FdE/dL
W�0
� d E–—dL 

( d 2E–——dLdH— , q*,
dq*

dH— , H)|�*c, �*
ВТ, G, W�0. (3.39)

основные соотношения квазистационарного планирования 
для выбранных критериев при горизонтальном струйном ветре
в плоскости развертки траектории (W ≠ 0 )

Учет действия ветра при расчете «силовой балансировки» связан,
прежде всего, с тем, что в исходные уравнения (3.4), (3.5) входят траек-
торные параметры Vк и �, а воздушные параметры q, M определяются
воздушной скоростью Vв. Связь между кинематической и воздушной
скоростями определяется векторным уравнением (3.11), которое в рас-
сматриваемом случае может быть представлено в скалярной форме:

Vк�Vв ·cos��iW ·W·cos�, (3.40)

где iW��1 характеризует направление ветра (iW�1 – попутный ветер).

Тогда

Vв�√Vк
2
�W 2

�2·iW ·Vк·W ·cos�. (3.41)

Зависимость 
dq

dH— можно найти, используя выражение (3.27) с уче-
том V�Vв. 
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Так, из (3.27), (3.28) 

dVк—
dt

�
Vк ·

Vк�W·cos�
sin�

·f dq
dH— � #�

1,4·k·g·q
#·a 2 �iW ·Vк·cos�·

dW
dH—�

�W ·( dW
dH—�iW ·

d�
dH— )]. (3.42)

Приравняв правые части (3.42) и (3.4), учитывая (3.40), (3.17) и
(3.12), можно, в общем случае численно, получить аналог выражения
(3.30):

��fq(�, q*,
dq*

dH— , W ,  
dW
dH— , H)|�*c, �*

ВТ, G, iW . (3.43)

При проведении расчетов c учетом ветра следует иметь в виду,
что задействованные в уравнениях (3.4), (3.5) аэродинамические коэф-
фициенты cx, cy соответствуют траекторной системе координат и
могут быть рассчитаны, как

cx�cx� ·cos��cy� · sin�;
cy�cx� · sin��cy� ·cos�,

(3.44)

где cx� , cy� соответствуют системе координат, связанной с воздушной
скоростью, и

sin��iW ·W ·sin��Vв. (3.45)

Необходимо отметить, что учет действия струйного ветра при рас-
чете «силовой балансировки» предполагает знание профиля W (H) ско-
рости ветра по высоте.

Так же как и зависимость (3.43), в общем случае только численно,
могут быть получены аналоги выражений (3.31), (3.34), (3.37) для со-
ответствующих дополнительных условий (3.7), (3.8), (3.9) квазиста-
ционарного планирования в условиях рассматриваемого ветра. В
частности, для условия (3.8) имеет место выражение (3.33) с учетом

V�Vв, где d�
dt— определяется в соответствии с (3.5), а

dVк
dt— соответ-

ствует равенству выражений (3.4) и (3.42).

{
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В результате применения соответствующих итерационных про-
цедур

FVH
W�VH ( dV

dH—H, q*,
dq*

dH— , H)|�*c, �*
ВТ, G, 

а также

F�
W�� ( d�

dH—, q*,
dq*

dH— , H)|�*c, �*
ВТ, G; 

FdE/dL
W�0
� d E–—dL

( d 2E–——dLdH— , q*,
dq*

dH— , H)|�*c, �*
ВТ, G

или в общем случае

F W
f
� f ( f �, q*,

dq*

dH— , H)|�*c , �*
ВТ, G, где f1– {�, VH, d E–—dL 

}. (3.46)

согласование параметров квазистационарного 
планирования вдоль траектории

Полученные выражения или в общем случае процедуры позво-
ляют определить «балансировочные» значения углов траекторного
движения в отдельной точке Н. Однако выполнение условий «балан-
сировки» в каждой отдельной точке не гарантирует их выполнение не
только на всей траектории, но и при замене (3.6) на (3.7). Результаты
в отдельных точках необходимо взаимно согласовать. Именно такое
согласование является принципиальным отличием данной двухуров-
невой методики. Для этого используется следующий подход. 

Для первого (на верхнем уровне) шага расчета зависимость (3.46) –
нижний уровень – определяется при условии f �i , ( j=0)�0, где i – номер
точки Нi в рассматриваемом диапазоне высот, j – номер шага. На каж-
дом следующем шаге, исходя из полученного дискретного множества
{ fi,j} соответствующая зависимость f �i, j заменяется зависимостью f �*i, j,
определяемой посредством численного дифференцирования со сгла-
живанием:

f �*i, j�
f *i, j-1� f *i-1, j-1

, (3.47)
Hi�Hi-1
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где, опуская для простоты индекс j номера шага на верхнем уровне,

f *i,� f *i-1�[ f упр
i � f *i-1]·

Hi�Hi-1
·Hi�Hi-1�%H 

, (3.48)

Выбором параметров %H , �Hупр (|�Hупр|�|Hi�Hi-1|) можно
обеспечить необходимую степень сходимости и точности данного
двухуровневого итерационного процесса.

Поскольку предполагается кусочно-линейное представление за-
висимостей q*(H) и W (H), к ним также следует применить подобное
сглаживание.

Формирование граничных программных режимов 
планирования ок в плоскости развертки

Выбор граничных режимов полета производится в 4 этапа.

1. Расчет семейства квазистационарных зависимостей для раз-

личных постоянных значений скоростного напора ( 
dq*

dH—�0), угла рас-

крытия воздушного тормоза �ВТ, угла крена �c, а также градации (доли
от максимальной (3$) W 3$

max для соответствующей высоты в районе
основного аэродрома посадки) скорости и направления (попутного
iW�1 либо встречного iW��1) горизонтального струйного ветра W
при фиксированном номинальном значении характеристической пло-
щади S. Целесообразность вариации веса G и ее пределы можно рас-
смотреть отдельно. 

2. Анализ полученных результатов в части:

определения границ qбал
min (H)|�c

, qбал
max (H)|�c

, области выпол-•
нения принятых условий квазистационарности и моментной балан-
сировки с учетом области определения аэродинамических характе-
ристик, требований к устойчивости движения вокруг центра масс,
ограничений по шарнирным моментам и вертикальной перегрузке;

f упр
i � f (Hi��Hупр).
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определения в указанной области границ d E–—dL

расп

min(max)
(H)|�c

•

располагаемой области изменения скорости рассеивания полной ме-
ханической энергии (3.38) с учетом содействующих расширению обла-
сти значений �ВТ и противодействия со стороны струйного ветра
максимальной или допустимой (при стягивании соответствующего
сечения области к нулю) величины. Поскольку в типовом случае
бо�льшее (меньшее) по модулю рассеивание энергии соответствует
встречному (попутному) ветру максимально допустимой величины, а
d E–—dL 

�0, то

d E–—dL

расп

min
(H)|�c

�min
q

min
�ВТ

max
W      

d E–—dL 
(q, H, �ВТ, W )|iW�1,�c

;
(3.49)

d E–—dL

расп

max
(H)|�c

�max
q

max
�ВТ

min
W      

d E–—dL 
(q, H, �ВТ, W )|iW��1,�c

.

3. Определение границ qmin(H)|�c
� qmax(H)|�c

при соответ-

ствующих сочетаниях �ВТ и струйного ветра:

qmin(H)|�c
: max
�ВТ

min
W      

d E–—dL 
(qmin, H, �ВТ, W )|iW��1,�c

� d E–—dL

расп

max
(H);

(3.50)
qmax(H)|�c

: min
�ВТ

max
W      

d E–—dL 
(qmax, H, �ВТ, W )|iW�1,�c

� d E–—dL

расп

min
(H).

Для обеспечения постоянного знака управляемости интервал между
указанными границами должен соответствовать условию

d
dq— (min

�ВТ

max
W      

d E–—dL 
(q, H, �ВТ, W )|iW�1,�c

)�0; 

d
dq— (max

�ВТ

min
W    

d E–—dL 
(q, H, �ВТ, W )|iW��1,�c

)�0.

Важно отметить, что, как показывают расчеты, именно в усло-
виях встречного ветра угол атаки, соответствующий режиму



80
РАЗДЕЛ 3

qmin(H)|�c
, близок к обеспечению максимального аэродинамического

качества и тем самым максимальной достижимой в этих условиях
дальности полета. Гипотетическое (в случае возможности его изме-
рения на борту) использование при встречном ветре угла атаки, мак-
симизирующего аэродинамическое качество без учета ветра, приводит
в установившемся режиме к увеличению потери энергии и тем самым
снижению располагаемой дальности в полете при встречном ветре.

4. Уточнение полученных результатов (проведение в необходи-
мой кратности второго и третьего этапов) с учетом переменности
qmin(max)(H)|�c

с использованием алгоритма (3.47), (3.48).

Формирование номинальных программных режимов 
планирования ок в плоскости развертки

Формируемые для построения опорной траектории программные
режимы должны, очевидно, носить гарантированный (в рамках рас-
сматриваемых ветровых возмущений) характер. В условиях бездвига-
тельного приведения в заданный район земной поверхности и в
рамках рассматриваемого подхода такая гарантированность предпо-
лагает расчет программных режимов на основе гарантированного 

режима рассеивания полной механической энергии  d E–—dLном
(H)|�c

вдоль
следа траектории:

d E–—dLном
(H)|�c

�min
q

min
�ВТ

max
W      

d E–—dL 
(q, H, �ВТ, W )|iW�1,�c

�

(3.51)
�max

q
max
�ВТ

min
W      

d E–—dL 
(q, H, �ВТ, W )|iW��1,�c

.

Поскольку при построении опорной траектории в полете знание ре-
ального профиля струйного ветра не предполагается, в качестве номи-
нальных программных режимов естественно рассматривать режимы
при W�0. Тогда номинальная зависимость qном(H)|�c (и соответ-
ствующая необходимая для формирования опорной траектории зависи-
мость �ном(H)|�c���Hном(L)|�c ) может быть получена из зависимости
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F
q
W�0
� q ( dq

dH— , 
dE–

dL
ном, 

d 2E–

dLdH
ном, H)|�c, �ВТНОМ

, G, S . (3.52)

Зависимость (3.52) является обратной зависимости (3.39) в том

смысле, что фиксированной является зависимость d E–—dL—
ном

(H )|�c
, а за-

висимость qном(H)|�c
определяется с использованием алгоритма

(3.47), (3.48). 

В рамках рассматриваемого подхода формирования программных
режимов полета как квазистационарных выбор в (3.52) «свободного»
параметра (зависимости) �ВТНОМ

(·) в условиях возможности его изме-
нения вдоль всей траектории не влияет на диапазон струйного ветра,

компенсируемого (в смысле поддержания  d E–—dL—
ном

(H )|�c
) управляе-

мым изменением q, �ВТ. В то же время, как показывают расчеты, для
сверх- и трансзвуковых (M�0,8) значений скорости влияние �ВТ на
параметры квазистационарных режимов относительно невелико по
сравнению со степенью влияния на параметры моментной баланси-
ровки (3.2), (3.3) и, соответственно, на условия устойчивости и управ-
ляемости короткопериодическим движением, прежде всего в
трансзвуковой (приблизительно 0,8�M�1,1) зоне. Поэтому целесо-
образным является формирование зависимости �ВТНОМ

(M), причем при
M�0,8 исходя из требований короткопериодического движения, а
ниже – для некоторого сопряжения с параметрами, необходимыми для
перехода на участок захода на посадку (ЗП). При этом

�ВТ���ВТНОМ
(M) при M�0,8. (3.53)

Учет условия (3.53) позволяет существенно упростить процедуры
(3.49)…(3.51). Дальнейшее упрощение расчетов для дозвуковых ре-
жимов связано с однозначностью зависимости

д(d E–—dL 
(q, H, �ВТ, W )|iW ,�c)�д(�ВТ)�0,
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вследствие чего

d E–—dL

расп

min
(H)|�c

�min
q

max
W      

d E–—dL 
(q, H, W )|iW�1,�c ,�ВТmax

;
(3.49*)

d E–—dL

расп

max
(H)|�c

�max
q

min
W      

d E–—dL 
(q, H, W )|iW��1,�c ,�ВТmin

;

qmin(H)|�c
: min

W      
d E–—dL 

(q, H, W )|iW��1,�c ,�ВТmin
� d E–—dL

расп

max
(H);

(3.50*)

qmax(H)|�c
: max

W      
d E–—dL 

(q, H, W )|iW�1,�c ,�ВТmax
� d E–—dL

расп

min
(H);

d E–—dLном
(H)|�c

�min
q

max
W      

d E–—dL 
(q, H, W )|iW�1,�c ,�ВТmax

�

(3.51*)
�max

q
min

W      
d E–—dL 

(q, H, W )|iW��1,�c ,�ВТmin
.

В условиях достаточно частых в преддверии полета ОК «Буран»
«ухудшающих» уточнений аэродинамических характеристик, инер-
ционно-массовых и центровочных характеристики, и неполной авто-
матизации описанных процедур, в частности (3.51*), (3.52), с учетом
накопленного опыта расчетов принято достаточным вместо выраже-
ний (3.51*), (3.52) использовать выражение

qном(H)|�c
�kq·qmin(H)|�c

�(1�kq)·qmax(H)|�c
, kq≈0,4�const, (3.52*)

где коэффициент kq подлежит уточнению по результатам моделиро-
вания соответствующих предельных траекторий.

Следует подчеркнуть, что необходимость сопряжения с требуе-
мыми для перехода на участок ЗП параметрами требует также опре-
деленной корректировки как границ (3.50), так и номинального режима
qmin(H)|�c

изменения скоростного напора.
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Зависимость программных режимов скоростного напора 
от угла крена

Анализ полученных численных результатов показывает, что в пер-
вом приближении зависимость граничных и номинальной зависимо-
стей скоростного напора ОК от угла крена на участке ПМ может быть
принята в линейном виде:

qном(min,max)(H, �c)�qном(min,max)(H)|�c�0�
(3.54)

�
qном(min,max)(H)|�c�45�

45
qном(min,max)(H)|�c�0·+�c+.

Формирование базового спирального элемента 
в горизонтальной плоскости

постановка задачи

Для обеспечения высокой надежности отслеживания ОТ исполь-
зуемый при построении ОТ спиральный элемент должен отвечать 
требованию гарантируемой его реализуемости посредством исполь-
зования располагаемых ресурсов управления без нарушения установ-
ленных ограничений на всем множестве режимов полета,
порождаемых управляемым движением ОК из принятой области на-
чальных состояний при любых допустимых сочетаниях возмущений.

В условиях, когда момент перехода на движение с нулевым но-
минальным креном в соответствии со структурой и параметрами кон-
кретной ОТ может лежать в широком диапазоне, реализуемость
спирального элемента целесообразно понимать как реализуемость пе-
рехода из любой точки спирального элемента в любую другую его
точку в направлении движения. Для траекторного движения реали-
зуемость в указанном смысле есть гарантированность обеспечения
программного радиуса кривизны в любой точке спирального элемента
за счет выработки соответствующего значения угла крена без превы-
шения принятых ограничений при всех возможных (допустимых) ре-
жимах полета.
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Определяющими ограничениями в рассматриваемой задаче яв-
ляются ограничения вертикальной перегрузки (ny ) по прочности кон-
струкции и ограничение угла атаки по условиям устойчивости:

ny1�ny max; (3.55)
���доп(M),

которые с достаточной точностью могут быть сведены к соответ-
ствующим ограничениям угла крена:

+�+��max�57,3·arccos[cos��(nymax��ny)]; (3.56)
+�+��доп�57,3·arccos[cos��(S·q·cy(M,�доп(M),�ВТ)�G��ny], 

где �ny�ny�cos��cos�.

Потребное для реализации некоторого радиуса Rкр кривизны
значение �оп угла крена может быть определено из выражения

+tg�оп+�V 2
к ·cos��(g·Rкр)�(1��ny·cos�оп�cos�). (3.57)

С целью максимального использования маневренных возможно-
стей ОК в горизонтальной плоскости естественно сформулировать
рассматриваемую задачу следующим образом.

Сформировать спиральный элемент (невогнутую программную
кривую RS ((S ), где RS , (S – полярные координаты с центром DS ,
таким, что угол �S между касательной к кривой и радиусом-вектором
’
RS в любой точке кривой удовлетворяют соотношению 0°��S�180°),
такой, что в каждой его точке радиус кривизны является максимально
допустимым, т.е. таким, что выполняются условия:

• модуль потребного угла �оп не превышает значения 
�–�min{�max, �доп} ни при каком из возможных режимов полета
по этой кривой;
• �оп��

– хотя бы при одном из возможных режимов.

Возможные режимы полета, в данном случае движения ЦМ, опре-
деляются допустимыми сочетаниями значений Vк0, �0, отклонениями

{

{
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аэродинамических и инерционно-массовых характеристик ОК от но-
минальных значений, атмосферными возмущениями, а также реали-
зациями управляющих воздействий (вертикальной перегрузки, угла
крена, угла раскрытия воздушного тормоза), обусловленными струк-
турой и параметрами системы управления, и реализациями информа-
ционных ошибок.

Будем считать, что значения Vк0, �0 некоррелированы и принад-
лежат соответственно интервалам [Vк0 min, Vк0 max], [�0min, �0max],
а эксплуатационный диапазон веса [Gmin, Gmax], диапазоны и взаи-
мосвязь отклонений аэродинамических и центровочных характери-
стик известны. В качестве атмосферного возмущения, как наиболее
сильное, рассматривается горизонтальный струйный ветер, макси-
мальная скорость которого ограничивается зависимостью W 3$

max(H),
соответствующей вероятности 0,997 для основного аэродрома по-
садки, а направление �W может принимать любое значение.

Реализация управляющих воздействий �ny,�ВТ может быть опре-
делена заданием некоторой реализации скоростного напора в рамках
принятых ограничений [qmin(H, �), qmax(H, �)]. В этом случае опре-
деляющей для рассматриваемой задачи информационной ошибкой яв-
ляется погрешность измерения скоростного напора, удовлетворяющая
ограничению +�qизм+��qизм(M).

Понятно, что в такой постановке спиральный элемент есть сово-
купность бесконечного множества точек RS ((S), для каждой из кото-
рых должна быть решена оптимизационная задача максимизации
радиуса кривизны при �оп��

– соответствующим выбором допустимой
совокупности начальных условий, характеристик ОК, реализаций
струйного ветра, заданной зависимости и погрешности измерения
скоростного напора. Бесперспективность поиска такого решения 
очевидна.

Рассмотрим пути упрощения задачи.



86
РАЗДЕЛ 3

Прежде всего, следует ограничить множество режимов полета, на
котором ищется решение. Учитывая, что искомая кривая есть траек-
тория движения ЦМ, будем рассматривать только достаточно «мед-
ленные» реализации qзад, Δqизм,W, �W. Можно предположить далее,
что для данной задачи достаточно рассматривать только «квазипосто-
янные» реализации:

�(t)��min(t)·k���max(t)·(1�k�);

0� k��1, �1–{qзад, Δqизм}.
(3.58)

Из выражения (3.57) следует, что наибольшее влияние на потреб-
ный угол крена при фиксированных значениях q, � оказывает макси-
мальный попутный ветер (за счет повышения Vк);

W (t)�W 3$
max(H(t));

�W (t)��п(t).
(3.59)

Будем рассматривать только сочетание аэродинамических мо-
ментных характеристик и центровок, определяющее максимальное ба-
лансировочное значение угла атаки для каждого режима, в комплексе
с сочетанием отклонений силовых аэродинамических характеристик:

k�cx�k�cy�k�c,k�c��c�(c�cном),k�c1– [�1;1],c1–{cx, cy}.   (3.60)

Аналогичным (3.58) образом могут быть описаны множества
значений Vк0, �0, G, k�c:

 � min·k � max·(1�k );

0� k �1,  1–{Vк0, �0, G, k�c}.
(3.61)

Будем считать, что множества условий полета (3.58), (3.61) с до-
статочной точностью могут быть описаны дискретным множеством
значений: 

k�j�Δk�· j�;

Δk��1�j�, j��0, 1,..., j�; �1–{�,  }.
(3.62)
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Наконец, сам спиральный элемент будем искать как дискретное
многообразие точек (RS i, (Si).

Таким образом, окончательно может быть сформулирована сле-
дующая задача.

Задача
На дискретном множестве режимов полета (3.58)...(3.62) сформи-

ровать дискретное многообразие точек (RS i, (Si) спирального эле-
мента, в каждой из которых выполняется условие

Rкр((Si)�max
Vк2

n((Si)·cos�n((Si) ; (3.63)
—
1,N ·

cos�n
– ((Si)g·tg�n

– ((Si)·[1��nyn((Si) cos�n((Si)
]

N� (kqзад�1)·(k�qизм
�1)·(kVк0

�1)·(kG�1)·(k�c�1),

где n – номер режима (сочетания условий) полета.

методика решения

Для решения поставленной задачи разработана численная итера-
ционная процедура, формирующая последовательные приближения в
ходе перебора режимов полета на основе численного интегрирования
уравнений движения ЦМ ОК.

При этом использованы прототипы алгоритмов системы траек-
торного управления (СТУ) и балансировочные силовые аэродинами-
ческие характеристики ОК «Буран». Динамика короткопериодичес-
кого движения в контуре перегрузки имитируется апериодическим
звеном.

Начальное приближение формируется как траектория полета при
нулевых начальных условиях x0�z0��п0�0 и номинальных началь-
ных условиях Н0, Vк0 ном, Gном, W�0, kqзад�0.5, k�qизм

�0, k�c�0
при ��50�сonst до Н�0. Результатом такого приближения являются
массивы {Hi}, {RS i}, {�Si }, {Rкрi}, {�i

прогр}, пересчитанные к приня-
тому дискретному, с постоянным шагом множеству {(Si}, соответ-
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ствующие выбору в качестве центра спирального элемента центра
окружности, вписанной в завершающий участок спирали.

В ходе каждого следующего приближения производится модели-
рование полета ОК с отслеживанием полученной спирали до H�0
либо (S

��(Smax�ma
i
x(Si и одновременно рассчитываются значения

�оп, �доп, �max согласно (3.56), (3.57) с дискретностью выработки ко-
манд траекторного управления. Если при этом везде �оп� �–���, где
�� – некоторый допуск, то по окончании реализации производится
переход к следующему режиму полета. В противном случае для каж-
дой из точек (*S, где �оп��

–���, определяется новое значение � прогр,
такое, что реализация радиуса кривизны, соответствующего полету в
условиях начального приближения с учетом измененной зависимости
� прогр((S), требует при значениях Vк, �, �ny , �– , взятых в данной точке
текущего приближения, выработки значения �оп��

– . С учетом (3.57)
такое значение может быть определено, как

�k+1
прогр((S)�57,3·arctg 

Rкрk((*S)·g·tg�k
прогр((*S)

·(1��ny
cos�–

cos�)·tg�– ·k�V 2
к ·cos�

, (64)

где k – номер приближения, k� – некоторый близкий к единице (k��1)
коэффициент для обеспечения сходимости. Расчет данной реализации
заканчивается при превышении количеством таких точек некоторой
величины либо в случае прекращения нарушения ограничения. Таким
образом, корректируется зависимость �прогр((S) спирального элемента,
после чего осуществляется моделирование полета в условиях началь-
ного приближения при новой � прогр((S), изменяется значение (Smax,
если (Sk+H=0�(Smax, формируются вновь все указанные выше мас-
сивы и опять производится отслеживание спирального элемента для
рассматриваемого режима полета. Если же в ходе итераций получено �–

�0, это означает невозможность гарантированного выполнения
ограничений (3.55) в рассматриваемых условиях, следствием чего дол-
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жен быть пересмотр исходных данных (корректировка зависимости
qmin(H, �) в сторону повышения, снижение принятого в СТУ
ограничения на заданное значение �ny , сужение множества рассмат-
риваемых режимов полета). В рамках же поставленной задачи уста-
навливается � прогр((*S)�0 и производится переход к следующему
режиму.

результаты численного расчета

При проведении численного расчета приняты следующие исход-
ные данные:

Vк0 min�460 м/c; Vк0 max�580 м/c; jVк0�5;
�0min��17.5°; �0max��2.5°; j�0�4;
jqзад�5; j�qизм

�3; jK�c
�3.

Зависимости qmin(H, �), qmax(H, �), �qизм(M), �доп(M) (в кусоч-
нолинейном до последующего сглаживания виде) приведены на
рис. 3.1, 3.2.

Общее число рассмотренных сочетаний условий полета с учетом
начального приближения составило 5401.

Полученный спиральный элемент в координатах X, Z с метками
высоты представлен на рис. 3.3. Там же для сравнения показан спи-
ральный элемент, соответствующий полету с � прогр

��45° в условиях
начального приближения. На рис. 3.4 приведена соответствующая по-
лученному спиральному элементу зависимость � прогр(H ).

Анализ полученных результатов показал следующее:
Спиральный элемент практически полностью (кроме Н�18000 м,•

Н соответствует полету в условиях начального приближения) опреде-
ляется ограничением угла атаки.

Максимальное значение программного угла крена составляет•
48,4° в начальной точке, затем имеет место быстрое уменьшение до
3,4° (Н�11300 м) и снова до 5,1° (Н�9100 м) в транзвуковой области,
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Рис. 3.1. Граничные зависимости скоростного напора

Рис. 3.2. Допустимый угол атаки 
и погрешность измерения скоростного напора
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Рис. 3.3. Базовый спиральный элемент максимальной 
гарантированной кривизны в горизонтальной плоскости

Рис. 3.4. Программная зависимость угла крена базового спирального 
элемента максимальной гарантированной кривизны
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после чего практически монотонно повышается до ≈28° в дозвуковой
области. (Определенная колебательность полученной зависимости
обусловлена методическим влиянием динамики контура управления
в вертикальной плоскости и может быть снижена соответствующим
выбором настроек регуляторов.) Сравнение спиральных элементов
для � прогр((S) и � прогр

��45° показывает существенное различие манев-
ренных возможностей. Так, общий угол поворота по спирали в диа-
пазоне Н�20000...4000 м уменьшается с ~440° до ~180°. харак-
теристики полученного элемента показывают, что реализуемость
облета ЦКК не гарантируется, так как везде в указанном диапазоне
Rкр�RЦКК�6000 м.

В ходе формирования спирального элемента выявлены также•
«спиралеообразующие» сочетания условий полета. Определяющее
значение при этом имеют сочетания, содержащие максимальный вес,
минимальные значения аэродинамических коэффициентов сx, cy, пре-
дельные значения �0, qзад . Эта информация может быть использована
для сокращения объема расчетов в случае необходимости корректи-
ровки спирального элемента при изменении исходных данных, а также
при отработке системы управления.

3.2. Формирование опорной траектории
Если базовые программные режимы определены, то решение про-

странственной двухточечной краевой задачи построения ОТ может
быть реализовано в рамках следующей трехуровневой процедуры.

Целью первого (низшего) уровня является решение краевой за-
дачи для части параметров состояния – в горизонтальной плоскости –
в рамках первичной структуры ОТ «спираль – прямая – спираль», где
«спираль» и «прямая» есть базовые режимы с креном и без крена со-
ответственно. Для решения этой части задачи необходимо иметь опре-
деленное описание «базовой спирали» – проекции программного
разворота на горизонтальную плоскость. 
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Задачей второго уровня процедуры построения ОТ является
оценка удовлетворительности полученного решения для параметров
состояния в плоскости развертки ОТ и при необходимости задейство-
вание расширенной структуры ОТ для максимально возможного до-
ведения количественного показателя этой оценки до требуемого
уровня. Такая оценка приближенно может быть сформирована в виде
невязки между располагаемым и потребным уровнями полной меха-
нической энергии, определяемыми соответственно текущими и 
номинальными для конкретной ОТ значениями высоты и кинемати-
ческой скорости в начальной точке ОТ. Формирование указанной
оценки требует знания зависимостей Нном(L), Vкном(L) «спираль-
ного» и «прямолинейного» режимов. Расширенная структура ОТ ис-
пользуется для ликвидации избытка полной энергии либо в случае
отсутствия решения в рамках первичной структуры для фиксирован-
ного сочетания направлений обхода (знаков угла крена) спиральных
участков. Как показывает опыт создания системы управления ОК
«Буран», в качестве расширенной достаточно использовать структуру
«спираль (отворота) – спираль (доворота) – прямая – спираль». При
этом задачей второго уровня является также определение направле-
ний обхода всех спиральных участков и величины отворота, обес-
печивающих минимально возможное в рамках принятой структуры
значение энергетической невязки. 

Существенное значение как для достоверности энергетической
оценки, так и для обеспечения условий качественной отработки ОТ
имеет учет располагаемой скорости перекладки крена как на началь-
ном участке, так и на участках сопряжения элементов ОТ. Учет
ограниченности скорости перекладки крена приводит к необходимо-
сти «раздвижки» соответствующих элементов ОТ в боковом по отно-
шению к траектории направлении. Необходимые для такого учета
аналитические соотношения могут быть получены на основе моди-
фикации аналитической кривой специального вида – «локона (вер-
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зиеры) Аньези». Основы такого подхода можно продемонстрировать
на примере перехода с «прямолинейного» участка на «спираль» (для
простоты изложения – постоянного радиуса кривизны) в горизон-
тальной плоскости.

Требованию желаемого монотонного изменения угла крена от
нуля до номинального, соответствующего радиусу R кривизны, значе-
ния +�оп+ ~~ arctg(V 2

к ·cos��R�g) соответствует (при условии «медлен-
ного» изменения V 2

к ·cos�) требование монотонного изменения
радиуса кривизны переходной кривой от 0 до 1�R. Этому условию со-
ответствует участок SN (рис. 3.5) так называемого локона Аньези, опи-
сываемого уравнением 

z�   a
3

4
x2�a2 , где а�2R. (3.65)

С целью обеспечения
возможности вариации точ-
ки S (и тем самым потреб-
ной скорости изменения
кривизны) модифицируем
выражение (3.65)

z�      R3

!x2� R2 . (3.66)

С учетом выражения
для радиуса кривизны

Кр(x)�
+z�x+ (3.67)[1�(z�x)2]3�2

и условия 

Кр(0)�1�R (3.68)

получаем

z� R3

0,5 2x2� R2 ; (3.69)

Рис. 3.5. Описание перехода с прямой на 
окружность «локоном Аньези» 

в прямоугольной системе координат
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Кр(x)�R3 
(0,5 x2�R2)3·+1,5 x2�R2+

[(0,5 x2�R2)4�R6x2]3�2 
. (3.70)

Для решения задачи построения опорной траектории и управле-
ния с учетом переходных участков более удобным является описание
зависимости (3.69) в полярной системе координат – в координатах r,
�. Подставляя в (3.69) выражение для пересчета координат х, z в по-
лярную систему 

x�r·sin� ;
z�r·cos��

 �1
w R,

получим выражение для радиуса кривизны переходного участка

Кр(x)�
[(0,5 ·r 2·sin2��R2)4�R6·x2·sin2�]3�2

R3 ·(0,5 ·r 2·sin2��R4)3 +0,5 ·r 2·sin2��R2+
. (3.71)

Опуская промежуточные преобразования, можно получить выра-
жения для полярных координат характерных точек переходной кри-
вой (рис. 3.6):

rS�BS�R 1— √ 2�0,1667 �0,0625;

(3.72)
�S� arccos  �0,25

 √ 2—3 �
( �0,25)2

 2

;

rM�BM�R
 �0,125

√1�27/128/ ;  
(3.73) �27/128

�M�MB̂N�arctg(√27/128/ ),

где точка M – точка касания окружности, концентрической исходной,
с касательной к кривой перехода в точке S (точке нулевой кривизны).
Расчеты показывают, что для описания переходной кривой посто-
янного знака кривизны, соответствующей изменению крена от неко-
торого начального значения �0 до соответствующего радиусу кривиз-
ны R значению �оп в общем случае, с учетом (при V 2

к ·cos��const)

{

{
{
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tg�0—�оп 
≈ R—Rкр

,

с достаточной точностью можно использовать выражение
�
—�S
�√1�

�0—�оп 
� k�(R, M)·

�0—�оп 
· (1�

�0—�оп 
) .

Из выражения (3.73) следует, что при построении ОТ необходимо
«нацеливаться» на окружность (спираль) бо�льшего, чем номинальный,
радиуса.

Угловая протяженность переходного участка �S может быть опре-
делена (при BS ≈R) также и посредством выражения

�S ≈ SBN—R � 1—R eVпdt�Vпcp·(tN�tS)
·
Vпcp 

· 
�оп  

,
tS   

R R       ·�cp

откуда, учитывая 

R ≈
VпN·VкN ,
g·tg�оп

� S�

Vпcp·arctg(VпN·VкN)
. (3.74)

g·R
R· ·�cp

Рис. 3.6. Описание перехода с прямой на окружность 
«локоном Аньези» в полярной системе координат

( tN
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Выражение (3.74) и второе из выражений (3.72) определяют связь
свободного параметра  с желаемой средней скоростью перекладки
крена. Таким образом, предварительным выбором значения ·�cp можно
обеспечить необходимое динамическое качество перехода, а также не-
обходимую корректировку сопряжения элементов ОТ. При этом для
учета перекладки крена со сменой знака (в случае использования спи-
рали отворота или учета начального крена, противоположного по
знаку крену на последующем спиральном элементе) достаточно ис-
пользовать рассмотренный участок переходной кривой, повернутый
на 180° относительно точки S.

Задачей третьего (высшего) уровня процедуры формирования ОТ
является организация процедуры смены ОТ в соответствии с реально
складывающейся ситуацией в ходе полета. Желательность, а в ряде
случаев и необходимость такой смены диктуется возможной недоста-
точностью степени гарантированности реализации текущей ОТ в 
реальных условиях полета. Основным (и «простейшим») средством
«улучшения» ОТ в ходе полета является процедура «короткого про-
гноза» – построение, энергетическая оценка «кратчайшей» ОТ 
первичной структуры (без отворота, с определенным образом вы-
бранными направлениями спиральных участков) и замена ею текущей
ОТ в случае достаточной эффективности такой смены. В особых (кри-
тических) случаях – повышенное отклонение текущей механической
энергии от номинального уровня, длительное отсутствие приемлемых
«кратчайших» вариантов – может быть реализован «полный прогноз»
– перепостроение ОТ полной (расширенной) структуры. 

Следует подчеркнуть, что задействование в структуре ОТ «ниж-
ней» спирали – участка сопряжения с ВПП позволяет в некоторой сте-
пени компенсировать существенное снижение в целом располагаемого
угла разворота вектора горизонтальной скорости на участке ПМ, об-
условленное отмеченной выше желательностью существенного
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уменьшения крена в ТРЗ. Однако вследствие сильного влияния на на-
чальном этапе разработки традиций самолетовождения, отсутствия на
протяжении длительного времени достоверных данных о степени кри-
тичности характеристик ОК «Буран» в ТРЗ, наличия определенных
сложностей взаимодействия между предприятиями и ведомствами,
участвовавшими в разработке проекта, структура ОТ ОК «Буран» в
горизонтальной плоскости отличается от описанной выше. ОТ не со-
держит участок близкого к нулевому крену в ТРЗ в составе «верхней»
спирали, а вместо «нижней» спирали используется элемент «окруж-
ность (ЦКК)» постоянного радиуса кривизны. 

Можно также отметить, что наличие двух спиральных участков в
первичной структуре ОТ при использовании описания, задействован-
ного в алгоритмах системы траекторного управления ОК «Буран», со-
ответствующими полиномиальными зависимостями (S(H), RSi

((S),
�Si

((S) существенно ухудшает временные характеристики построения
ОТ. Укажем в этой связи на возможность улучшения характеристик
алгоритма формирования ОТ путем использования аналитических вы-
ражений на базе аппроксимации базовой «спирали» дугами окружно-
стей таким образом, что ни координаты, ни направление касательной
в точках сопряжения дуг не претерпевают разрыва.

3.3. Формирование контуров траекторного управления

В соответствии с изложенной концепцией построения СТУ ПМ
следует разработать законы управления, обеспечивающие достаточ-
ную близость к ОТ в процессе полета.

В качестве управляющих параметров целесообразно принять за-
данные значения вертикальной перегрузки, угла раскрытия воздуш-
ного тормоза и угла крена.

Заданное значение вертикальной перегрузки, полученное путем
комплексирования контура регулирования высоты в соответствии с
оставшейся дальностью по проекции ОТ на горизонтальную плос-
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кость и контура ограничения скоростного напора в соответствии с при-
нятыми зависимостями qмин(Н, γ), qмакс(Н, γ), обеспечивает близость
к номинальному высотно-скоростному режиму в номинальных усло-
виях и достаточную полноту целесообразного использования приня-
той области полета в случае неблагоприятного сочетания начального
состояния и внешних возмущений.

Задействование изменения угла раскрытия воздушного тормоза
для целей траекторного управления возможно (вследствие отмечен-
ных выше проблем с обеспечением необходимых условий для управ-
ления движением вокруг ЦМ) и эффективно только на дозвуковых
режимах. Выработка угла раскрытия воздушного тормоза в целях 
регулирования скоростного напора, предусмотренная начиная с пла-
нировавшегося второго пуска ОК «Буран», обеспечивает дополни-
тельные ресурсы как для полета при отсутствии возмущений, так и
для наиболее полного использования располагаемого диапазона аэро-
динамического качества в случае необходимости компенсации небла-
гоприятных условий полета.

В то же время соотношение располагаемого ресурса управления
и внешних возмущений на дозвуковом участке полета ОК «Буран»
определяет высокую степень возможности компенсации возмущений.
Это позволило именно на данном участке первого полета ОК исполь-
зовать алгоритмы из более широкого множества алгоритмов управле-
ния траекторным движением в плоскости развертки ОТ, а именно
алгоритмы управления прогнозируемым конечным состоянием (см. раз-
дел 3.5).

Исходная близость траектории полета ОК к проекции ОТ на го-
ризонтальную плоскость (с учетом начального угла крена) обеспечи-
вается описанной выше методикой построения ОТ. Дальнейшее
соответствие траектории полета и ОТ в горизонтальной плоскости
обеспечивается выработкой заданного крена по информации о боко-
вом отклонении от ОТ с использованием опорного значения угла
крена, соответствующего программной кривизне «следа» ОТ. Допол-
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3.4. выбор способа задания требуемых условий 
для параметров движения центра масс ок на высотах 

передачи управления c участка «спуск» на участок 
«посадка» и с участка пм на участок Зп 

Важнейшей характеристикой, позволяющей осуществить обоб-
щенную оценку как маневренных возможностей собственно ОК, так
и степени полноты их использования алгоритмами управления, яв-
ляется размер и характер области допустимых начальных состояний
(ОДНС) участка ПМ с учетом возмущений. Оценка ОДНС на как
можно более ранней стадии проектирования позволяет своевременно
выработать рекомендации по возможной доработке конструкции пла-
нера, сделать вывод об эффективности его возможного применения.

Трудности получения количественной оценки ОДНС на началь-
ном этапе разработки заключаются в приближенном и неполном 
знании основных характеристик планера и его подсистем, параллель-
ности проработки частных систем управления на смежных участках
(ЗП, ПМ, С) и отсутствием в связи с этим конкретных требований к
областям сопряжения участков управления. В то же время необходи-
мость сопряжения участков С и ПМ, характеризуемых во многом раз-
личными ресурсными возможностями и, следовательно, методически-
ми особенностями, требует формирования некоторых согласованных
условий передачи управления, определяющих, в свою очередь, сте-
пень полноты возможного использования ОДНС ПМ. Таким образом,
количественная оценка ОДНС ПМ в целом неотделима от оценки «раз-
мера» и «вида» ее сечения в горизонтальной плоскости, обусловлен-
ного принятыми условиями перехода с участка С на участок П (ПМ).

нительной функцией контура управления боковым отклонением 
является содействие непревышению максимально допустимого значе-
ния угла атаки путем соответствующего функционального ограниче-
ния угла крена.

Обобщенная схема процесса траекторного управления на участке
предпосадочного маневрирования приведена на рис. 3.7.
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В связи с этим учет требований и выработка рекомендаций в части же-
лаемых условий перехода с участка С на участок П (ПМ) является
одним из важнейших этапов создания как СТУ ПМ, так и системы
управления ОК в целом. В частности, в связи с возможностью в про-
цессе эксплуатации ОК реализации схода с различных витков орбиты,
использования различных орбит и т.д., обязательным требованием к рас-
сматриваемому сечению ОДНС ПМ является его непрерывность, то
есть наличие ОДНС для всех направлений подхода к району посадки.

ОДНС участка ПМ, совпадающая с ОДНС участка «Посадка» в
целом, в условиях формирования управления с использованием ОТ
определяется, прежде всего, областью параметров состояния, в кото-
рой может быть сформирована ОТ приемлемой протяженности. По-
этому первым этапом оценки ОДНС ПМ является построение
соответствующих сечений области энергетически приемлемых ОТ в
горизонтальной плоскости на высоте передачи управления. При этом,
как показывает опыт создания системы управления ОК «Буран», по-
казателем приемлемости может служить определенный уровень рас-
согласования располагаемой энергии с потребным для ОТ значением.

Существенным ресурсом расширения полноты использования
ОДНС является обеспечение рациональной взаимосвязи горизонталь-
ных координат и направления вектора путевой скорости ОС в момент
окончания участка спуска. Понятно, что для формирования кратчай-
шей траектории (и расширения тем самым ОДНС ПМ в части наибо-
лее удаленных от ВПП начальных точек в горизонтальной плоскости)
предпочтительным является начальное направление вектора путевой
скорости по касательной к ближайшей из двух возможных для фик-
сированного направления захода на посадку базовых «спиралей», ка-
сающихся оси ВПП в точке «K» – точке, номинально ограничивающей
допустимость существенных боковых разворотов в структуре траек-
тории ОК в окрестности ВПП. Однако специфичность формы спира-
лей, невозможность в ряде случаев перенацеливания при пересечении
на участке спуска оси Z�0 (продолжения оси ВПП) не позволяет 
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рассчитывать на такие начальные для ПМ условия. В ходе исследова-
ний найден довольно простой и одновременно эффективный способ
начального нацеливания – обеспечение начального направления век-
тора путевой скорости на некоторую точку N на оси Z�0. При этом
значение координаты xN, наилучшее в смысле расширения указанного
сечения ОДНС ПМ, подлежит определению.

Анализ соответствующих ОТ показывает, что при удалении от
ВПП формируются ОТ повышенной протяженности с малым потреб-
ным боковым маневром, возрастающим по мере увеличения рассо-
гласования между начальным направлением путевой скорости и
направлением касательной к спирали выхода на ВПП – спираль кор-
рекции курса (СКК)*. В этом случае по мере первоначального при-
ближения начальной точки к ВПП дефицит энергии снижается. Для
формирования ОТ при этом достаточно использования первичной
структуры (без отворота). При дальнейшем приближении начальной
точки возникает избыток энергии, для компенсации которого необхо-
димо задействование полной структуры ОТ, то есть введение отво-
рота. Однако, начиная с некоторой точки, в ходе отворота возникает
засечение с СКК (ЦКК), для устранения которого требуется дальней-
шее увеличение отворота, что приводит в итоге к дефициту энергии.
Таким образом и на большом и на малом расстоянии от ВПП ОТ ха-
рактеризуются дефицитом энергии, что и предопределяет ограничен-
ность ОДНС.

Дополнительным ресурсом расширения ОДНС является также ра-
циональное взаимоувязанное формирование допусков на конечные
для участка спуска значения составляющих вектора состояния в вер-
тикальной плоскости.

Наиболее же эффективным для расширения ОДНС в целом яв-
ляется возможно более раннее задействование в структуре управляю-
щей системы критериев, связанных с достижением не промежуточной,
а конечной области. Практически это означает желательность воз-

* По аналогии с ЦКК.
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можно более раннего (с учетом наличия необходимой измерительной
информации и установления близкой к посадочной конфигурации пла-
нера) начала ПМ.

чрезвычайно важным для траекторий ближней к ВПП границы
ОДНС с начальным направлением путевой скорости, близким к направ-
лению посадки, а также для траекторий дальней от ВПП границы с на-
чальным курсом, близким к противоположному направлению, является
назначение положения точки «K» возможно более близким к ВПП, при
этом передача управления алгоритмам захода на посадку может про-
изводиться и до достижения этой точки (в случае их готовности к
функционированию в более широкой области начальных условий).

Рис. 3.8. Траектории, реализуемые СТУ ПМ ОК «Буран» 
в горизонтальной плоскости
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В случае ОК «Буран» отмеченные выше временны�е и организа-
ционные особенности, а также влияние традиций самолетовождения
обусловили отличие схемы сопряжения участков С, ПМ и ЗП от опи-
санной. Положение точки «K» выбрано фиксированным, соответ-
ствующим номинальной высоте (≈ 4000 м) начала захода на посадку.
Принятая схема нацеливания в горизонтальной плоскости при пере-
ходе с участка С на участок П (ПМ) предусматривает номинальное
функциональное направление горизонтальной скорости ОК на высоте
перехода (≈ 20000 м). Указанное направление соответствует одной из
касательных (прежде всего так называемой «преимущественной») к
ЦРЭ («цилиндр рассеивания энергии») радиусом 25 км с центром на
расстоянии 24 км по оси ВПП от ее среза в направлении, противопо-
ложном направлению захода на посадку.

На рис. 3.8 приведены примеры траекторий, реализуемых СТУ
ПМ ОК «Буран» в горизонтальной плоскости.

3.5. управление по высоте и скорости ок «буран» 
на этапе предпосадочного маневра

Предпосадочное маневрирование ОК «Буран» начинается с вы-
соты Н = 20 км, происходит с постоянной потерей высоты и скорости,
с большими углами наклона траектории (до �30°) и большими вер-
тикальными скоростями (Vy=�40
�150 м/с). Кроме того, посадка ОК
характеризуется быстротечностью (длительность спуска с высоты 
20 км до касания ВПП составляет приблизительно 10 минут).

В силу особенностей ОК, принципом управления траекторным
движением ОК на этапе предпосадочного маневра является обеспече-
ние соответствия между располагаемой удельной энергией и количе-
ством удельной энергии, потребным для перевода ОК из текущего
состояния в заданное конечное – точку окончания предпосадочного
маневра.

Определение потребного количества энергии основывается на ре-
зультатах формирования опорной траектории полета. Скорость рас-



106
РАЗДЕЛ 3

сеяния энергии по дальности планирования dE/dS зависит от силы ло-
бового сопротивления аппарата X и угла наклона траектории �:

dE/dS = – X/G·cos�, (3.75)
где G – вес ОК,
то есть существует пропорциональность между удельной механиче-
ской энергией и дальностью планирования.

Обеспечение необходимого баланса энергии может быть достиг-
нуто следующими способами:

регулированием скоростного напора и/или угла атаки;•
изменением угла раскрытия воздушного тормоза;•
формированием траектории планирования необходимой про-•

тяженности.
Первые два способа обеспечивают относительно равномерное

приведение энергии ОК к требуемому по длине траектории уровню,
поскольку они сводятся к изменению аэродинамического качества. Од-
нако такое регулирование ограничено допустимыми режимами полета
(минимально и максимально допустимыми значениями скоростного
напора) и обеспечением балансировки аппарата при изменении поло-
жения воздушного тормоза.

Третий способ рассеивания излишка удельной энергии является
более универсальным, так как отмеченная пропорциональность между
длиной траектории и потребной энергией позволяет при большом на-
чальном избытке удельной энергии довести ее уровень до требуемого
значения.

Основной задачей на участке полета по сформированной ОТ до
точки окончания предпосадочного маневра является приведение ап-
парата в конечную точку с заданным вектором состояния.

Траектория движения ОК «Буран» в вертикальной плоскости
имеет два характерных участка, условно разделяемых моментом
M�0,8 (табл. 3.1). В продольном канале траекторного управления на
первой (M�0,8) фазе реализовано регулирование высоты в соответ-
ствии со сформированной ОТ. На второй фазе заданное значение угла
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атаки (вертикальной перегрузки) формируется в соответствии с алго-
ритмом терминального управления. При этом на обоих фазах произво-
дится комплексирование с контурами ограничения скоростного напора. 

На участке терминального управления процесс управления рас-
сматривается в координатах: «прогнозируемый промах по высоте –
дальность». Точность и качество отработки заданного значения
вертикальной перегрузки обеспечивается контуром устойчивости и
управляемости.

Промах по высоте определяется как разность между прогнози-
руемой и заданной высотой в конечной точке:

�H��Hк прогн�Hк зад, (3.76)

где Hк прогн – прогнозируемая высота в конечной точке,
Hк зад – заданная высота в конечной точке.
Промах по скорости определяется как разность между прогнози-

руемой и заданной скоростью в конечной точке:

�V�Vк прогн�Vк зад, (3.77)

где Vк прогн – прогнозируемая скорость в конечной точке,
Vк зад – заданная высота в конечной точке.

Приняв гипотезу о равнопеременном движении, то есть что уско-
рение по высоте UH�b, а ускорение по дальности US�а, где S – даль-
ность до конечной точки в соответствии со схемой выполнения
предпосадочного маневра, решая систему уравнений (3.78) для ко-
нечной точки 

Hк�H�H• tпрогн� 
bt 2

прогн————;2

H•
к�H•

�btпрогн;

Sк�S�S• tпрогн� 
at 2

прогн (3.78)————;2

S• к�S•
�atпрогн

{
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при условии, что Hк�Hк прогн, H•
к�H•

к зад, Sк�Sк зад, S• к�S• к зад,
можно определить значения а, b, tпрогн и �к прогн.

На основании анализа изменения промаха вырабатывается такое
управление, которое должно привести к требуемым величинам про-
изводной от промаха к нулю к моменту достижения заданной конечной
точки (Sк зад�0). Текущее значение дальности до конечной точки опре-
деляется длиной проекции траектории полета из текущей точки в за-
данную конечную в соответствии с принятой схемой маневрирования.

Изменение промаха от текущего момента до конечного (рис. 3.9),
определяемого достижением заданной дальности, экстраполируется
на основании i-гo значения промаха, двух предыдущих (i�1)-го и (i�2)-
гo и управляющего воздействия в i-й момент времени. При экстрапо-
ляции принято:

внесение управляющего воздействия по �� приводит к рав-•
номерному изменению производной от промаха в течение трех после-
дующих циклов счета (длительность цикла счета Т принята равной 
1 секунде);

Рис. 3.9. Прогнозирование изменения промаха по высоте 
в терминальной точке
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имевшая место к моменту внесения управляющего воздей-•
ствия вторая производная от промаха сохраняется постоянной в тече-
ние двух последующих циклов.

Такая гипотеза была выработана на основании предварительного
анализа траекторий управляемых полетов ОК и связана с тем, что СУУ
обеспечивает отработку заданного угла атаки за 3 секунды при апе-
риодическом характере переходного процесса, то есть предполагается,
что через 3 секунды ОК выйдет на заданный угол атаки, который обес-
печит попадание в заданную точку.

В результате получено рекуррентное соотношение

�� i упр�((��)�(1(tпрогн i, �� i, ��i-1, ��i-2, Т), (3.79)

откуда определяется ��зад:

��зад� К ��(М, �� i)·��i упр. (3.80)

Уточнение задания по �� происходит в результате многократного
(на каждом цикле счета) анализа вектора состояния системы, при этом
по мере приближения к конечной точке прогноз полета ОК улучшается.

Для управления скоростью ОК на режимах полета М<0,8 ис-
пользован воздушный тормоз (при М>0,8 воздушный тормоз мало-
эффективен и находится в среднем положении). Алгоритм выработки
управляющего воздействия по изменению положения воздушного 
тормоза ОК сформирован с использованием прогноза изменения ско-
рости. При прогнозировании скорости принята гипотеза о равномер-
ности ее изменения, то есть

Vк прогн�Vi�ai · tпрогн i, (3.81)

где tпрогн i – прогнозируемое время полета до конечной точки;
а – среднее ускорение, характерное для ОК при среднем положе-

нии воздушного тормоза в рабочем диапазоне режимов полета.
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ТРАЕКТОРНОЕ УПРАВЛЕНИЕ. ОСНОВЫ МЕТОДИКИ ПРОЕКТИРОВАНИя 
СИСТЕМЫ ТРАЕКТОРНОГО УПРАВЛЕНИя ПРЕДПОСАДОчНЫМ МАНЕВРОМ

Управляющее воздействие, которое определяет заданное положе-
ние воздушного тормоза, вырабатывается на основании информации
о промахе по скорости

�Vi�Vк прогн�Vк зад (3.82)

таким образом, чтобы свести этот промах к нулю за время полета, то
есть к моменту достижения заданной дальности:

�
зад
вт��

ср
вт�К �вт ·�Vi /tпрогн i. (3.83)

Принятые гипотезы изменения промахов достаточно хорошо под-
твердились при математическом моделировании полного простран-
ственного движения ОК и при испытательном полете ОК «Буран».
Точность приведения ОК «Буран» в испытательном полете в точку
окончания предпосадочного маневра позволила осуществить успеш-
ную посадку, несмотря на действовавшие значительные ветровые воз-
мущения в районе аэродрома посадки.

Локальное распределение функций управления показано в таб-
лице 3.1.
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4. траекторное управление. проектирование 
алгоритмов управления Заходом на посадку 

и алгоритмов Заключительного выравнивания 
орбитального корабля

В разделе представлена разработка и исследование алгоритмов ав-
томатического управления бездвигательным заходом на посадку (ЗП),
а также алгоритмов управления заключительного выравнивания ОК,
реализованных в БЦВС (при заданной системе комплексной обработки
информации и заданной структуре системы улучшения устойчивости
и управляемости) и приводится оценка предельных возможностей и
точностных характеристик ОК на этих участках полета.

Траектория движения ОК на заключительной стадии полета со-
стоит из следующих этапов:

этап захода на посадку с высоты Н=4000 м до высоты Н=20 м,•
который осуществляется по заданной опорной траектории;

этап второго (заключительного) выравнивания с высоты•
Н=20 м до касания ВВП;

этап пробега, который начинается после выработки признака•
первого обжатия шасси вплоть до останова.

В этом разделе рассматриваются первые два этапа заключитель-
ной стадии полета. 

4.1. проектирование алгоритмов управления

Сложность и специфичность режима ЗП ОК во многом определя-
лась особенностями аппарата, изложенными в предыдущих разделах.

В процессе проектирования системы траекторного управления
(СТУ) необходимо было удовлетворить ряд жестких требований.

1. Обеспечить выполнение бездвигательной посадки с задан-
ными точностными характеристиками в условиях действия широкого
спектра атмосферных возмущающих факторов.
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2. Обеспечить совместимость режимов автоматического и пило-
тируемого полетов, что связано с необходимостью контроля летчиком
работы автоматики в процессе выполнения посадки ОК и, в случае не-
обходимости, обеспечения возможности ручного управления при за-
ходе на посадку. 

3. Обеспечить решение задачи автоматической посадки ОК с 
помощью алгоритмов управления с учетом ограниченности вычисли-
тельных ресурсов и необходимости качественной отработки програм-
много обеспечения и соответствующих разработанных алгоритмов
управления.

В процессе проектирования алгоритмов ЗП решались следующие
задачи:

• выбор и обоснование геометрии ЗП в вертикальной плоскости;
• выбор и обоснование вида алгоритмов системы траекторного

управления в продольном канале ОК для отдельных режимов управ-
ления при наличии вертикальных ветровых возмущений;

• разработка логического алгоритма переключения и согласова-
ния контуров стабилизации в продольном канале на различных участ-
ках полета;

• выбор и обоснование вида алгоритмов траекторного управле-
ния в боковом канале при наличии бокового ветра и переменной ско-
рости движения;

• разработка методов расчета параметров алгоритмов управления
при движении ОК с переменной скоростью;

• определение условий автономности каналов управления высо-
той и скоростью полета ОК за счет введения корректирующих пере-
крестных связей в продольном канале;

• оценка предельных возможностей разработанных алгоритмов
управления по разбросам начальных условий при действии предельно
допустимых ветровых возмущений и изменения массы ОК.

В качестве отправной задачи при рассмотрении бездвигательной
посадки ОК принималась известная в авиации задача аварийной по-
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садки самолета с отказавшими двигателями. При выполнении ава-
рийной посадки схема посадки состоит из двух принципиально раз-
ных участков: 

• участка равновесного планирования, где отрабатываются имею-
щиеся начальные рассогласования по скорости и высоте;

• участка первого выравнивания, начинающегося с высоты при-
близительно 500–600 м, в процессе которого самолет необходимо вы-
вести в зону начала приземления с приемлемыми параметрами полета.

Из-за малого аэродинамического качества ОК реализуемые при
равновесном планировании скорости и углы наклона траектории су-
щественно превосходят значения, необходимые для осуществления
нормальной посадки. Поэтому на участке первого выравнивания не-
обходимо изменение как угла наклона траектории, так и скорости пла-
нирования. При этом использовался специальный орган управления
скоростью – воздушный тормоз.

Переменная скорость планирования при заходе на посадку вызы-
вает существенную взаимосвязь каналов управления высотой и ско-
ростью полета, что сказывается на точности стабилизации заданной
траектории. Снижение ОК с изменяемой скоростью полета при дей-
ствии бокового ветра приводит к появлению статической ошибки для
традиционных алгоритмов управления в боковом канале.

Исходя из заданных ограничений по прочности конструкции и
требований по устойчивости, были сформированы требования к СТУ
ОК и выделены основные проблемы бездвигательной посадки:

1. Обеспечение высокой надежности посадки.
2. Обеспечение посадки из расширенной области начальных

условий и повышенного уровня ветровых возмущений.
3. Наличие криволинейной траектории движения с переменной

скоростью полета.
4. Управление скоростью с помощью створок воздушного тормоза.
Управление ОК осуществляется путем отслеживания заданной

опорной траектории, параметры которой настраиваются в зависимо-
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сти от веса ОК при проходе ключевой точки. Исходя из выбранного
метода управления, вида траектории движения ОК в вертикальной
плоскости и учитывая особенности бездвигательной посадки, были
сформулированы основные проблемы, возникающие при проектиро-
вании СТУ ОК.

Основными являются:
1. Широкий спектр разбросов начальных условий на момент на-

чала режима приводит к необходимости создания специальных кон-
туров для обеспечения плавного выхода на крутую глиссаду. 

Предусмотрены следующие контуры управления:
– контур стабилизации максимальной приборной скорости для

предотвращения выхода на предельно допустимые значения скорост-
ного напора;

– контур стабилизации минимальной приборной скорости для
предотвращения возможности выхода на предельно допустимые углы
атаки;

– контур стабилизации заданной высоты полета.
2. Наличие различных участков движения потребовало решения

задачи плавного их сопряжения. Для этого был разработан логический
алгоритм переключения и согласования структур контуров стабили-
зации заданных высот и контуров стабилизации заданных скоростей.

3. Переменная скорость движения, начиная с участка первого вы-
равнивания, оказывает существенное влияние на точность стабилиза-
ции заданной траектории как в продольном, так и в боковом каналах
управления. В связи с этим возникла задача автономного регулирова-
ния по каналам высоты и скорости. 

Разнообразие специфических требований к системе управления
ОК привело к необходимости создания инженерной методики про-
ектирования, использующей комбинацию аналитических методов рас-
чета, автоматизированных систем проектирования, нелинейное
математическое и стендовое моделирование.



РАЗДЕЛ 4
116

��const
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Рис. 4.1. Диапазоны перемещения воздушного тормоза

Вес

Вес
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4.2. проектирование алгоритмов управления
в вертикальной плоскости на участке захода на посадку

При проектировании СТУ ОК соблюдался принцип наращивания
динамических контуров. Контуры системы устойчивости и управляе-
мости (СУУ) рассматривались как заданные внутренние контуры при
проектировании СТУ. Любые коррекции могли проводиться только за
счет динамических звеньев, располагаемых в прямых или в обратных
цепях управления внешнего контура (СТУ). 

Угол наклона крутой глиссады выбирался на основе расчета па-
раметров равновесного планирования с учетом разбросов веса ОК. Ба-
лансировочный расчет показал, что при заданном разбросе веса ОК
для парирования постоянного горизонтального ветра �±30 м/c при дви-
жении по крутой глиссаде с постоянной приборной скоростью 
Vпр=522 км/час необходимо сформировать заданную прямолинейную
траекторию с углами наклона от �кг� –17° до –23° в зависимости от
веса изделия. При этом в случае отсутствия ветровых возмущений воз-
душный тормоз всегда располагался в среднем положении (55°) вне
зависимости от веса изделия. Диапазоны перемещения воздушного
тормоза в зависимости от веса ОК при действии ветровых возмуще-
ний Wx��30 м/с представлены на рис. 4.1. Из приведенных графи-
ков видно, что углы наклона траектории подобраны правильно для
различного веса изделия.

На участке первого выравнивания осуществляется переход с кру-
той глиссады на пологую. Для обеспечения требуемой высоты начала
первого выравнивания ~400–500 м и ограничений на величину раз-
виваемой перегрузки введена промежуточная глиссада с углом на-
клона траектории равным �10°. 

Для выполнения условий заключительного выравнивания, близ-
ких к стандартным в авиации, угол наклона пологой глиссады был вы-
бран равным �2°. Полет на этом участке происходил с постоянным
замедлением по скорости.
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Окончательно была принята трехглиссадная схема захода на по-
садку ОК в вертикальной плоскости со следующими параметрами:

�кг�–17°÷ –23°; �прг� –10°; �пг� –2°,
где �кг – угол наклона крутой глиссады;

�прг – угол наклона промежуточной глиссады;
�пг – угол наклона пологой глиссады.

Геометрия захода на посадку ОК в вертикальной плоскости пока-
зана на рис. 4.2.

В соответствии с выбранной схемой захода на посадку в контуре
СТУ в вертикальной плоскости формируется заданная траектория, со-
стоящая из трех прямолинейных участков. Для отработки заданной
траектории были разработаны контуры стабилизации относительно
крутой, промежуточной и пологой глиссад. Для уменьшения влияния
канала скорости на канал высоты в закон управления по высоте введен
сигнал, пропорциональный изменению скорости. В алгоритме управ-
ления на участке ЗП в вертикальной плоскости крутая глиссада фор-
мируется в функции текущей дальности полета и тангенса угла
наклона крутой глиссады в соответствии с выражением

Нзад1�Н10 (G)�Хg·tg�зад1(G),

где Н10 (G)�2944,4·tg�зад1(G)�164,5; 

Хg– текущая дальность.

Для выполнения заданных ограничений по прочности конструк-
ции планера и требований по устойчивости в контур СТУ в верти-
кальной плоскости введены вспомогательные контуры стабилизации
Vпр mах, Vпр min. Для улучшения динамики выхода на режим стаби-
лизации крутой глиссады в законы стабилизации Vпр mах, Vпр min вве-
ден сигнал, пропорциональный величине отклонения от заданной
вертикальной скорости.

Для обеспечения безударной передачи управления между отдель-
ными контурами разработан специальный логический алгоритм со-
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гласования и переключения динамических структур. Логический ал-
горитм в зависимости от состояния управляемого процесса выбирает
необходимую структуру управления. Переключение осуществляется в
моменты равенства управляющих сигналов по перегрузке. На момент
переключения, кроме внешних факторов, влияет выбор геометрии за-
хода на посадку, а также выбор параметров в алгоритмах управления.
Аналоговый прототип алгоритмов управления рулем высоты приво-
дится ниже.

В соответствии с принятой трехглиссадной схемой захода на по-
садку в вертикальной плоскости (рис. 4.2) заданные значения высоты
крутой, промежуточной и пологой глиссад вычисляются следующим
образом:

Нзад1(G)�Н10(G)�Xg · tg�зад(G);

tg�зад1(G)� tg�кг�K�1·�G при �G�0;
tg�кг�K�2·�G при �G�0;

�G�Gном�G;

Нзад2�Н20�X· tg�прг;

Нзад3�Н30�X· tg�пг;

Н10(G)�2944,4· tg�зад1(G)�164,5,

где X – текущая дальность, м; G – текущий вес ОК, кг.

Заданная скорость изменения высот, соответствующих полету по
крутой (Н•

зад1), промежуточной (Н•
зад2) и пологой (Н•

зад3) глиссадам
имеет вид:

Н•
зад1�Vх· tg�кг;

Н•
зад2�Vх· tg�прг;

Н•
зад3�Vх· tg�пг,

где Vх – текущая горизонтальная скорость полета.

{
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Для веса ОК Gном�82 т параметры заданной траектории движе-
ния в вертикальной плоскости имеют значения:

�кг��19°; �прг��10°; �пг��2°;�

Н20��523,16 м; Н30��63,59 м;

Vпр min�432 км/ч; Vпр mах�612 км/ч,

где Vпр min – значение приборной скорости, при которой реализуется
максимальное аэродинамическое качество;

Vпр mах – максимально допустимое значение приборной скоро-
сти.

Алгоритм СТУ в вертикальной плоскости формирует сигналы
управления относительно крутой, пологой и промежуточной глиссад

�ny зад1, �ny зад2, �ny зад3, пропорциональные величинам отклонения

�Y1,�Y2,�Y3 и �Y•
1,�Y•

2,�Y•
3.

�Y1�Нзад1�Нмв;

�Y2�Нзад2�Нмв;

�Y3�Нзад3�Нмв,

где Нмв – текущая высота по местной вертикали; Vу – текущая гори-
зонтальная скорость.

Переход с крутой глиссады на промежуточную осуществляется
при равенстве управляющих сигналов �ny зад1��ny зад2. При этом без
формирования специальных сигналов начинается первое выравнива-
ние. Оно происходит на высоте Н ~~ 400
480 м (в зависимости от ре-
жима полета и веса ОК). Геометрия захода на посадку в вертикальной
плоскости выбрана таким образом, что управление по промежуточ-
ной глиссаде �ny зад2 осуществляется в течение 5–6 с, а затем по ра-
венству перегрузок �ny зад2��ny зад3 осуществляется переход на
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стабилизацию ОК относительно пологой глиссады. Для номинальной
траектории полета движение по пологой глиссаде с �пг ~~�2° про-
исходит в течение ~ 5 с.

При значительных начальных отклонениях ОК от крутой глис-
сады и больших отклонениях приборной скорости от заданного но-
минала Vпр0�504 км/час возникает необходимость в ограничениях
величины приборной скорости значениями Vпр min, Vпр mах. Для этого
в контур траекторного управления был введен вспомогательный кон-
тур стабилизации приборной скорости с помощью элевонов, форми-
рующий управляющие сигналы �ny зад4 и �ny зад5, осуществляющие
стабилизацию Vпр min и Vпр mах соответственно.

Аналоговый прототип закона управления имеет вид:

�ny зад1�КH ·�Y1B�КН• ·�Y•
1;

�ny зад2�КH ·�Y2B�КН• ·�Y•
2;

�ny зад3�КH ·�Y3B�КН• ·�Y•
3;

�V2·P�1
�ny зад4�КV1 

____________ ·�Vпр4;%V2·P�1

�V1·P�1
�ny зад5

�КV2
____________ ·�Vпр5;
%V2·P�1

�Y1�Нзад1�Нмв; �Y2�Нзад2�Нмв;� �Y3�Нзад3�Нмв;

�Y•
1�Н•

зад1�Vу ; �Y•
2�Н•

зад2�Vу ; �Y•
3�Н•

зад3�Vу;

�Vпр min�Vпр�Vпр min ; �Vпр mах�Vпр�Vпр mах;

P
$13�КH

пер__________ ·Vх ; $32�Кy· ·�Y
•
1;

%Н
пер·P�1

Кy·�const;
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�Y1B��Y1�$13;� �Y2B��Y2�$13;� �Y3B��Y3�$13;

�Vпр5��Vпр min�$32;� �Vпр4��Vпр mах�$32;�

n–y зад�max{�ny зад2, �ny зад4, min[�ny зад5, max(�ny зад1,�ny зад3)]};

�nmin
y при �n–yзад��nmin

y ;

�nзад
y � �n–yзад при �nmin

y ��n–yзад��nmax
y ;

�nmax

y при �n–yзад��nmax
y .

{
Структурная схема контура траекторного управления в верти-

кальной плоскости представлена на рис. 4.3.

4.3. проектирование алгоритмов управления 
воздушным тормозом на участке захода на посадку

В качестве аналогового прототипа закона управления воздушным
тормозом был выбран пропорционально-интегральный закон регули-
рования с демпфирующим фильтром, исключающим прохождение вы-
сокочастотных составляющих информационных сигналов. Программа
изменения приборной скорости формируется исходя из требований
получения заданного значения приборной скорости на момент начала
участка второго выравнивания Hр�20 м, Vпрзад�388 км/ч:

Vпр0 при X��4600 м;Vпрзад�
a2

V0·X 2�aV1·X�aV0 при X��4600 м,

где X – текущая дальность, м (при отсчете от расчетной точки касания).
Коэффициенты полинома имеют следующие эмпирические значе-

ния:

aV0��45,19 км/час;

aV1��0,24074 км/час·м;

aV2��0,00002553 км/час·м2;

Vпр0�522 км/час.

{
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Стабилизация заданной приборной скорости осуществляется
путем отклонения створок воздушного тормоза.

Аналоговый алгоритм управления приборной скоростью имеет вид:

Kвт Ki$вт�[_________�____ ]·�Vпр;
%вт·P�1  P

Kвт� const; Ki� const.

С учетом ограничений по углу отклонения $вт

$вт при 0�$вт�87,5 км/ч;
–$вт� 87,5 при $вт�87,5 км/ч;

0      при $вт� 0 км/ч;

1
$

авт
вт  � 

_________ · –$вт.%$·P�1

Структурная схема контура стабилизации Vпрзад представлена на
рис. 4.4.

Предварительный выбор коэффициентов в законах управления
продольным движением ОК осуществлялся на основе использования
метода «замороженных» коэффициентов. Для доказательства право-
мерности этого метода проводилась проверка условий квазистацио-
нарности для режима движения по глиссаде с переменной скоростью
планирования. 

На основе полученной полной линейной модели движения ОК в
продольном канале проведен предварительный выбор коэффициентов
с использованием автоматизированной системы «Аспарс».

Для расчета динамических перекрестных связей в законах авто-
номного управления продольным движением ОК использовалась 
специально разработанная инженерная методика, состоящая из сле-
дующих основных этапов:

1 этап – получение аналитического вида динамических пере-
крестных связей при заданной структуре регулятора;

{
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Рис. 4.4. Структурная схема контура стабилизации Vпр зад 

2 этап – расчет динамических перекрестных связей на базе си-
стемы «Аспарс»;

3 этап – контроль результатов численного расчета по аналитиче-
ским зависимостям;

4 этап – упрощение динамических перекрестных связей с ис-
пользованием метода приближенного агрегирования;

5 этап – уточнение параметров динамических перекрестных свя-
зей в результате математического моделирования на полной нелиней-
ной модели движения ОК.

На основе разработанной методики был проведен расчет динами-
ческих перекрестных связей для продольного канала управления ОК.
При этом получены аналитические выражения для динамических пе-
рекрестных связей, зависящих как от аэродинамических характери-
стик объекта, так и от структуры и параметров продольных контуров
СТУ и СУУ.
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При получении упрощенного вида перекрестных связей исполь-
зовался метод приближенного агрегирования динамических систем.
В используемом методе в пространстве состояний Rn исходной 
устойчивой системы выбирается такое подпространство заданной раз-
мерности k�n, на котором достигается наибольшая степень управ-
ляемости либо наблюдаемости системы. 

4.4. проектирование алгоритмов управления
в горизонтальной плоскости на участках захода 

на посадку и второго выравнивания

Для управления в горизонтальной плоскости был выбран астати-
ческий закон управления. Проводилась работа по выбору значений
коэффициента при интеграле и выбору условий включения интеграла
по высоте и боковому отклонению, при которых не происходит за-
метного ухудшения динамики движения ОК в боковой плоскости.
Управление траекторным движением на этапах захода на посадку и
второго выравнивания осуществляется с помощью единого алгоритма.
Алгоритм обеспечивает стабилизацию заданного бокового отклоне-
ния, совпадающего с осью ВПП, и ограничение управляющего сиг-
нала на уровне, соответствующем допустимому углу крена (�).

Для исключения статической ошибки по боковому отклонению в
условиях действия градиентного бокового ветра при переменной ско-
рости планирования, в закон управления вводился сигнал, пропор-
циональный вертикальной скорости и углу сноса. Дополнительный
член, пропорциональный углу сноса, получен из условия выполнения
правильного разворота при наличии переменной скорости движения
по траектории и действии бокового ветра.

На основе полученной полной линейной модели движения ОК в
боковом канале проведен предварительный выбор коэффициентов с
использованием автоматизированной системы «Аспарс».

Аналоговый прототип закона управления в боковом канале имеет
вид:
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�max3�K0�KY ·Hмв;

Uи�
Kи · –Z;P

KC P Kи
�зад�KZ · –Z�KZ· ·VZ� 

______ ·VX ·УС� ___ ·–Z, %·P�1 P
где УС – угол сноса; VZ – проекция скорости на ось Z; –Z – проекция
дальности на ось Z; VХ – проекция скорости на ось Х. 

'*x зад�K� ·(���� );

Z при Z�Zmax;
Z–�

Zmax при Z�Zmax;

0 при Hмв�2500 м & |Z|�Zогр;
Kи�

0,005 при Hмв�2500 м & |Z|�Zогр;

�зад при |�зад|��max;
�–зад� �max ·sign�зад при |�зад|��max;

�max1 при  700 м�Hмв�6000 м;

�max� �max2 при    20 м�Hмв� 700 м;

�max3 при Hмв�20 м;

{
{
{

{

Zmax = 600 м;

Zогр = 50 м;

�max1 = 45°= const;

�max2= 15°= const,

Uи при Uи�
–
Uиmax;–

Uи� –
Uиmax при Uи�

–
Uиmax;

'*xзад при  |'*xзад|�D ;

'xзад� D при '*xзад�D ;

�D при '*xзад��D ;

K��a�bq,

где a, b = const; q – скоростной напор, кг/м·с2.

{

{

���(�–зад�� );

где Hмв – высота по местной вертикали.
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Структурная схема бокового канала в режиме захода на посадку и
выравнивания представлена на рис. 4.5.

4.5. проектирование алгоритмов управления 
в вертикальной плоскости на участке 

второго выравнивания

Включение режима заключительного второго выравнивания осу-
ществляется по сигналу радиовысотомера малых высот на высоте
Нр=20 м относительно нижней кромки шасси над ВВП после пролета
заданной дальности Хg��3700 м. Отключение режима производится
по сигналу обжатия основных стоек шасси. Требования к величинам
параметров в точке касания определяют вид опорной траектории, ко-
торая представляет собой экспоненту, плавно сопряженную с конеч-
ным участком пологой глиссады и пересекающую взлетно-посадочную
полосу на расстоянии ~ 1000 м от ее начала. 

Аналоговый прототип алгоритма управления имеет вид: 

�*
H
зад��KH·(Hp�Hac�KVy·H

·
p);

Hac�Hac0�Kac·Xвыр;

Kac�Kac0�Kac1·(V0�apV01);

V10�V
зад

пр (t0 выр);

V0�VX (t0 выр),

где  t0 выр – момент начала выравнивания;

V01 – значение заданной приборной скорости в момент начала 
выравнивания;

V0 – значение текущей скорости в момент начала выравнивания.

Xвыр�Xg�X0;

X0�Xg(tвыр),

где  X0 – дальность в момент начала выравнивания.
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�*прогр�
1–– ·*·прогр;P

*· прогр�
*·1 при Xвыр� L* ;
*·1�0 при Xвыр�L* ;

L*�L*0�KL·(V0�ap·V01);

V0�VX (t0выр);

H·p0�H·p (t0выр),

где  H· p0 (t0выр) – значение вертикальной скорости в момент начала
выравнивания.

�*V·m при Vy1�H· p0�Vy2;
�*V·m при H· p0�Vy1 & �*V�0;

�*V
зад� �*V·m при Vy2�H· p0 & �*V�0;

0 при H· p0�Vy1 & �*V�0;
0 при H· p0�Vy2 & �*V�0;

Kвыр
V ·W при W�W2;

�*V� Kп
V2·W при W1�W�W2;

Kп
V1·W при W�W1;

W��Vпр�Vпрогр;

�Vпр�Vпр�Vпр0;

Vпр0�Vпр(tвыр),

где  Vпр0 – значение текущей приборной скорости в момент начала
выравнивания.

Vпрогр�
1–– · ·Vпрогр;P

�* выр��* H
зад��*

V
зад��*прогр;

* выр
зад�*0��* выр;

{ 

{
{

m = const;
Vy1 = const;
Vy2 = const;

W1 = const;
W2 = const;
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Рис. 4.6. Структурная схема контура траекторного управления
на участке второго выравнивания

132
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*0�* (tвыр), где *0 – значение текущего угла тангажа в момент на-

чала выравнивания.

*–зад�
* выр

зад при |* выр
зад|�*огр;

*огр·sign* выр
зад при |* выр

зад|�*огр;

�* выр
зад�K*·(*�*

–
зад);

�*зад� 
�* выр

зад при |�* выр
зад|��*огр;

�*огр·sign�* выр
зад при |�* выр

зад|��*огр.

Выбор предварительных значений коэффициентов производился
по линейной модели с использованием метода логарифмических ам-
плитудно-фазовых характеристик.

Структурная схема контура траекторного управления на участке
второго выравнивания представлена на рис. 4.6.

4.6. результаты математического моделирования, 
стендовых и летных испытаний ок на этапе захода 

на посадку

математическое моделирование

Технологический цикл проектирования алгоритмов автоматиче-
ского управления ОК состоял, как и для других типов летательных ап-
паратов, из этапа математического моделирования, в процессе
которого уточнялись выбранные коэффициенты в контуре управления.

Для проведения математического моделирования был разработан
программный комплекс «Посадка», позволяющий имитировать усло-
вия реального полета со степенью полноты, определяемой точностью
моделирования по известным исходным данным и воспроизведением
динамических особенностей цифровой обработки информации. На
этом программном комплексе был проведен расчет допустимых обла-
стей начальных условий по высоте, скорости и боковому отклонению,
из которых возможно осуществление успешной посадки ОК. Расчет

{ 

{ 
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допустимых областей проводился в условиях действия предельно до-
пустимых ветровых возмущений. Область предельно допустимых на-
чальных условий по высоте Н и приборной скорости Vпр – величина
бокового отклонения в каждой из рассматриваемых точек задавалась
равной 1000 м. Учет разбросов аэродинамических характеристик ОК
и ошибок информационных приборов привел к существенному суже-
нию допустимой области начальных условий в ключевой точке, из ко-
торых обеспечивается посадка ОК с параметрами на момент касания
ВПП, соответствующими требованиям ТЗ на разработку системы.

Верхняя граница по скорости и высоте характеризуется проч-
ностными возможностями аппарата (qмах<2000 кг/м·с2), а нижняя гра-
ница определяется условиями выхода на предельные углы атаки и
ограничивается величиной максимального качества ОК.

В процессе выполнения режима захода на посадку рассчитыва-
лись области отклонения по высоте, приборной скорости и боковому
отклонению в функции горизонтальной дальности полета Хg. Рассчи-
танные области позволили осуществлять контроль за выполнением
автоматического режима захода на посадку ОК по всей траектории
движения.

Проведенные исследования показали, что область работоспособ-
ности разработанных алгоритмов управления по начальным условиям
в ключевой точке удовлетворяет требованиям с необходимым запасом.

статистическое моделирование 

Целью проведения статистических исследований было получение
заключения об успешности проведения режима автоматической по-
садки ОК из допустимой по техническому заданию (ТЗ) области на-
чальных условий. Возмущения задавались с использованием метода
Монте-Карло. В результате моделирования были получены точност-
ные характеристики системы в четырех характерных сечениях траек-
тории движения:

– момент начала первого выравнивания;
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– момент начала заключительного выравнивания, соответ-
ствующий высоте по радиовысотомеру Нр=20 м;

– момент геометрического касания взлетно-посадочной полосы
(ВПП);

– момент останова.

Система обеспечивает заданный уровень безопасности полета,
если вероятность отказа меньше допустимой величины. Для ОК ве-
роятность успешной посадки по критерию точности задавалась не
ниже 0,9995 при доверительной вероятности Рдов > 0,95. Оценка ве-
роятности успешной посадки ОК производилась по результатам ма-
тематического моделирования. 

Объем испытаний в соответствии с принятой методикой составил
N=6000. В процессе проведения статистических испытаний в одном
испытании было зарегистрировано нарушение требований по ве-
личине вертикальной скорости на момент касания ВПП, причиной
чего явился крайне неблагоприятный характер изменения ветрового
возмущения. В этом случае для подтверждения заданного уровня без-
опасности полета объем статистических испытаний был увеличен до
N = 8200, причем нарушений требований по точности на момент каса-
ния больше зарегистрировано не было. 

Таким образом, проведенное статистическое моделирование в
объеме N = 8200 реализаций показало, что система траекторного
управления ОК на режиме автоматической посадки и заключитель-
ного выравнивания обеспечивает выполнение требований по точно-
сти с заданной вероятностью.

результаты испытаний на полунатурном стенде «аксон»

Следующим этапом отработки алгоритмов управления ОК были
динамические испытания в замкнутом контуре на стенде «Аксон».
Целью испытаний являлась проверка динамических и точностных ха-
рактеристик движения ОК на соответствие требованиям при испыта-
ниях с реальными бортовыми программами.
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Процессы, полученные на стенде «Аксон», близки к аналогичным
процессам, полученным в результате математического моделирова-
ния, а незначительные расхождения объясняются наличием в стенде
неучтенных при математическом моделировании запаздываний.

На стенде «Аксон» проводились лабораторные отработочные ис-
пытания (ЛОИ) и совместные отработочные испытания (СОИ).

Объектом испытаний являлось программное обеспечение (ПО)
системы траекторного управления движением и навигации на участке
посадки. Первый этап СОИ состоял из 16 режимов автоматической
посадки ОК, в которых задавались разбросы аэродинамических ха-
рактеристик, отказы гидросистем, отказы радиомаячной системы, от-
казы радиовысотомера малых и больших высот. В ряде реализаций
задавался градиентный горизонтальный ветер встречного, попутного
и бокового направлений. Разбросы начальных условий определялись
точностью управления на участке предпосадочного маневрирования.

Второй этап СОИ, состоящий из 27 режимов, включал дополни-
тельные типы разбросов аэродинамических параметров, ухудшение
характеристик рулевых систем, повышенные погрешности СОВП, от-
казы РМС и РВМ.

Результаты проведенных испытаний на полунатурном стенде
«Аксон» подтвердили работоспособность как самих разработанных
алгоритмов управления, так и соответствующего им программного
обеспечения.

результаты испытаний на стенде прсо

Следующим этапом испытаний алгоритмов управления и соот-
ветствующего им ПО являлась отработка на полноразмерном стенде
оборудования (ПРСО), созданном на базе НПО «Молния». На ПРСО
решались следующие задачи:

– оценка характеристик контура обеспечения устойчивости и
управляемости изделия с реальными рулевыми системами при ими-
тации реальных шарнирных моментов;
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– оценка точностных характеристик системы управления мето-
дом статистического моделирования;

– комплексная оценка математического обеспечения системы
управления движением и навигации (СУДН) при работе с реальными
приводами для всех режимов управления (автоматического, дирек-
торного, ручного) в замкнутом контуре;

– оценка характеристик отказобезопасности отдельных борто-
вых систем;

– комплексная проверка совместного функционирования всех
бортовых систем, представленных на стенде;

– отработка программ полета и подготовка экипажей. 

В состав ПРСО входили: элементы конструкции, стендовое и тех-
нологическое оборудование, реальные бортовые системы изделия или
их электрические эквиваленты и имитаторы. 

Испытание бортового оборудования в замкнутом контуре мето-
дом полунатурного моделирования в реальном масштабе времени яв-
ляется основным этапом, позволяющем оценить функционирование
бортового оборудования и программного обеспечения в условиях, мак-
симально приближенных к полетным. Этот этап является завершаю-
щим при выдаче заключения о допуске ПО к летным испытаниям.

Общий характер полученных на ПРСО процессов управляемого
движения ОК вдоль всей траектории снижения в атмосфере похож на
аналогичные процессы, полученные в результате математического мо-
делирования и полунатурного моделирования на стенде «Аксон». 

Следующим этапом работ на ПРСО явились статистические ис-
пытания объемом N=100 реализаций. Сравнение результатов матема-
тической статистики с результатами статистики ПРСО подтвердил
допустимый уровень сходимости, статистические параметры отлича-
лись в пределах 7–15%.
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Результаты испытаний на полунатурном стенде ПРСО подтвер-
дили работоспособность разработанных алгоритмов управления и со-
ответствующего им ПО в условиях работы реальных гидросистем.

результаты летных испытаний на летающей лаборатории ту-154

Технология создания, отработки, доводки и летной оценки си-
стемы управления ОК на участке посадки (Н = 4–0 км) предусматри-
вает выполнение основного объема летных испытаний на летающих
лабораториях (ЛЛ) ТУ-154, динамика которых приближена к дина-
мике основного изделия. ЛЛ ТУ-154 были оборудованы аппаратурой,
полностью идентичной аналогичной аппаратуре основного изделия в
части решения задач навигации и управления процессом посадки.

Основной задачей, решаемой в процессе летных испытаний 
ЛЛ ТУ-154 и самолета-аналога БТС-002, являлась задача отработки и
оценки режимов автоматического захода на посадку и посадки 
(АЗП и П) на участке Н = 4–0 км.

Заход на посадку на ЛЛ ТУ-154 осуществлялся с высоты Н ~ 4 км
при автоматическом управлении в боковом и продольном каналах и
автоматическом управлении скоростью полета с последующим про-
ходом над ВПП на высоте Н ~ 20–10 м до момента пролета центра
ВПП при автоматическом управлении только в боковом канале. Все
полеты выполнялись с использованием средств внешнетраекторной
информации (ВТИ).

В результате летных испытаний на ЛЛ было получено подтвер-
ждение, что продольный и боковой каналы СТУ обеспечивали тре-
буемые динамические характеристики управления как в вертикальной,
так и в горизонтальной плоскости на режимах АЗП и П. 

При выполнении режимов АЗП и П управление скоростью осу-
ществлялось как вручную летчиком, так и автоматически. Работа воз-
душного тормоза имитировалась с помощью среднего двигателя,
работающего в режиме прямой тяги и осуществляющего отработку
управляющего сигнала.
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В целом летные испытания на ЛЛ ТУ-154 показали удовлетвори-
тельную точность выполнения автоматической посадки, что подтвер-
дило работоспособность разработанных алгоритмов управления.

результаты летных испытаний на самолете-аналоге бтс-002

Для отработки законов управления на режимах захода на посадку,
посадки и пробега по ВПП был создан самолет-аналог ОК, совер-
шающий самостоятельный взлет по самолетной схеме, горизонталь-
ный полет на высотах Н ~ 6 км, вывод в ключевую точку начала режима
захода на посадку и затем бездвигательную посадку как в ручном, так
и в автоматическом режимах управления, аналогичную посадке штат-
ного ОК.

Летные испытания самолета-аналога БТС-002 подтвердили высо-
кую работоспособность разработанных алгоритмов автоматического
управления ОК на режимах автоматического захода на посадку и по-
садки.

результаты полета ок «буран» от 15.11.1988 г.

Полное подтверждение работоспособности разработанных алго-
ритмов траекторного управления было получено в результате полета
ОК «Буран» 15.11.1988 г. Полет проходил в условиях действия ветро-
вых возмущений, близких, а на некоторых участках полета даже пре-
восходящих предельно допустимые значения. 

Параметры движения ОК «Буран» в характерных сечениях на
участке посадки, а также результаты математического моделирования
на полной нелинейной модели приведены в табл. 4.1. Из таблицы
видно, что результаты математического моделирования имеют доста-
точно хорошую качественную, а по большинству параметров и коли-
чественную сходимость с результатами натурной работы.

Продольное и боковое управление движением ОК «Буран» на
участках АЗП и П полностью удовлетворяло требованиям по динамике
и точности, предъявляемым к системе автоматического управления. 

РАЗДЕЛ 4



141

Таблица 4.1
сравнение результатов математического моделирования 

с результатами полета вкс «буран»

Сечение Параметр Математическое
моделирование

Полет ОК
«Буран» 15.11.88

Конец крутой
глиссады
Н – 400 м

Xg, м �4552 �4539 
Vy, м/с �44 �40 
&, град �18,9 �18,7 
�H1, м �2,48 �2,2 
Vпр, км/ч 522,1 511,6 
Vпут, м/с 136 117,5 
�вт, град 35 43,5 
�Vпр, км/ч 0,1 �10
Z, м 3 11,1 
�, град �0,96 �1,6

Конец режима 
захода на посадку
Нр = 20 м

Xg, м �2120 �2164 
Нр, м/с �3,8 �2,8 
&, град �2,1 �1,64 
�H2, м �2,52 �3,16
Vпр, км/ч 386 362,6 
Vпут,м/с 365 326 
�вт, град 50 42 
Z, м 7,9 5,86 
�, град �0,68 �2,69

Точка 
геометрического
касания
Нр = 0 м

Xg, м �1493 �1570
Нр, м/с �0,34 �0,3 
u, град 9,22 10,3
Vпр, км/ч 332 312
Vпут,м/с 305 262
Z, м 5,54 5,86
�, град �1,01 0,62
�вт, град 56 66
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Таблица 4.2
Математическое ожидание параметров Нр= 20 м

Вид испытаний
Параметры

Xg, м Vпут, км/ч &, град Vy, м/с Z, м

Математическое
моделирование �2347 384,4 �1,87 �3,48 0,061

Полунатурное 
моделирование на
ПРСО

�2335 392,6 �1,75 �3,18 3,63

Летные испытания
ЛЛ ТУ-154 �2393 407 �2,1 �3,8 �5,3

Летные испытания
БТС-002 �2461 398 �1,65 �2,7 �0,6

Полет ОК «Буран»
15.11.88 г. �2164 362,6 �1,64 �2,8 5,83

сравнение результатов полета ок «буран» с результатами всех
предшествующих видов испытаний

В табл. 4.2 и 4.3 представлены статистические параметры для всех
видов испытаний, проводимых в процессе отработки алгоритмов тра-
екторного управления, а также результаты полета ОК «Буран». Про-
веденное сравнение показало хорошую сходимость результатов полета
ОК «Буран» с результатами, полученными по всем видам испытаний.

Результаты математического моделирования и всех последующих
видов испытаний, включая полет ОК «Буран», подтвердили работо-
способность разработанных алгоритмов управления на этапе захода
на посадку и посадки.

РАЗДЕЛ 4
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Вид испытаний
Параметры

Xg, м Vпут, км/ч Vy, м/с Z, м

Требования �11001500
�700 �360 �3 �38

Математическое
моделирование

m
�

max
min

�1582
121

�374
�1805

310
13,2
262,4
346,6

�0,86
0,35

�0,01
�2,74

0,004
6,75
24,3

�29,9

Полунатурное 
моделирование
на ПРСО

m
�

max
min

�1458
119

�891
�1736

307
10,6
341,8
274,7

�0,77 
0,26 

�0,2
�1,7

3,37 
7,53 
31,1

�16,2

Летные испыта-
ния ЛЛ ТУ-154

m
�

max
min

�1408
187,5

�940
�1750

310,4
21,7
344,5
267

�0,69 
0,26

�0,2
�1,2

�4,9 
7,1
12

�22

Летные испыта-
ния БТС-002

max
min

�983 
�1547

342 
�269

�0,1
�1,3

13
�3

Полет ОК «Буран»
15.11.88 г. �1570 262 �0,3 5,86

Таблица 4.3
Параметры в точке геометрического касания 

по всем видам испытаний
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РАЗДЕЛ 5

5. траекторное управление.
пробег по вЗлетно-посадочноЙ полосе

Пробег по взлетно-посадочной полосе (ВПП) – заключительный
этап посадки. При полностью беспилотной посадке, когда экипаж не
может вмешаться в управление и что-то исправить, все ошибки, на-
копленные в течение полета, превращаются в начальные условия вы-
полнения этапа пробега. хотя и заданы требования к параметрам в
момент окончания режима посадки, который является началом про-
бега, автоматическое управление от схода с орбиты до касания ВПП
основными стойками шасси осуществляется в условиях с большим
фактором неопределенности, что приводит к существенному разбросу
начальных условий пробега. Кроме того, особенного внимания при
разработке алгоритмов автоматического пробега «Бурана» требовал
учет возможности сложных метеоусловий, низкого коэффициента
сцепления колес с поверхностью ВПП, которые могли иметь место
при посадке, осложняя выполнение пробега.

Несмотря на то, что сертификация системы автоматической по-
садки – трудоемкий и дорогостоящий комплекс работ, руководство
программы «Буран» пошло на это, сохраняя традиционный подход к
созданию новых образцов космической техники с целью сохранения
жизни пилотов. В полетах по программе «Спейс Шаттл», аналогич-
ной «Бурану», был использован другой метод создания и доводки из-
делия: летчик-космонавт участвовал в управлении, начиная с первого
вылета аналога «Спейс Шаттл», подвешенного под фюзеляжем само-
лета В-747.

Необходимость автоматизации всего полета и, следовательно, про-
бега при почти полном отсутствии в то время опыта поставила перед
разработчиками СУДН(П) ОК «Буран» сложные задачи. К моменту
создания орбитального корабля в практике отечественной авиации от-
сутствовал опыт не только эксплуатации автоматического пробега, но
даже серьезных экспериментальных работ. Однако теоретические 
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исследования проводились в ЦАГИ, РИИГА, ЛИИ, ОЛАГА, Гос-
НИИГА. Был опыт автоматизации пробега у фирм Lockheed и Boeing. 

Разработчиками СУДН(П) были изучены работы по автоматиза-
ции управления движением объектов авиационной техники по ВПП,
по устойчивости и управляемости самолетов на пробеге, рекоменда-
ции по управлению самолетом на ВПП в сложных и особых ситуа-
циях. Работы Брагазина В.Ф., Бюшгенса А.Г., Тотиашвили Л.Г.,
Карлина В.С. и др. послужили основой для разработки алгоритмов
управления «Бураном» при пробеге по ВПП. В этих работах рассмот-
рены особенности движения при различных схемах опорных
устройств, движение с поднятым носовым колесом с учетом неже-
сткости шасси. Однако специфика динамики и нагружения шасси «Бу-
рана» потребовала от разработчиков не только точности описания
амортизационно-демпфирующей системы, но и творческого подхода к
решению возникавших нетрадиционных задач. И первой задачей стала
разработка модели объекта. Аэродинамические характеристики, есте-
ственно, были расчетными, скорректированными продувками в аэро-
динамической трубе. Но для пробега были необходимы еще
характеристики шасси: описание работы амортизаторов, пневматиков,
антиюзовой автоматики, модели сил взаимодействия катящегося де-
формируемого колеса с поверхностью ВПП при различных схемах
опорных устройств и движения с поднятым носовым колесом с учетом
нежесткости шасси. 

Разработанная математическая модель, как это принято, базиру-
ется на описании ОК «Буран» как твердого тела с шестью степенями
свободы. Ввиду отсутствия ряда характеристик не обошлось без не-
которых упрощений и не без использования эмпирических соотноше-
ний: отсутствует описание динамики выпуска и установившегося
режима работы тормозных парашютов, динамики тракта управления
поворотом передней стойки, использованы эмпирические соотноше-
ния при описании взаимодействия пневматиков колес с опорной по-
верхностью, упрощено описание зависимости сил в опорах от
обжатий амортизаторов и пневматиков.

ТРАЕКТОРНОЕ УПРАВЛЕНИЕ. ПРОБЕГ ПО ВЗЛЕТНО-ПОСАДОчНОй ПОЛОСЕ
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Шасси ОК «Буран» имеет основные опоры и переднюю стойку.
Опоры – телескопического типа, передняя стойка укорочена, что при-
водит к отрицательному стояночному углу (внекабинный обзор).
Влияние отрицательного стояночного угла проявляется в том, что
схема нагружения шасси на этапе пробега отличается от свойствен-
ной самолетам.

Участок пробега делится на два этапа: от момента касания ВПП
основными опорами шасси до момента касания передней опорой, т.е
так называемое «опускание носа». Второй этап – торможение от мо-
мента касания передней опорой до останова. Управление аэродина-
мическими органами продолжается до останова, управление
органами, установленными на опорах шасси, производится при их
последовательном подключении на втором этапе пробега. Подключе-
ние производится по сигналам-признакам, являющимся функциями
скорости движения и положения стоек шасси относительно ВПП. 

Задача управления «Бураном» на пробеге – обеспечение точности
при соблюдении ограничений на прочность конструкции. Предъявлен-
ные требования: пробег должен происходить в пределах ВПП. Вслед-
ствие  высоких посадочных скоростей «Бурана» (более 100 м/с)
величина допустимой дистанции пробега не содержит большого за-
паса. (В отличие от «Бурана», у самолетов посадочные скорости не
превышают 70 м/с, самолет тормозится за счет реверса тяги, закрыл-
ков и тормозных щитков.)

Во время переходных процессов динамические характеристики
ограничены следующими значениями:

угол тангажа ≤ 15 град;•
угол крена ≤ 6,5 град;•
боковое отклонение от оси не должно превышать 30 м.•

Ветровые возмущения, при которых должны выполняться требо-
вания:

встречный ветер +20 м/с;•
попутный ветер –5 м/с;•

РАЗДЕЛ 5
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боковой ветер ± 15 м/с;•
порывы ветра до 5 м/с.•

В продольном канале управляющими органами являются эле-
воны, торможение осуществляется с помощью тормозного парашюта,
тормозов колес основного шасси и в небольшой степени воздушным
тормозом.

В боковом канале управление производится рулем направления и
поворотной передней стойкой. Дифференциальное управление тор-
мозами используется как резервное, поскольку увеличивает дистан-
цию пробега. В отличие от управления «Бурана», в рамках программы
«Спейс Шаттл» дифференциальное управление тормозами использу-
ется как основное. Скорость движения ОК «Буран» на пробеге ме-
няется от 100 м/с до 0 за 30–40 с, это причина существенной
нестационарности свойств объекта управления.

При разработке алгоритмов управления на пробеге пришлось счи-
таться с тем, что выбор методики управления сталкивался с невоз-
можностью достижения одновременно всех поставленных целей:

тормозной парашют снижает ветроустойчивость в путевом•
движении за счет уменьшения эффективности руля направления;

дифференциальное растормаживание колес основных стоек•
для управления путевым движением снижает эффективность тормо-
жения и приводит к увеличению дистанции пробега;

при пониженном коэффициенте сцепления задержка в опуска-•
нии «носа» создает эффект интенсивного аэродинамического тормо-
жения, но ограничивает возможность управления путевым движе-
нием;

интенсивное опускание «носа» с целью быстрейшего включе-•
ния переднего колеса в управление путевым движением может при-
вести к недопустимым нагрузкам на переднюю стойку шасси.

Для решения задачи управления и синтеза алгоритмов в первую
очередь необходимо было создать математическую модель объекта.
Сложность состояла в том, что в силу нестационарности движения не-
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возможно было использовать упрощенные линейные модели и невоз-
можно было перенести опыт, накопленный в автостроении, так как в
отличие от движения автомобиля при движении авиационного аппа-
рата существенную роль играют аэродинамические силы, в том числе
влияние «экранного эффекта» Земли, в определении которого всегда
остается доля неопределенности.

что надо было учесть при разработке модели движения «Бурана»
на пробеге? Это описание сил и моментов, возникающих в контакте
деформируемого колеса с поверхностью ВПП. 

Основная трудность была в том, что в возникающем пятне кон-
такта пневматика с поверхностью ВПП проскальзывающая часть
пятна соизмерима с непроскальзывающей. В теории М.В. Келдыша
принято допущение о полном отсутствии проскальзывания, а в рабо-
тах Е.А. чудакова положена гипотеза о полном проскальзывании пнев-
матика в зоне контакта. При интенсивном торможении «Бурана» и при
искривлении траектории его движения по ВПП рабочие режимы пнев-
матиков смещаются в область, когда проскальзывающая часть пятна
становится соизмеримой с непроскальзывающей. Трудность совме-
щения этих теорий при математическом описании движения «Бурана»
была преодолена.  

Было разработано описание динамики амортизационно-демпфи-
рующей системы шасси и бортовых функциональных систем, задаю-
щих силовые и моментные режимы несвободного качения колес
передней и основных стоек. В этой части отметим математическое
описание взаимодействия пневматика колеса с ВПП в случае увода с
одновременным торможением. В процессе работы при анализе экспе-
риментальных данных была отмечена их близость с расчетными.

При создании пространственной модели учтены все возможные
соотношения между продольными и боковыми силами и моментами
колес, учтена возможность приземления с креном, возможность «коз-
ления», учтена работа антиюзового автомата, который обеспечивает
управление тормозным моментом, создаваемым гидравлическим дав-
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лением в тормозных цилиндрах. Управление дифференциальным рас-
тормаживанием осуществляется подачей команд из системы автома-
тического управления. В модели присутствует динамическое описание
парашютно-тормозной системы, которая представляет собой систему
из трех крестообразных основных куполов и группы вытяжных пара-
шютов.

Созданная модель движения «Бурана» по ВПП позволила ус-
пешно справиться с разработкой алгоритмов управления.

На первом этапе пробега было необходимо создать алгоритм
управления элевонами по тангажу, обеспечивающий достижение ком-
промисса между необходимым малым временем опускания «носа» для
быстрейшего включения переднего колеса в управление и непревы-
шением установленных ограничений по прочности шасси, причем из
условий безопасности приоритетным является выполнение ограниче-
ний по прочности, которые для «Бурана» невелики.

Для самолетов алгоритм управления опусканием «носа» строится
либо как выдерживание тангажа, либо как программное уменьшение
тангажа по времени.

При моделировании посадки «Бурана» оказалось, что максималь-
ные нагрузки на основные стойки шасси возникают не при первом ка-
сании ВПП колесами основных стоек, а при опускании передней
стойки перед касанием ее поверхности ВПП. Использование про-
граммы изменения тангажа выявило ряд недостатков: высокая чув-
ствительность к начальным условиям, действующим возмущениям, а
ограничение управляющего сигнала при существующей эффективно-
сти элевонов не позволяет удержать корпус «Бурана» на соответ-
ствующей угловой скорости опускания, что приводит к удару. Поэтому
процесс опускания был разделен на две стадии: первая – программа по
времени, вторая – максимальная скорость на пикирование, причем 
отклонение элевонов приводит к увеличению подъемной силы, умень-
шая нагружение основных стоек. При достижении тангажом некото-
рого граничного значения управляющий сигнал меняет знак, элевоны
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отклоняются на кабрирование, предохраняя теперь переднюю стойку
от перенагружения. 

Было уделено внимание предотвращению и такого неприятного
события как «козление». (Антиюзовый автомат обеспечивает управ-
ление тормозным моментом, создаваемым гидравлическим давлением
в тормозных цилиндрах.) Если тормозной момент превышает момент
сцепления, возникает опасность «юза». Управление дифференциаль-
ным растормаживанием осуществляется подачей команды из системы
автоматического управления на сброс давления независимо от внут-
реннего режима работы антиюзового автомата. 

При создании модели движения по ВПП была проведена большая
научная работа. Исследованы все тонкости взаимодействия деформи-
руемого пневматика с поверхностью ВПП, учтена работа амортизато-
ров, влияние скорости движения, крена, состояния поверхности ВПП.
В результате этого была достигнута и продемонстрирована сходи-
мость результатов численного моделирования и натурного экспери-
мента в полетах БТС-002. 

При исследованиях бокового движения на пробеге и проектиро-
вании управления учитывалось то, что эффективность поворотной пе-
редней стойки по созданию управляющего момента на скоростях
движения, близких по величине к посадочной скорости, значительно
выше эффективности руля направления. Эксплуатационный диапазон
скоростей, в котором функционирует поворотная передняя стойка,
ограничивается сверху скоростью, при которой колеса передней
стойки касаются ВПП. Однако практически существует ограничение
210–220 км/ч для обеспечения условий эксплуатации, при которых от-
сутствуют эффекты «шимми» передней стойки. При проектировании 
алгоритмов управления путевым движением для первого автоматиче-
ского полета «Бурана» было одновременно обеспечено удовлетвори-
тельное качество переходных процессов как по параметрам
траекторного, так и углового движения.
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Отдельное исследование было проведено по возникновению не-
штатных ситуаций и влиянию отказов на выполнение основной за-
дачи. В этом плане был выполнен анализ отказов привода передней
стойки на динамику бокового движения. Выяснилось, что боковое от-
клонение от оси ВПП увеличивается до 10 м. Проанализировано за-
клинивание передней стойки в отклоненном положении, что показало
выкатывание аппарата за боковую полосу безопасности при углах 
отклонения переднего колеса больших чем 4°. В качестве резервного
органа управления было предусмотрено дифференциальное растор-
маживание колес основных стоек шасси.

Функциональная схема бокового контура управления приведена
на рис. 5.1. Циклограмма работы СУДН(П) на участке пробега пред-
ставлена на рис. 5.2. 

Полный и всесторонний анализ управляемого движения на про-
беге, включивший в себя теоретические исследования, объемное ста-
тистическое моделирование и использование опыта реальных
испытаний, привел к успешному завершению посадки с разработан-
ными алгоритмами пробега и практически идеальному движению по
полосе до останова, завершившему триумфальный полет ОК «Буран».
Параметры пробега и останова показаны на рис. 5.3.

Рис. 5.3. Параметры пробега и останова
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РАЗДЕЛ 6

6. система устоЙчивости и управляемости 
орбитального корабля «буран»

6.1. назначение и особенности системы устойчивости 
и управляемости

Традиционно разработка СУ для конкретного самолета – это про-
цесс формирования контура «СУУ– самолет» с характеристиками
устойчивости и управляемости, привычными для летного состава, пи-
лотирующего самолеты данного класса.

При этом изначально облик самолета и его аэродинамические ха-
рактеристики проектируются с целью достижения лучших летно-тех-
нических характеристик (ЛТх) в планируемой области полетов. 

В рассматриваемом случае выбор аэродинамической компоновки
и органов аэродинамического управления обусловлен многорежим-
ностью ОК при его планировании с высоты 100 км до посадки на ВПП
и останова.

Полученные от разработчика ОК аэродинамические характери-
стики являются неординарными для формирования СУУ с требуе-
мыми параметрами устойчивости и управляемости.

На некоторых режимах имеет место:
статическая неустойчивость в продольном и боковом каналах;•
снижение эффективности органов аэродинамического управ-•

ления;
существенная нелинейность аэродинамических характеристик•

в трансзвуковой области полета и т.д. 
В этих условиях одним из вариантов построения СУУ с требуе-

мыми характеристиками является коррекция аэродинамических ха-
рактеристик на некоторых режимах полета путем изменения
конфигурации ОК в процессе полета с использованием аэродинами-
ческих управляющих поверхностей элевонов δэв (см. рис. форзац 1,
позиция 7) воздушного тормоза δвт (см. рис. форзац 1, позиция 4) и
балансировочного щитка δбщ (см. рис. форзац 1, позиция 6).
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С этой целью был разработан алгоритм изменения конфигурации,
учитывающий как основное функциональное назначение каждой из
поверхностей, так и их возможность в части изменения облика ОК,
обеспечивающего улучшение его аэродинамических характеристик.

При этом алгоритмы изменения конфигурации решали две ос-
новные задачи:

формирование облика ОК с целью коррекции аэродинамиче-•
ских характеристик;

обеспечение балансировки ОК путем распределения баланси-•
ровочного момента между аэродинамическими органами управления
с целью минимизации загрузки элевонов на сложных режимах в связи
с их работой в контурах стабилизации быстрого движения, а также с
целью уменьшения их шарнирных моментов. 

Приоритет использования отклонения органов управления при
каждой из этих задач определялся с учетом функционального на-
значения каждого из органов управления на рассматриваемом режиме
полета. 

Для успешного прохождения трансзвуковой области был органи-
зован особый режим, характеризуемый как специальной тактикой
управления ОК, так и структурными методами СУУ. 

Таким образом, в результате управления конфигурацией и реали-
зации специального режима прохождения трансзвуковой области была
сформирована структура СУУ, которая, являясь внутренним контуром
системы управления движением и навигации (СУДН), обеспечивает
стабилизацию ОК относительно центра масс, управление в ручном ре-
жиме и отработку заданных команд СУДН в автоматическом режиме
при бездвигательном планировании с высоты H�20 км до остановки
на ВПП при всех заданных управляющих и возмущающих воздей-
ствиях. 

При автоматическом управлении алгоритмы СУУ используются
как базовые с добавлением необходимых связей и коррекции настроек
коэффициентов СУУ. 
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Кроме того, СУУ обеспечивает ограничение предельного значе-
ния задаваемой перегрузки Δny

зад, а также ограничение сигналов во
внутренних трактах СУУ с целью создания комфортных условий
функционирования элементов системы управления как в номиналь-
ных условиях, так и при отказах.

6.2. исходные данные для разработки 
системы устойчивости и управляемости

Исходными данными для разработки СУУ послужили: 
а) характеристики ОК:

геометрические;•
инерционно-массовые и центровочные;•
исходные данные по упругим колебаниям конструкции ОК в•

местах установки датчиков информации (ДУС, ЖАКС);
диапазоны отклонения управляющих аэродинамических по-•

верхностей и их максимальные скорости отклонения;
аэродинамические характеристики;•

б) основное эксплуатационное ограничение перегрузки по оси Y
– ny

э , ny
э
max;

в) область полета;
г) характеристики атмосферы;
д) характеристики гидромеханических систем, обеспечивающих

работу исполнительных приводов аэродинамических органов управ-
ления;

е) математические модели приводов;
ж) характеристики информационных систем и датчиков;
з) основные характеристики цифрового вычислителя. 

требования к характеристикам устойчивости и управляемости на
этапах полета при ручном управлении. Основой требований к СУУ
по качеству управления и стабилизации послужили требования,
предъявляемые к самолетам подобного класса при ручном управлении. 
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В продольном канале:
качество управления по перегрузке при скачкообразном вход-•

ном сигнале;
перерегулирование по перегрузке Δn–y:•

Δnymax�Δnyуст
Δn–y�

______________,
Δnyуст

где Δn–y – относительное перерегулирование по перегрузке в пере-
ходном процессе;

Δnyуст – установившееся значение перегрузки;
Δnymax – максимальное значение перегрузки в переходном про-

цессе; 
время срабатывания tср – время первого достижения перегруз-•

кой значения 0,95Δnyуст.
В боковом канале:

колебательное движение ОК должно быть устойчивым, время•
затухания до 5% от начальной амплитуды не более tзад;

спиральное движение: большие степени устойчивости и не-•
устойчивости недопустимы;

постоянная времени крена Tкр�Tкр maxдоп;•
не должно быть обратной реакции по крену при отклонении•

руля направления δн.

6.3. Формирование структуры системы устойчивости 
и управляемости

анализ исходных данных

Орбитальный корабль выполнен по схеме «бесхвостка» с верти-
кальным оперением. 

Аэродинамические управляющие поверхности состоят из:
элевонов δэв л(пр), используемых для управления по тангажу и•

крену, а также для балансировки в продольном и боковом каналах;
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расщепляющегося руля направления, используемого в основ-•
ном как руль направления δн, а при раскрытии створок – как воздуш-
ный тормоз δвт, который в этом случае используется как элемент
балансировки в продольном канале и для управления скоростью на
малых значениях числа M;

балансировочного щитка δбщ, обеспечивающего балансировку•
в продольном канале вместе с воздушным тормозом и элевонами. 

Основными особенностями аэродинамических характеристик,
усложняющими формирование СУУ, являются:

существенная зависимость продольной устойчивости от ве-•
личины угла атаки на дозвуковых режимах при задних центровках
(вплоть до неустойчивости) и в трансзвуковой зоне полета;

изменение эффективности органов аэродинамического управ-•
ления в зависимости от угла атаки;

большие перекрестные моменты от элевонов на рыскание и от•
руля направления на угол крена;

неопределенность аэродинамических характеристик в транс-•
звуковой области.

Последнее требует выбора специальной тактики «прохождения»
трансзвуковой области.

Функционирование исполнительных рулевых приводов, откло-
няющих аэродинамические управляющие поверхности, обеспечивается
тремя каналами гидросистемы (ГС). Требуемые значения скоростей
отклонения полностью обеспечиваются ГС в номинальных условиях
и при отказе одного канала ГС. При отказе 2-х каналов ГС возможность
обеспечения требуемых скоростей для всех приводов уменьшается. 

В связи с этим была необходима разработка специального алго-
ритма приоритета приводов в части обеспечения их требуемыми ско-
ростями. 

Для подавления высокочастотных изгибных колебаний конструк-
ции ОК, измеряемых датчиками в местах их установки, необходимо
реализовать в СУДН(П) фильтры изгибных колебаний (ФИК). 
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Кроме того, отдельной задачей являлось формирование алгоритма
изменения конфигурации ОК в процессе полета с целью коррекции аэро-
динамических характеристик и связанной с этим перебалансировкой.

технология формирования структур суу

Существенная нелинейность аэродинамических характеристик,
их многопараметрическая зависимость как от режима полета, так и от
конфигурации, а также нелинейности характеристик элементов си-
стемы управления усложняют задачу формирования структуры СУУ. 

В связи с этим задача решалась поэтапно с последовательным уче-
том всех исходных данных, требований и необходимой коррекцией
как начальной структуры, так и ее параметров. 

На первом этапе для характерных режимов из области полетов
был приведен выбор структуры СУУ, обеспечивающей устойчивость
и приемлемые характеристики управляемости. 

Выбор структуры проводился с использованием линейных моде-
лей изолированных продольного и бокового движений в «заморожен-
ных» точках при учете линейных моделей датчиков и приводов. 

Режимы в области полетов выбирались для ряда скоростных на-
поров и значений числа М. Инерционно-массовые и центровочные ха-
рактеристики ОК соответствовали крайним значениям. 

В заключение этапа было проведено моделирование выбранной
структуры с учетом нелинейных аэродинамических характеристик
изолированных продольного и бокового каналов на соответствие тре-
бованиям к характеристикам устойчивости и управляемости. 

Следующий этап формирования СУУ включал решение ряда
задач, связанных с пространственным движением ОК:

формирование требуемого взаимодействия аэродинамических•
органов управления при пространственных маневрах;

ограничение предельных значений параметров движения;•
формирование управляющих сигналов на приводы левого и•

правого элевонов δэв л, δэв пр по значениям управляющих команд про-
дольного σв и бокового σэ каналов;
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ограничение значений управляющих сигналов и их скоростей•
на приводы элевонов, руля направления, воздушного тормоза и ба-
лансировочного щитка с целью создания комфортных условий работы
приводов как в номинальных условиях, так и при отказах. 

Кроме того, был сформирован комплексный алгоритм изменения
конфигурации и балансировки ОК.

В заключении алгоритмы СУУ были включены в контур СУДН
для использования на режимах автоматического управления. Оконча-
тельная проверка и доводка алгоритмов СУУ проводилась в составе
СУДН на этапах предпосадочного маневра, захода на посадку и про-
бега по ВПП с реализацией алгоритмов на БЦВМ.

При реализации алгоритмов на БЦВМ были сформированы тре-
бования по такту дискретности счета и последовательности счета ал-
горитмических модулей СУУ.

выбор структуры суу в линейном варианте

изолированное продольное движение объекта. Выбор структуры
контура «СУУ–ОК» проводился с использованием уравнений корот-
копериодического движения ОК. 

Уравнения имеют вид [24]: 

ω· z�Мz
ωzωz�Мz

�
��Мz

δв δв;

�
·
�Y �

��Yz
δв δв;

V (6.1)
ny�

_____ 
�
· ;

57,3g

ωz��
· ��· . 

Передаточную функцию ОК от элевонов δв к угловой скорости ωz
в общем виде можно записать как

К1(T1p�1)
Wωz/δв (p)� __________ . (6.2)

[Ap2�Bp�1]

1
2
3
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При этом, в зависимости от динамических коэффициентов си-
стемы уравнений (6.1), знаменатель выражения (6.2) может иметь две
формы представления (6.3) и (6.4):

К1(T1p�1)
Wωz/δв (p)� _______________ (6.3)

[Tк
2 p2+2Tк� p+1]

или
К1(T1p�1)

Wωz/δв (p)�
______________

. (6.4)
(T2 p�1)(T3p�1)

В выражении (6.4) одно из звеньев в знаменателе может быть не-
устойчивым, что соответствует неустойчивому ОК по углу атаки. 

Передаточная функция ОК от угловой скорости ωz к перегрузке
имеет вид

К2(T1p�1)(T2 p�1)
WΔny/ωz(p)� _________________. (6.5)

(T3p�1)

Упрощенная структура контура «СУУ– ОК» приведена на рис. 6.1, 

где  Wωz/δв (p), WΔny/ωz(p) – передаточные функции ОК;
Wпр(p) – передаточная функция привода;
Wдус(p) – передаточная функция ДУС’а;
Wжакс(p) – передаточная функция ЖАКС’а;
Wфикωz(p) – передаточная функция фильтра изгибных колебаний;

W1(p)
W2(p) – передаточные функции фильтров в трактах СУУ.

Синтез структуры проводился методом логарифмических ампли-
тудно-фазовых частотных характеристик (ЛАФчх) с последующим
исследованием областей устойчивости.

Рассмотрим особенности обеспечения устойчивости в контуре уг-
ловой скорости ωz на примере режима из области полетов ОК, на ко-
тором ОК, в зависимости от центровки, может быть как устойчив по
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углу атаки (Mz
α
�0 – передняя центровка см. (6.1)), так и неустойчив

(Mz
α
�0 – задняя центровка). Вид ЛАФчх для передаточных функций

ОК типа (6.3) и (6.4) приведен на рис. 6.2, где обозначено:
LI, (I – амплитудная и фазовая характеристики варианта устой-

чивого ОК;
LII, (II – амплитудная и фазовая характеристики варианта не-

устойчивого ОК. 
Если амплитудные характеристики вариантов близки как на низ-

ких частотах, так и на высоких, то фазовые характеристики различны.
В области высоких частот фазовые характеристики имеют общую
асимптоту (��90°. В области низких частот фазовая характеристика
устойчивого варианта имеет асимптоту (�0°, а неустойчивого –
асимптоту (��180°.

Условия устойчивости замкнутого контура угловой скорости на
высоких частотах одинаковы для обоих вариантов. 

Условия устойчивости на низких частотах для варианта неустой-
чивого по углу атаки ОК требуют специальной коррекции в контуре. 

Одним из вариантов обеспечения устойчивости в этом случае
может быть вариант введения в прямой тракт контура угловой скоро-
сти корректирующего звена. 

В этом случае на рис. 6.1 W1(p) имеет вид W1(p)�Kи/p�1, где
значение Kи изменяется в зависимости от режима полета (М, q).

Рис. 6.1. Упрощенная структура контура «СУУ– ОК»
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Рис. 6.2. ЛАФчх ОК для передаточных функций:
I для (6.3);
II для (6.4)
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Рис. 6.3. ЛАФчх разомкнутого контура ОК по угловой скорости ωz
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На первом этапе формирования контура по угловой скорости ωz
характеристики элементов контура: привода, датчика угловой скоро-
сти, а также фильтра изгибных колебаний учитывались их фазовыми
характеристиками в виде суммарного запаздывания:

e�pτΣ, где τΣ�τдус�τпр�τфик,
где  τдус – запаздывание датчика угловой скорости;

τпр – запаздывание привода;
τфик – запаздывание фильтра изгибных колебаний;

Тогда ЛАФчх разомкнутого контура угловой скорости для рас-
сматриваемого режима в вариантах I и II с учетом коррекции имеют
вид, приведенный на рис. 6.3. 

Из анализа ЛАФчх разомкнутого контура следует, что замкнутый
контур угловой скорости для обоих вариантов I и II с учетом

W1(p)�Kи/p�1 устойчив с запасами устойчивости:

вариант I на высокой частоте (единственное условие):•
– по амплитуде ΔLI,
– по фазе Δ(I;

вариант II:•
– по амплитуде:

– на высокой частоте ΔLII
B ,

– на низкой частоте ΔLII
Н;

– по фазе Δ(II.

Таким образом, для обеспечения устойчивости замкнутого кон-
тура с характеристиками варианта II коэффициент усиления контура
угловой скорости Kк�Kωz·Kи·K1 имеет границы Kmin�Kк�Kmax, где
Kωz – коэффициент обратной связи по угловой скорости ωz в W2(p)
(см. рис. 6.1), K1 – коэффициент в (6.2).

Из рассмотрения фазовых характеристик элементов СУУ контура
угловой скорости (ДУС, привод, ФИК) следует, что именно их сум-
марная фазовая характеристика определяет частоту, на которой фазо-
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вая характеристика разомкнутого контура СУУ имеет значение
(��180°, т.е. определяется рабочая полоса пропускания контура ωп. 

Если учесть, что фазовые характеристики этих элементов прак-
тически не зависят от режима полета, то можно сделать вывод, что
максимальная полоса пропускания рабочих частот контура стабили-
зации угловой скорости ωп практически постоянна и имеет значение
(в соответствии с рис. 6.3) 

ƒп~–1,6 Гц; (lgωп~–1).

При этом следует отметить, что контур стабилизации угловой ско-
рости наиболее высокочастотный в составе СУУ.

Принимая, что ƒп max~–2 Гц, и учитывая, что тактовая частота
счета БЦВМ~–30 Гц, можем сделать вывод, что на первом этапе фор-
мирования структуры СУУ при расчетах можно рассматривать ее как
непрерывную. 

Требуемые характеристики управляемости формируются конту-
ром перегрузки. Качество переходного процесса по перегрузке обес-
печивается выбором фильтров (рис. 6.1):

W3(p)� 1 _______
(T3 p�1) и  W5(p)�

Кg______
(T5 p�1), (6.6)

а также выбором коэффициента усиления контура перегрузки Kn в пе-
редаточной функции W4(p)�Kn (рис. 6.1).

Требование по точности отработки заданного значения перегрузки
обеспечивается введением на входе в замкнутый контур перегрузки
корректирующего коэффициента Kg, входящего в W5(p) и зависящего
от режима полета. 

Значение Kg определялось из условия

KΦΔny·Kg�1, (6.7)

где KΦΔny – коэффициент передачи контура СУУ, замкнутого по угло-
вой скорости ωz и перегрузке Δny;
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Kn·KΦωz·K2KΦΔny�
_____________; (6.8)
1�Kn·KΦωz·K2

Kn – коэффициент передаточной функции W4(p);

KΦωz�1/Kωz – коэффициент передачи замкнутого интегрального
контура по ωz;

K2 – коэффициент передаточной функции WΔny/ωz(p); K2�     
V_____

57,3·g
.

Тогда из (6.7) и (6.8)

1+Kn·KΦωz·K2 Kωz 57,3·gKg�1/KΦΔny� 
_____________�(1�____·______).Kn·KΦωz·K2 Kn V

Рассмотренная структура СУУ была принята для расчетов ее па-
раметров в области полетов ОК. 

При выборе режимов исследований принимались крайние соот-
ношения характеристик полета (M, q), эффективности рулей и цент-
ровок ОК.

Выбор значений Kωz , Kn проводился частотными методами и по-
строением областей устойчивости. 

Качество регулирования по перегрузке оценивалось по переход-
ным процессам при моделировании. 

Таким образом, в результате проведенных на первом этапе расче-
тов и моделирования был сформирован контур СУУ в продольном ка-
нале, обеспечивающий на всех рассмотренных характерных режимах
полета ОК:

устойчивость с требуемыми запасами по коэффициентам уси-•
ления;

переходные процессы по перегрузке с заданными характери-•
стиками. 

В дальнейшем структура контура использовалась при построении
общей структуры СУУ для стабилизации и управления в простран-
ственном движении. 
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изолированное боковое движение 

Структура СУУ в боковом канале выбиралась с использованием
линейных уравнений изолированного бокового движения, которые
имеют вид [24]:

�
·
�cz

� ·�+'y + cz
δэ · δэ+ cz

δн · δн;

'· y�My
� ·β + My

'y ·ωy+My
'x·ωx+ My

δэ ·δэ+ My
δн·δн;

'· x�Mx
� ·β + Mx

'y ·ωy+Mx
'x·ωx+ Mx

δэ ·δэ+ Mx
δн·δн;

nz�     
V_____

57,3·g
(cz

� ·�+ cz
δн · δн+ cz

δэ · δэ);

ωx��·.

характеристическое уравнение бокового движения имеет четвер-
тый порядок. Корни характеристического уравнения определяют сво-
бодное движение объекта. Обычно это:

большой действительный отрицательный корень, соответ-•
ствующий движению по крену; 

малый действительный (положительный или отрицательный)•
корень, соответствующий спиральному движению (устойчивому или
неустойчивому);

два комплексно-сопряженных корня, соответствующих коле-•
бательному движению. 

В требованиях к характеристикам устойчивости в боковом дви-
жении изложены желаемые параметры этих движений для объектов
рассматриваемого класса. Формирование требуемых характеристик
контура бокового движения проводилось с использованием обратных
связей: 

по угловой скорости ωx Kωx·ωx – в канал элевонов

по угловой скорости ωy Kωy·ωy – в канал руля направления
по перегрузке nz Knz·nz

С целью разделения управления боковым движением по каналам
крена и рыскания введены связи компенсации:

1
2

3
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в канал элевонов:•
– сигнал σдн с коэффициентом Kэ

ωy для компенсации перекрест-
ного момента Mx

ωy;
– сигнал σnz с коэффициентом Kэ

nz для компенсации перекрест-
ного момента Mx

β;
– сигнал σnупр с коэффициентом Kэ

xн для компенсации момента
Mx

δн;
в канал руля направления:•

– сигнал σдэ c коэффициентом Kn
ωx для компенсации момента

My
ωx;

– сигнал σэупр с коэффициентом Kн
xэ для компенсации момента

My
xэ.

Упрощенный вид структуры бокового канала СУУ, принятый для
расчетов, приведен на рис. 6.4. 

Рис. 6.4. Упрощенный вид структуры бокового канала СУУ
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Для выбранных характерных режимов из области полетов был
проведен расчет коэффициентов структуры в зависимости от числа M
и скоростного напора q.

Зависимость коэффициентов от числа М и скоростного напора q
на схемах обозначена знаком        .

При выборе коэффициентов проводилось исследование областей
устойчивости контуров, а при моделировании оценивалось качество
переходных процессов на соответствие требованиям. 

При формировании алгоритмов СУУ бокового канала использо-
вались результаты наработок ЛИИ им. М.М. Громова.

Выбранная структура СУУ в линейном плане отдельно для про-
дольного и бокового движения была принята как базовая для иссле-
дования в пространственном движении при учете всех нелинейностей
как аэродинамических, так и аппаратурных на всех этапах полета в
ручном и автоматическом режимах. 

структура суу при пространственном движении

особенности пространственной структуры суу. Структуры изо-
лированных продольного и бокового каналов СУУ, выбранные на пер-
вом этапе, обеспечивают выполнение основных требований к
устойчивости и управляемости в ручном режиме на выбранных ха-
рактерных режимах из области полетов при крайних неблагоприятных
характеристиках ОК.

При пространственном движении ОК имеют место как аэродина-
мические, так и аппаратурные взаимодействия между каналами. 

Общие аэродинамические органы управления в каналах тангажа
и крена приводят к перевязке каналов на уровне управляющих сигна-
лов продольного канала σв и канала крена σэ при формировании сиг-
нала на элевоны σэвл(пр)�ƒ(σв, σэ).

На режимах автоматического управления при пространственных
маневрах возникает необходимость подачи на вход СУУ дополни-
тельных сигналов для координации движения. 
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С целью ограничения предельных значений перегрузки во вход-
ном тракте канала тангажа требуется ограничение сигнала Δny

зад, 
изменяемое по режимам полета, а также ограничение Δny

э max.
Особую трудность представляет режим прохождения трансзвуко-

вой области, в пределах которой аэродинамические характеристики
ОК имеют существенную неопределенность. 

В целях обеспечения «комфортных» условий работы гидроси-
стемы (ГС), питающей исполнительные приводы аэродинамических
органов управления, в СУУ необходимо реализовать ограничение
входных сигналов на приводы по углам отклонения, по скорости при
нормальной работе ГС, при последовательных отказах 2-х каналов ГС.

Снижение ограничений уровней скоростей входных сигналов в
условиях отказов ГС регламентируется алгоритмом приоритета при-
водов. 

С целью защиты цифровых трактов СУУ от помех, обусловлен-
ных изгибными колебаниями конструкции планера, в местах уста-
новки датчиков информации, в трактах ДУС и ЖАКС реализованы
цифровые фильтры изгибных колебаний (ФИК). 

Наконец, одной из задач СУУ, обеспечивающей успешное выпол-
нение спуска и посадки, является формирование конфигурации ОК, в
ходе полета обеспечивающей как коррекцию аэродинамических ха-
рактеристик ОК, так и балансировку с учетом приоритета используе-
мых для этой цели управляющих аэродинамических поверхностей. 

Решение перечисленных задач СУ при пространственном движе-
нии рассмотрим для ручного режима управления. 

модульное представление структуры суу. Представим струк-
туру СУУ для ручного управления в виде модулей. 

Определим модуль как группу алгоритмов, решающих отдельную
законченную задачу. 

Все модули СУУ можно разделить на две группы:
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первая – модули трактов, обеспечивающих непосредственно•
формирование управляющих сигналов на входы приводов σэвл(пр),
руля направления σн, воздушного тормоза σвт и балансировочного
щитка σбщ;

вторая – модули, обеспечивающие функционирование трактов•
управления, т.е. модулей первой группы.

Функционально-модульная схема СУУ приведена на рис. 6.5, где
обозначены модули, обеспечивающие функционирование СУУ на ре-
жиме ручного управления, а также модуль переключения СУУ на ра-
боту с алгоритмами автоматического управления:

предпосадочного маневрирования;•
захода на посадку;•
пробега.•

В состав модуля переключения режимов управления входит ал-
горитм плавного согласования (сопряжения) вновь подключаемых
входных сигналов с сигналами предшествующего режима.

модули формирования управляющих сигналов:

модуль фильтров изгибных колебаний;•
модуль формирования управляющего сигнала продольного ка-•

нала σв;
модуль формирования управляющих сигналов в боковом ка-•

нале σэ, σн;
модуль формирования управляющих сигналов на элевоны•

σэвл(пр) по сигналам продольного σв и σэ бокового каналов с после-
дующим ограничением их по углам отклонения и скорости;

модуль формирования управляющего сигнала на руль на-•
правления σн с последующим ограничением его по углу и скорости
отклонения;

модуль формирования управляющего сигнала на привод воз-•
душного тормоза σвт с последующим ограничением по углам и ско-
рости отклонения;
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модуль формирования управляющего сигнала на привод ба-•
лансировочного щитка σбщ с последующим ограничением по углам и
скорости отклонения.

Рассмотрим структурные схемы алгоритмов модулей. 

Модуль формирования управляющего сигнала в продольном канале
показан на рис. 6.6, где обозначено:

xв– отклонение ручки управления по тангажу;
ny – сигнал перегрузки;
ωz – сигнал угловой скорости;
Δny

зад – заданное значение перегрузки;
σв – сигнал управления в продольном канале;
u· тр – сигнал по скорости триммирования в продольном канале;
Δny – сигнал обратной связи по перегрузке;
Δny

*  – сигнал обратной связи по псевдоперегрузке;
НФ – нелинейный фильтр, в зависимости от режима полета обес-

печивает ограничения заданного значения перегрузки и скорости ее
изменения, в том числе ограничение предельных уровней Δny

э max.
В режиме ручного управления сигнал по тангажу от ручки управ-

ления, пересчитанный к Δny
зад, преобразуется нелинейным фильтром,

где ограничивается по величине и скорости.
С нелинейного фильтра через коэффициент Kg сигнал Δny

задф по-
дается на вход статического контура СУУ по перегрузке. Переменный
коэффициент Kg обеспечивает статический коэффициент передачи от
Δny

задф до Δny, равный 1. 
Сигнал ошибки с коэффициентом Kn поступает на интегральный

контур демпфирования, замкнутый по угловой скорости ωz.
На выходе звена интегрирования формируется управляющий сиг-

нал продольного канала σв.
Триммирование в продольном канале осуществляется через тракт

Δny
зад. 

Структура формирования σв по этапам полета изменяется. 
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На высоте H� 30 м звено интегрирования в контуре демпфирова-
ния отключается, и контур демпфирования становится статическим,
что обеспечивает более жесткое управление в тракте от Xв до σв.

Одновременно подключается нелинейное звено в тракт Xв, обес-
печивая согласование расхода ручки управления и отклонения элево-
нов в статической структуре. 

Модуль формирования управляющих сигналов в боковом канале
σэ, σн представлен на рис. 6.7, где обозначено:

Xн – сигнал управления от педалей;
Xэ – сигнал управления по угловой скорости крена от ручки

управления;
σн – управляющий сигнал на руль направления;
σэ – управляющий сигнал на элевоны;
U· трэ, U· трн – сигналы по скорости триммирования в канале руля

направления и крена соответственно;
ωx – сигнал угловой скорости по крену;
ωy – сигнал угловой скорости;
nz – сигнал боковой перегрузки.
С целью разделения бокового движения на движение по крену и

рысканию при существенных взаимовлияниях аэродинамических ха-
рактеристик этих каналов вводились перекрестные компенсирующие
сигналы (см. рис. 6.7):

в канал крена – сигналы: σ–нупр·Kэ
Xн, σnz·Kэ

nz, σдн·Kэ
ωу;•

в канал руля направления – сигналы: σдэ·Kн
ωx, σэупр·Kн

Хэ.•

Сигнал управления Xэ от ручки управления с переменным коэф-
фициентом Kшэ является основным сигналом управления по крену в
ручном режиме σэупр. 

Сигнал обратной связи по угловой скорости ωx с переменным
коэффициентом Kωx формирует требуемый переходной процесс по уг-
ловой скорости ωx.

РАЗДЕЛ 6
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Сигнал управления Xн от педалей с использованием коэффици-
ента Kшн формирует управляющий сигнал на руль направления σнупр
с учетом ограничения δн, изменяемым по режимам полета. Ограниче-
ния управляющего сигнала выбирались исходя из требований по проч-
ности руля направления. 

Формирование требуемых параметров бокового колебательного
и спирального движения обеспечивалось с использованием обратных
связей по угловой скорости ωy и боковой перегрузке nz с переменными
коэффициентами Kωу и Knz соответственно. 

В зависимости от этапа и режима полета структура бокового ка-
нала претерпевает изменения. При М�0,6 звенья интегрирования в
цепях формирования сигналов σн и σэ отключаются (см. рис. 6.7).

В формировании структуры бокового канала управления прини-
мали участие сотрудники ЛИИ им. М.М. Громова.

В модуле формирования управляющих сигналов на элевоны реша-
лись две задачи:

1) формирование управляющих сигналов на приводы элевонов:
элевон левый σэвл, элевон правый σэвпр по значениям сигналов σв и
σэ продольного и бокового каналов;

2) ограничение сигналов δэв л(пр) по величине и по скорости их
изменения.

Формирование значений δэв л(пр) по сигналам σв, σэ осуществ-
ляется по закону:

σэвпр�σв�σэ;
σэв л�σв�σэ.

Задача формирования управляющих сигналов на приводы
σэв л(пр) по сигналам каналов σв, σэ состоит в распределении макси-
мального диапазона отклонения δэв между каналами тангажа и крена.

Исходными данными для распределения послужили:
функциональные задачи, решаемые каналами;•
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Рис. 6.9. Алгоритм ограничения скорости изменения сигнала σ·–эв

Рис. 6.8. Структурная схема алгоритма формирования 
углов отклонения элевонов
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потребные углы отклонения δэв по тангажу и крену получены•
расчетом и моделированием.

Отклонение δэв по тангажу обеспечивает управление, демпфиро-
вание и балансировку. Отклонение δэв по крену обеспечивает управ-
ление и демпфирование. 

Исходя из функциональных задач, а также результатов расчетов и
моделирования предпочтение в распределении располагаемого диа-
пазона отклонений δэв между σв и σэ отдается каналу тангажа. 

Структурная схема алгоритма формирования углов отклонения
элевонов приведена на рис. 6.8.

Ограничение предельной скорости изменения управляющих сиг-
налов σ·–эв на элевоны осуществляется алгоритмически по информа-
ции алгоритма приоритета приводов (Δэв

max, σ· эв
max). Блок-схема алгоритма

ограничения величины и скорости управляющего сигнала в цифровой
реализации имеет вид, приведенный на рис. 6.9, где обозначено:

i – шаг счета алгоритма;
Δэв

max – максимально допустимое изменение сигнала σэв за такт
счета, то есть максимальное значение скорости изменения σ· эв

max. 

Модуль формирования управляющего сигнала на руль направления
обеспечивает ограничение сигнала на привод σн по углам отклонения
и скорости изменения сигнала (рис. 6.10). 

Рис. 6.10. Структурная схема формирования управляющего сигнала 
на руль направления
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Ограничение скорости осуществляется алгоритмически по ин-
формации алгоритма приоритета приводов. 

Модуль формирования управляющих сигналов на воздушный тормоз.
Формирование входного сигнала на привод воздушного тормоза может
осуществляться в зависимости от режима управления: ручной или ав-
томатический. 

Кроме того, при работе в составе системы изменения конфигура-
ции воздушный тормоз может управляться по программе. Сформиро-
ванный сигнал управления воздушным тормозом ограничивается по
диапазону и по скорости изменения. Ограничение скорости сигнала
осуществляется алгоритмически по информации алгоритма приори-
тета приводов. Структурная схема формирования управляющего сиг-
нала на привод воздушного тормоза приведена на рис. 6.11.

Модуль формирования управляющего сигнала на привод баланси-
ровочного щитка (Бщ). Формирование входного сигнала на привод
балансировочного щитка осуществлялось в зависимости от режима
управления: ручной или автоматический. 

Кроме того, при работе в составе системы изменения конфигура-
ции, обеспечивая часть балансировки, сформированный сигнал управ-

Рис. 6.11. Структурная схема формирования управляющего сигнала 
на привод воздушного тормоза
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ления приводом балансировочного щитка ограничивается по диапа-
зону и по скорости изменения. 

Ограничение по скорости осуществляется алгоритмически с ис-
пользованием информации алгоритма приоритета приводов. 

Структурная схема формирования управляющего сигнала на при-
вод балансировочного щитка приведена на рис. 6.12.

модули, обеспечивающие функционирование трактов управления:

модуль расчета коэффициентов продольного канала;•
модуль расчета коэффициентов бокового канала;•
модуль алгоритма изменения конфигурации;•
модуль алгоритма приоритета приводов. •

Модуль расчета коэффициентов продольного (бокового) канала.
Значения переменных коэффициентов алгоритмов управления К,
определенные для всей области полетов в зависимости от скоростного
напора q и числа М, аппроксимировались аналитическими зависимо-
стями К�f (q, M) первого и второго порядка. При моделировании про-
странственного движения в составе СУДН, значения Ki для текущих

Рис. 6.12. Структурная схема формирования управляющего сигнала
на привод балансировочного щитка
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параметров q и M определялись интерполяцией между графиками
К�f (q, M).

Модуль алгоритма изменения конфигурации. В составе СУУ для
улучшения аэродинамических характеристик реализован алгоритм,
который при значении M>0,8 решает комплексно две задачи:

1) изменение конфигурации; 
2) балансировку в продольном канале.
Основным аэродинамическим органом управления, существенно

меняющим конфигурацию, а следовательно, аэродинамические ха-
рактеристики, является воздушный тормоз. 

Для балансировки могут использоваться все аэродинамические
поверхности управления продольного канала: δэв, δвт, δбщ.

Степень загрузки этих поверхностей задачей балансировки зави-
сит от их функциональных задач и условий работы. 

Балансировочный щиток предназначен только для балансировки
в продольном канале на всех этапах спуска. Рабочий режим периоди-
ческий с невысокими скоростями (перестановка). 

Элевоны. Основное назначение – обеспечение устойчивости и
управляемости в продольном и боковом каналах на всех режимах (руч-
ном, автоматическом) и на всех этапах спуска, то есть работа в непре-
рывном режиме с высокими скоростями. 

Предпочтительные условия для элевонов – работа в диапазоне с
меньшими шарнирными моментами. 

Воздушный тормоз. Назначение:
управление скоростью полета на дозвуковых режимах полета;•
изменение конфигурации с целью коррекции аэродинамиче-•

ских характеристик;
балансировка.•

Возможно несколько вариантов построения алгоритмов измене-
ния конфигурации и балансировки с различными долями участия этих
органов управления.
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В результате расчетов и моделирования был выбран вариант ал-
горитма, в котором:

воздушный тормоз отклонялся по жесткой программе в зави-•
симости от числа M в диапазоне 0,8<M<2; программа изменения кон-
фигурации определялась исходя из требований формирования
нужного аэродинамического качества ОК;

балансировочный щиток неподвижен в положении δбщ�δбщ
зад   ;•

δэв л(пр) обеспечивают остальную часть балансировки.•

В результате реализации этого варианта алгоритма обеспечивается:
требуемое изменение аэродинамических характеристик;•
перемещение воздушного тормоза с невысокими скоростями;•
неподвижное положение балансировочного щитка;•
шарнирные моменты на элевонах имеют допустимые значения.•

На рис. 6.13 показана упрощенная схема обеспечения баланси-
ровки с использованием δвт, δбщ и δв (σв). 

На этапах изменения положения воздушного тормоза в соответ-
ствии с программой для устранения больших возмущений в контуре
СУУ в продольный канал на вход приводов δэв л(пр) по цепи σв пода-
ется сигнал компенсации балансировки σвт·K.

Таким образом, при изменении положения δвт его долю баланси-
ровки принимают элевоны. 

Модуль алгоритма приоритета приводов. По результатам расче-
тов и моделирования движения ОК на этапах спуска были получены
значения максимально потребных скоростей отклонения аэродинами-
ческих органов управления δ·эв

max, δ·н
max, δ·вт

max, δ·бщ
max.

Функционирование исполнительных рулевых приводов, управ-
ляющих отклонением аэродинамических органов управления, обес-
печивается тремя каналами гидравлической системы (ГС), имеющими
суммарный располагаемый расход рабочего тела QΣ0

P  , выделяемый для
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задачи управления ОК в части приводов. При отказе одного или двух
каналов это QΣ1

P  и QΣ2
P  соответственно.

В связи с уменьшением располагаемого расхода в условиях отка-
зов каналов ГС возможна ситуация, когда значения максимальных ско-
ростей не могут быть обеспечены для всех органов управления. 

С целью обеспечения нормального функционирования основных
контуров управления СУДН при отказах, требуется разработка алго-
ритма допустимого снижения значений максимальных скоростей ру-
левых приводов в зависимости от приоритета функциональных задач,
решаемых рассматриваемым органом аэродинамического управления. 

Для разработки этого алгоритма было составлено выражение ба-
ланса скоростей. 

Обозначим потребный расход рабочего тела для обеспечения мак-
симальной скорости одного элевона:

Q1
n
�KQ·δ·эв

max, где KQ – коэффициент расхода рабочего тела для
обеспечения скорости δ·эв

max. Тогда максимальный потребный расход ра-
бочего тела для всех приводов запишется:

QΣ
n
�KQ·[uδ·эв л

max u�uδ·эв пр
max u�K1·uδ·н

maxu�K2·uδ·вт
maxu�K3·uδ·бщ

maxu], 

где K1
K3 – коэффициенты приведения потребного расхода рабочей
жидкости для достижения максимальной скорости соответствующего
привода к расходу одного элевона. 

При нормальном состоянии ГС и при одном отказе QΣ
n
�QΣ0;1

P   име-
ет место обеспечение максимальными скоростями всех приводов. 

При втором отказе это неравенство нарушается, и возникает за-
дача распределения располагаемых скоростей между рулевыми при-
водами. 

Для определения приоритета аэродинамических поверхностей, а
следовательно и их приводов, рассмотрим их функциональное на-
значение. 
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Элевоны и руль направления работают в контуре стабилизации и
управления, обеспечивая устойчивость и управление в короткоперио-
дическом движении. 

Балансировочный щиток обеспечивает часть балансировки ОК и
перемещается в темпе изменения режима полета. 

Воздушный тормоз кроме балансировки ОК участвует в управле-
нии скоростью на дозвуковых режимах и является основным органом
изменения конфигурации. 

Исходя из рассмотрения функций был выбран приоритет органов
управления (и, следовательно, приводов) трех уровней:

1) элевоны и руль направления;
2) воздушный тормоз;
3) балансировочный щиток. 
В этом случае, отдавая предпочтение элевонам (δэв) и рулю на-

правления (δн), можно сформировать логику распределения распола-
гаемой суммарной скорости при 2-х отказах. Один из вариантов:

δ· max
эв л(пр)2

� δ· max
эв л(пр)0

;

δ· max
н2  
� δmax

н0  
,

где  δ· max
эв л(пр)2

, δmax
н2  

– при двух отказах ГС; 

δ· max
эв л(пр)0

, δmax
н0  

– без отказов.

Балансировочный щиток – орган менее функционально загру-
женный, по большей части полета его положение постоянно. Для 
него выделяется минимально допустимая скорость перемещения

δ· max
бщ2

� δ· max
бщmin доп.

Максимальная скорость δ· max
вт2

при 2-м отказе ГС в этом случае
определяется из выражения:

QΣ
P

2 �KQ[uδ·эв2
maxu�uδ·эв2

maxu�K1·uδ·н2
maxu�K3·uδ·бщ2

max u]
δ· max

вт2
�______________________________________ .

KQ·K2
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Следует отметить, что в реальных условиях одновременное тре-
бование максимальных скоростей по всем приводам маловероятно. 

В этом случае, если в формировании алгоритма приоритета ско-
ростей воспользоваться информацией о текущих потребных скоростях
в каждом канале, то снижения уровня располагаемых скоростей при 
2-х отказах практически не требуется.

При построении алгоритмов приоритета приводов использовался
опыт сотрудников НПО «Молния». 

особенности управления в трансзвуковой зоне полета
Особенности аэродинамических характеристик ОК в трансзвуко-

вой области потребовали формирования специального режима управ-
ления. Прежде всего, конфигурация ОК на этом режиме должна
обеспечивать наибольшую статическую устойчивость как в продоль-
ном, так и в боковом движениях. 

Управляющие команды должны быть такого уровня, чтобы в ал-
горитмах управления сигналы и их скорости не выходили на ограниче-
ние. Особенно это относится к управляющим сигналам на приводы
аэродинамических органов управления. 

В случае выхода на ограничение любого сигнала в цепи контура
устойчивости происходит размыкание контура, и накопившаяся
ошибка за время размыкания приводит к скачку в командах управле-
ния и резким маневрам ОК при обратном замыкании контура. 

В случае статически неустойчивого ОК на данном режиме в ре-
зультате размыкания за время прохождения трансзвуковой области по-
являются ошибки, соизмеримые с возможностями их устранения, что
может стать причиной изменения программы полета.  

В результате анализа всех ограничений системы управления и воз-
можностей конфигурации в продольном канале на время прохождения
трансзвуковой области был выбран режим управления по перегрузке с
ограничением Δ–ny

зад
�0,2 и ограничением ее скорости Δ–·ny

зад
�0,05 [1/с].

В этом случае контур не размыкается и обеспечивает приемлемые
значения параметров движения. Отклонения от расчетной траектории
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за время прохождения трансзвуковой области не вызывают больших
сложностей при их парировании после выхода из этой зоны. 

6.4. результаты исследований суу на соответствие требованиям
к характеристикам устойчивости и управляемости

Исследования качества сформированной структуры СУУ с реа-
лизацией ее алгоритмов на БЦВМ проводились на этапах:

математического моделирования пространственной задачи•
спуска с 20 км до останова на ВПП в автоматическом режиме в со-
ставе СУДН на стенде МОКБ «Марс»;

полунатурного моделирования на стенде ПРСО:•
– в автоматическом режиме: спуск с 20 км до посадки и оста-
нова на ВПП;
– в ручном режиме (с летчиками) с 4-х км: этап захода на по-
садку;
летных испытаний:•
– на летающей лаборатории: этап захода на посадку до оста-
нова на ВПП в ручном и до касания ВПП в автоматическом ре-
жимах;
– на БТС-002: этап захода на посадку до останова на ВПП в
ручном и автоматическом режимах. 

Результаты, полученные при исследованиях, подтвердили выпол-
нение требований к характеристикам СУУ в ручном и автоматическом
режимах. 
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7. технология отработки и сертиФикации 
программно-алгоритмического обеспечения 

системы управления движением 
и навигации на Этапе посадки

На всех этапах процесса разработки программного обеспечения
(ПО) от исходных данных до эксплуатационной документации могут
быть допущены ошибки, которые из-за многовариантности задач
остаются не выявленными полностью при проверках ПО.

Проявление ошибок ПО в процессе эксплуатации является одной
из причин возникновения отказов системы, которые могут вызвать
особую ситуацию той или иной степени опасности.

Безошибочность ПО на современном этапе не может быть оце-
нена количественно.

Поэтому общепринятым в настоящее время является подход, на-
правленный на достижение достаточной степени безошибочности при
выполнении рекомендуемых процедур разработки, проверки и доку-
ментирования ПО, объем которых устанавливается в зависимости  от
влияния проявления ошибок ПО на исход полета (т.е. от степени опас-
ности особой ситуации, вызываемой проявлением ошибки ПО).

7.1. категории критичности функций и уровни 
программного обеспечения

Степень опасности особой ситуации, вызываемой проявлением
ошибки ПО, может быть различной в зависимости от функции, реа-
лизуемой ПО и утрачиваемой вследствие проявления ошибки ПО. Для
характеристики указанной степени опасности вводится следующая
градация функций, реализуемых ПО:

а) критическая функция – функция, утрата или искажение кото-
рой создает угрозу безопасности полета (пилотируемый вариант ОК
«Буран») или потери объекта (беспилотный вариант);

б) существенная функция – функция, утрата или искажение которой
может снизить тактико-технические характеристики объекта или спо-
собность экипажа справиться с неблагоприятными условиями работы;
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в) несущественная функция – функция, утрата или искажение ко-
торой либо не приводит к особой ситуации, либо может привести к
ситуации типа усложнения условий полета.

Примеры соответствующих функций:
а) функции системы воздушных сигналов на сверхзвуковых ре-

жимах полета;
б) функции формирования и обработки визуальной информации

радиомаячной системы (для пилотируемого ОК);
в) функции формирования телеметрической информации.
В соответствии с наиболее критичной функцией, выполняемой

системой, устанавливаются категория критичности системы и уровень
ПО этой системы:

Категория критичности и уровень ПО устанавливаются разработ-
чиком системы. Уровень ПО определяет объем проверок ПО.

7.2. объем проверок программного обеспечения системы
управления движением и навигации на посадке

Для программного обеспечения системы управления движением
и навигации на посадке (ПО СУДН(П)) принята категория критиче-
ская, уровень ПО-1 и следующий объем проверок:

1. Проверка соответствия ПО техническому заданию на систему
управления. Проверка выполняется экспертно. На этапе составления
программы испытаний ПО должны быть указаны для каждого режима
испытаний номера пунктов ТЗ, проверяемых в данном режиме. Дол-
жен быть обеспечен полный охват всех требований ТЗ.

2. Инженерный анализ частных алгоритмов и подсистем ПО
СУДН(П). Инженерный анализ частных алгоритмов включал в себя:

Категория критичности системы Требуемый уровень ПО
критическая уровень 1
существенная уровень 2
несущественная уровень 3
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минимаксный анализ выходных параметров алгоритмов. Оце-•
ниваются крайние значения выходных параметров при значениях
входных параметров на границе диапазона их возможных значений в
реальном полете и за границами диапазона, но физически возможных;

рассмотрение возможности возникновения запрещенных опе-•
раций типа «деление на ноль», «извлечение квадратного корня из от-
рицательного числа», «нахождение tg90» и т.п.;

рассмотрение работы алгоритма при отказах входных пара-•
метров, в т.ч. контролируемых, когда при отказе производятся какие-
либо преобразования в алгоритме;

рассмотрение работы алгоритма при неполном обновлении•
входных данных, что может создать непредвиденные условия для ра-
боты алгоритма. Необновление может явиться следствием, например,
непросчета смежного алгоритма из-за нехватки времени;

рассмотрение работы логических алгоритмов для всех воз-•
можных сочетаний логических переменных;

рассмотрение работы алгоритмов при нерегламентированных•
воздействиях экипажа на органы управления (кнопки, ручки, тумб-
леры и т.д.).

По результатам инженерного анализа оформляется отчет с указа-
ниями о необходимых доработках алгоритмов и программ.

3. Тестирование программного обеспечения. 
Под тестированием ПО понимается проверка работы ПО по под-

готовленным заранее контрольным задачам (тестам) на соответствие
результатов решения тестируемого ПО известным ответам.

Применяются следующие виды тестирования:
тестирование программных модулей по контрольным приме-•

рам;
тестирование блоков программных данных (БПД) подсистем•

СУДН(П) в разомкнутом контуре в составе частных диспетчеров под-
систем;
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визуальная верификация программных модулей независимыми•
программистами.

Тестирование программных модулей и тестирование БПД осу-
ществлялось по контрольным примерам для модулей и БПД. Для те-
стирования модулей и БПД применялись комплексы специального
ПО, разработанного для этих целей, под названием «Угра» и «Stoik».
Тесты для испытаний ПО разрабатывались с использованием фортран-
прототипов бортовых программ.

Например, для тестирования программных модулей системы тра-
екторного управления (СТУ), являющейся частью ПО СУДН(П), было
подготовлено 455 тестов и 17 тестов для тестирования БПД системы
траекторного управления.

При составлении тестов ставилась задача – пройти по каждому из
возможных логических путей и выполнить все арифметические дей-
ствия, предусмотренные алгоритмом. При тестировании БПД была за-
дача охватить все взаимодействия между модулями. Однако принятое
количество тестов оказалось недостаточным. При визуальной вери-
фикации ПО СУДН(П) независимыми программистами Института
прикладной математики имени М.В. Келдыша было выявлено еще 29
программных ошибок в БПД СТУ. Все результаты тестирования про-
граммных модулей и БПД оформлялись протоколами с указаниями о
необходимых доработках ПО и алгоритмов.

4. Проверка совместной работы ПО и аппаратуры. 
ПО СУДН(П) подвергалось следующим видам проверки (испы-

таний):
комплексным испытаниям ПО СУДН(П) на стенде КС (ком-•

плексный стенд) головного разработчика СУ (НПО АП);
испытаниям ПО СУДН(П) в замкнутом контуре на моделирую-•

щем стенде «Аксон» разработчика ПО СУДН(П) (МОКБ «Марс») с
реальной БЦВМ;

испытаниям ПО СУДН(П) в составе ПО СУ на моделирующем•
стенде АЦК разработчика СУ (НПО АП);
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испытаниям ПО СУДН(П) на моделирующем стенде разработ-•
чика ОК «Буран» с реальными приводами (НПО «Молния»);

летным испытаниям в составе СУ на летающих лабораториях•
ТУ-154 и на БТС-002 – аналоге ОК «Буран». 

Весьма важным этапом проверок ПО СУДН(П) были испытания
на комплексном стенде (КС) и особенно испытания ПО СУДН(П) в 
замкнутом контуре на различных моделирующих стендах.

Целью испытаний ПО СУДН(П) на моделирующем стенде разра-
ботчика ПО СУДН(П) были:

проверка совместной работы БПД системы комплексной обра-•
ботки информации, системы траекторного управления и системы
обеспечения устойчивости и управляемости в составе ПО СУДН(П) в
динамическом режиме при моделировании замкнутого контура управ-
ления;

проверка правильности работы ПО СУДН(П) и выполнения им•
задач управления и навигации в интервале высот полета от 20 км до 0
(момент касания) при номинальных характеристиках объекта и их раз-
бросах в пределах технологических допусков;

проверка правильности работы ПО СУДН(П) и выполнения им•
задач управления и навигации в условиях действия возмущений;

оценка работоспособности ПО СУДН(П) и выполнения им•
задач в условиях возникновения отказных ситуаций;

оценка времени счета БПД в цикле БЦВМ с выводами о соот-•
ветствии выделенным ресурсам;

получение протокола-заключения о готовности ПО СУДН(П)•
к испытаниям на моделирующем стенде головного разработчика си-
стемы управления и на моделирующем стенде разработчика ОК
«Буран» с реальными приводами.

Испытания на моделирующем стенде разработчика ПО СУДН(П)
проводились по траекториям посадки с высоты Н = 20 км до касания
ВПП с последующим пробегом.
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Было выбрано 8 контрольных траекторий, отличающихся различ-
ными начальными условиями, для работы ПО СУДН(П) на высоте
20 км (дальности до ВПП, углов курса относительно направления по-
садки, значений скорости в соответствии с их возможными величи-
нами в разных комбинациях по результатам управления на высотах
более 20 км).

7.3. средство испытаний, основная техническая 
документация, порядок испытаний

Техническим средством испытаний ПО СУДН(П) являлся стенд
полунатурного моделирования разработчика ПО СУДН(П), получив-
ший название «Аксон», описание которого приведено в разделе 8.5.
Проведение испытаний предполагало следующий порядок работ:

1. Проверка работоспособности стенда «Аксон» и выпуск «Акта
о готовности АКСОН к проведению испытаний».

2. Выпуск «Программы и методики проведения испытаний ПО
СУДН(П) на стенде АКСОН».

3. Предъявление технической документации (см. комментарий) к
началу испытаний.

4. Проведение испытаний в соответствии с программой и мето-
дикой.

5. Выпуск «Протокола-заключения по испытаниям ПО СУДН(П)
на стенде АКСОН».

Комментарий к п. 3.
Состав основной предъявляемой технической документации:

ТЗ на ПО СУДН(П).•
Протоколы тестирования программных модулей и БПД.•
Протоколы информационного взаимодействия между БПД.•
Протокол программного взаимодействия ПО СУДН(П).•
Документация на стенд «Аксон».•
Акт готовности стенда «Аксон».•
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Программа и методика испытаний ПО СУДН(П) на стенде•
«Аксон».

7.4. Заключение о готовности системы управления 
движением и навигации на участке посадки к проведению

летных конструкторских испытаний ок «буран»

По результатам всех выполненных работ устанавливалось соот-
ветствие ПО требованиям нормативной документации, а именно ТЗ
на разработку системы управления в части требований, выполняемых
посредством ПО.

Установление соответствия требованиям – есть цель процедуры
сертификации до установки ПО на объект.

Свидетельством положительного результата сертификации яв-
ляется выдача заключения о пригодности ПО к проведению летных
конструкторских испытаний в составе ОК «Буран».

Заключение выдавалось на основании следующих отчетных до-
кументов по испытаниям ПО СУДН(П):

1. Протокол-заключение о готовности ПО СУДН(П) к проведе-
нию испытаний на стендах головных организаций-разработчиков СУ
и ОК «Буран». Выдавался разработчиком ПО СУДН(П) по результатам
испытаний на стенде «Аксон».

2. Протокол испытаний ПО СУДН(П) на стенде с реальными
приводами. Выдавался разработчиком ОК «Буран».

3. Протокол испытаний ПО СУ на моделирующем стенде голов-
ного разработчика СУ. Выдается головным разработчиком СУ.

4. Протокол испытаний на комплексном стенде СУ с реальной
аппаратурой СУ. Выдавался головным разработчиком СУ.

5. Отчет по летным испытаниям аналога ОК «Буран». Выдавался
головным разработчиком ОК «Буран».
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8. средства отработки программно-
алгоритмического обеспечения 
системы управления ок «буран»

Разработка программно-алгоритмического обеспечения системы
управления движением ОК «Буран» на посадке при движении с вы-
соты Н=20 км до останова на ВПП в широком диапазоне аэродина-
мических характеристик объекта, атмосферных возмущений и ошибок
информационных систем потребовала создания в МОКБ «Марс» ком-
плексов динамической отработки алгоритмов и бортового программ-
ного обеспечения (БПО) в замкнутом контуре с высокой степенью
детализации и достоверности. 

Таковыми являлись:
СММ – стенд математического моделирования;•
ПК «Статистика» – программный комплекс статистических ис-•
пытаний;
ЦКО «Аксон» – цифровой комплекс полунатурного моделиро-•
вания.

Динамические испытания ПО СУДН(П) в замкнутом контуре яв-
лялись заключительным этапом отработки перед поставкой его на
стенды смежных предприятий и на ОК «Буран».

8.1. стенд математического моделирования

Разработка алгоритмов траекторного управления, алгоритмов ста-
билизации, навигационных алгоритмов проводилась разработчиками
автономно на своих моделях движения ОК (либо на модели движения
центра масс, либо на модели движения вокруг центра масс в «замо-
роженной» точке).

Для совместной отработки взаимодействия алгоритмов ПО
СУДН(П) и их динамических испытаний в замкнутом контуре в МОКБ
«Марс» был создан стенд математического моделирования (СММ)
движения ОК «Буран» на участке посадки с высоты Н=20 км до оста-
нова на ВПП.
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СММ предназначался для:
отработки информационных и алгоритмических связей си-•
стемы управления;
отработки системы управления при детерминированных испы-•
таниях со специально подобранными сочетаниями максималь-
ных возмущений.

СММ реализовывал:
моделирование движения центра масс с учетом движения во-•
круг центра масс;
моделирование движения на временах, значительно меньших•
реального времени;
накопление и документирование результатов моделирования.•

Реализация указанных функций СММ осуществлялась специ-
альным программным обеспечением (СПО) и имитационным про-
граммным обеспечением (ИПО).

СММ был расположен в универсальной ЭВМ ЕС-1061. В состав
программного обеспечения СММ входили:

СПО – специальное программное обеспечение, организующее•
процесс моделирования, накопление и документирование ре-
зультатов моделирования;
ИПО – имитационное программное обеспечение, осуществ-•
ляющее моделирование движения ОК «Буран» и подыгрыш ин-
формации для ПО СУДН(П) с математических моделей
информационных систем и ввод ее данных в модели исполни-
тельных систем;
ПБПО – прототипы БПО ПО СУДН(П), воспроизводящие ал-•
горитмы управления и навигации в плавающей арифметике. 

Управление работой СММ осуществлял диспетчер СПО (подпро-
грамма BIS). В начале работы диспетчера осуществлялось чтение:

– файла начальных условий режима испытаний ТRTAR (рис. 8.1);
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Рис. 8.1. Начальные условия режима полета
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– файла исходных данных ИПО, содержащего параметры управ-
ления регистрацией. 

Затем диспетчер выставлял признак подготовки IP=1 и обращал-
ся к программному модулю (ПМ) «Динамика», где производилась под-
готовка к моделированию, включающая расчет начальных данных,
загрузку числового материала аэродинамических характеристик и ха-
рактеристик атмосферы, расчет инерционно-массовых и центровоч-
ных характеристик изделия. Далее диспетчер СПО переводил СММ в
режим циклической работы, чередуя признаки:

IP=2 – расчета правых частей дифференциальных уравнений
движения;

IP=3 – интегрирования нелинейных дифференциальных уравне-
ний,

вызывая ПМ «Динамика», ПМ «ММВВ», ПМ «Привода». Диспетчер
СПО после чередования IP=2, IP=3 наращивал такты моделирования
СММ: 

Ntm=Ntm+1,

сдвигая время счета моделирования на такт БЦВМ hБЦВМ=0,032768 с:

Тмод=Тмод+hБЦВМ.

Диспетчер СПО осуществлял также обмен между ИПО и прото-
типами БПО. Синхронизирующим параметром между ИПО и ПБПО
является Ntm – номер такта моделирования. Обмен осуществлялся
через общую область памяти (OUTCON) из ИПО в ПБПО и общую
область памяти (IN) из ПБПО в ИПО.

Диспетчер СПО осуществлял вызов подпрограммы NACOB накоп-
ления параметров движения объекта для регистрации с ПМ «Дина-
мика» и формировал массив, который по окончании моделирования
подпрограммой PROB через АЦПУ выводил параметры режима полета
в виде таблиц. 
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8.2. имитационное программное обеспечение

Воспроизведение пространственного движения ОК с высоты
Н =20 км до останова на ВПП при испытаниях ПО СУДН(П) в 
замкнутом контуре осуществляло специально разработанное имита-
ционное программное обеспечение (ИПО).

Функциональная схема ИПО и взаимодействие ее элементов при-
ведена на рис. 8.2. 

ИПО состоит из трех программных модулей:
ПМ «Динамика», осуществляющий имитацию движения изде-•
лия с учетом движения вокруг центра масс, несферичности и
вращения Земли;
ПМ «ММВВ» – математическая модель внешних воздействий,•
которая на основе данных из ПМ «Динамика» определяет иде-
альные значения данных информационных систем изделия с
учетом зон их действия, канальности и возможных отказов;
ПМ «Привода», содержащий семь нелинейных моделей приво-•
дов аэродинамических поверхностей управления изделием, вы-
полненных с учетом действия шарнирных моментов и отказа
гидросистем.

ИПО разрабатывалось по модульному принципу открытой архи-
тектуры с возможностью его наращивания и совершенствования в
дальнейшем.

Более подробное описание ИПО приведено ниже.

программный модуль «динамика»

Программный модуль «Динамика» являлся частью ИПО СММ,
осуществляющего имитацию движения изделия. ПМ «Динамика» поз-
волял рассчитывать вектор состояния изделия на всех участках по-
садки с учетом движения вокруг центра масс, вращения и
несферичности Земли.



202
РАЗДЕЛ 8

Ри
с.

 8
.2

. Ф
ун

кц
ио

на
ль

на
я 

сх
ем

а 
им

ит
ац

ио
нн

ог
о 

П
О

 с
те

нд
а 

С
М

М
 



203

СРЕДСТВА ОТРАБОТКИ ПРОГРАММНО-АЛГОРИТМИчЕСКОГО
ОБЕСПЕчЕНИя СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИя ОК «БУРАН»

Управление элементами ПМ «Динамика» осуществлял диспетчер
объекта (подпрограмма OBJK) по признаку режима работы IP=1,2,3,
задаваемому диспетчером СММ (подпрограммой BIS).

В начале шел режим подготовки, в котором по признаку IP=1
подпрограмма OBJK вызывала подпрограммы (п/п):

п/п HY расчета ряда начальных условий, векторов, матриц и глав-
ное – вектора положения Rи(3) и скорости ОК Vи(3) в ИСК;

п/п ATM расчета параметров атмосферы Земли;
п/п BET расчета ветровых возмущений;
п/п AER расчета аэродинамических характеристик изделия;
п/п IMX расчета инерционно-массовых и центровочных характе-

ристик (МИх) изделия.
Ввиду принятого решения о бездвигательном варианте посадки

ОК «Буран», массово-инерционные и центровочные характеристики
изделия оставались постоянными при движении с высоты Н=20 км до
останова на ВПП. Поэтому расчет МИх осуществлялся п/п IMX в ре-
жиме подготовки в функции заданного в начальных условиях веса (G)
изделия.

На этом завершался режим подготовки к моделированию.

Далее был реализован циклический режим работы СММ чередо-
ванием признаков IP=2, IP=3.

В режиме IP=2 (вычисления правых частей дифференциальных
уравнений) п/п OBJK вызывала подпрограммы:

п/п PRV расчета ряда текущих векторов и матриц – высоты над эл-
липсоидом Земли, географических широты и долготы;

п/п ATM расчета параметров атмосферы;
п/п BET расчета ветровых возмущений;
п/п BCP расчета воздушно-скоростных параметров;
п/п AER расчета аэродинамических характеристик;
п/п PROBEG расчета сил и моментов на участке пробега ОК по ВПП;
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п/п YD расчета гравитационного ускорения gи
з (3), суммы всех сил

и моментов, действующих на ОК, вектора положения Rи(3) и скорости
Vи(3), углового положения S1и(3,3) и угловой скорости ω(3) ОК;

п/п BBформирования выходных параметров обмена с ПМ «ММВВ».

В режиме IP=3 интегрирования нелинейных дифференциальных
уравнений объекта п/п OBJK вызывала п/п YD для интегрирования дви-
жения центра масс и углового движения ОК.

Основным шагом счета программного модуля «Динамика» яв-
лялся hБЦВМ=0,032768 с. С этим же шагом считались силовые урав-
нения (hсил=hБЦВМ) и моментные уравнения (hмом=hБЦВМ).

Подробнее описание подпрограмм и уравнений ПМ «Динамика»
дано ниже.

подпрограмма быстрого счета аэродинамических
характеристик (п/п AER)

Подпрограмма AER производила расчет аэродинамических сил и
моментов, действующих на ОК «Буран» на участке посадки, по ис-
ходным данным НПО «Молния». П/п AER, разработанная НПО «Мол-
ния», реализовывала алгоритм быстрого счета аэродинамических
характеристик.

Она работала в двух режимах:
– «Подготовка» (IP=1);
– «Работа» (IP=2).
Режим «Подготовка» работал один раз и выполнял:
– считывание данных;
– подготовку служебных массивов.
Режим «Работа» был реализован в текущем счете и включал:
– подготовку аргументов к интерполяции;
– поиск интервала интерполяции и подготовку коэффициентов;
– выполнение интерполяции;
– суммирование составляющих аэродинамических коэффициен-

тов сил и моментов.
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подпрограмма расчета параметров атмосферы Земли (п/п ATM)
П/п ATM производила расчет следующих параметров атмосферы:

То [К°] – температуры, Рст [Па] – статического давления, ρ [кг/м3] –
плотности, aзв [м/с] – скорости звука по ГОСТ 4401-81 с учетом их
возможных отклонений.

В режиме подготовки (IP=1) осуществлялось считывание число-
вого материала и подготовка служебных массивов параметров атмо-
сферы.

В режиме работы (IP=2) вызывались: п/п STAM расчета стандарт-
ной атмосферы по ГОСТ 4401-81, массив отклонений параметров ат-
мосферы, подпрограммы линейной интерполяции, по которым и
производился расчет текущих параметров атмосферы Земли.

П/п ATM была выполнена на основе материалов по атмосфере
Земли на территории СССР с учетом ее сезонно-высотно-широтных
вариаций, предоставленных ЦНИИмаш.

подпрограмма формирования ветровых возмущений (п/п BET)
П/п BET производила расчет компонент ветровых возмущений и

работала также в режиме подготовки (IP=1) и в режиме работы
(IP=2). П/п BET производила расчет:

горизонтального струйного ветра в функции сезона и высоты;•
одиночных порывов ветра трапецеидальной формы;•
турбулентного ветра заданной спектральной плотности.•

Задание ветровых возмущений производилось файлом начальных
условий TRTAR:

LBET=0 – ветра нет, 
LBET=1 – горизонтальный ветер,
LBET=2 – порыв,
LBET=3 – горизонтальный ветер и порыв,
LTYR=1 – турбулентность.
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В конце п/п BET компоненты ветра из различных систем коорди-
нат, заданных исходными данными, пересчитывались в инерциальную
систему координат для дальнейшего использования в расчете воз-
душных параметров ОК через треугольник скоростей:

Vви(3)�Vи
пут(3)�Wи(3),

где Vи
пут(3) – путевая скорость в ИСК;

Wи(3) – скорость ветра в ИСК;
Vви(3) – воздушная скорость в ИСК,

так как основной в объекте является скорость в ИСК.

Подпрограмма BET была выполнена на основе материалов по вет-
ровым возмущениям, действующим на территории СССР, предостав-
ленных ЦНИИмаш.

подпрограмма расчета сил и моментов, действующих на ок
на участке пробега по впп (п/п PROBEG)

Подпрограмма PROBEG производила расчет сил и моментов, дей-
ствующих на заключительном этапе посадки – пробеге ОК по ВПП.

Была принята упрощенная математическая модель пробега, разра-
ботанная НПО «Молния» и ЦАГИ, позволяющая, сохранив, в основном,
динамические свойства ОК на пробеге, значительно сократить время
счета.

Модель пробега учитывала:
действие двух основных стоек шасси;•
действие тормозного парашюта;•
действие пневматиков шасси;•
действие носовой стойки шасси с учетом работы антиюзового•
автомата;
управление носовой стойкой.•

Рассчитанные на заключительном этапе движения ОК силы и мо-
менты поступали в п/п YD, где суммировались все действующие силы
и моменты и рассчитывались параметры движения. 
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программный модуль 
математических моделей входных воздействий

Программный модуль математических моделей входных воздей-
ствий (ММВВ) был частью ИПО СММ и предназначался для модели-
рования информационных систем ОК с учетом их кратности
резервирования, зон действия и имитации отказов аппаратуры.

Он был разработан НПО «Молния» для полноразмерного стенда
оборудования (ПРСО) этого предприятия и передан для использования
на стендах отработки МОКБ «Марс» и НПО АП.

Программный модуль «ММВВ» в составе ИПО:
вычислял идеальные значения параметров информационных•
систем ОК (дальности, азимуты и углы места относительно ра-
диомаяков, высоты, углы прокачки ГСП, угловые скорости);
имитировал нахождение ОК в зонах действия информационных•
систем;
осуществлял масштабирование измеренных параметров и упа-•
ковку их в слова, несущие также служебную информацию;
имитировал отказы аппаратуры.•

Программный модуль «ММВВ» осуществлял формирование иде-
альных выходных значений информационных систем по значениям
параметров движения ОК, полученных из ПМ «Динамика» через
общую область памяти (OUT3).

В дальнейшем ПМ «ММВВ» был доработан в МОКБ «Марс» с
учетом погрешностей информационных систем для использования в
составе стенда «Статистика», предназначенного для проведения ста-
тистических испытаний СУ ОК «Буран» на этапе посадки.

Работу ПМ «ММВВ» организовывал диспетчер п/п DMMVV, кото-
рый последовательно вызывал подпрограммы моделей информацион-
ных систем изделия:

п/п MRDS – модель радиодальномерной системы;
п/п MRVB – модель радиовысотомера больших высот;
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п/п MRMS – модель радиомаячной посадочной системы;
п/п MRVM – модель радиовысотомера малых высот;
п/п MSVSP – модель системы воздушно-скоростных параметров;
п/п MGSP – модель гиростабилизированной платформы;
п/п MAKS – модель акселерометров;
п/п MGAKS – модель жестко установленных акселерометров;
п/п MDUS – модель датчиков угловых скоростей.

В конце цикла работы п/п DMMVV вызывала п/п OUTMVV – блок фор-
мирования выходного сообщения «ММВВ».

Ниже дается краткое описание моделей информационных систем.

модель радиодальномерной системы

П/п MRDS моделировала радиодальномерную систему (РДС), рас-
считывала дальности до ретрансляторов навигационного дальномера
(РНД) и формирование выходных слов РДС. В подпрограмме форми-
ровались 27 дальностей до трех РНД из восьми установленных в 
районе посадки. Вычисление дальностей производилось по текущим
координатам ОК – Xпос, Yпос, Zпос в посадочной СК и координатам
трех выбранных РНД в этой же системе координат. Координаты мая-
ков были приняты для «основного» аэродрома посадки. Номера РНД
выбирались БЦВМ и поступали на вход модели РДС. В модели РДС
также производилась проверка нахождения ОК в зоне действия бор-
товой антенно-фидерной системы, обеспечивающей обзор в горизон-
тальной и вертикальной плоскостях по направлению полета. При
нахождении ОК в зоне действия РНД выдавались расчетные дально-
сти с признаком «данные готовы». При нахождении ОК вне зоны дей-
ствия РНД выдавались нулевые дальности с признаком «данные не
готовы». Подпрограммой также проводился анализ признаков отказов
4-х бортовых приемников радиодальномерной системы. При наличии
отказа обнулялись соответствующие дальности и выставлялся при-
знак «данные не готовы».  
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модель радиовысотомера больших высот

П/п MRVB моделировала радиовысотомер больших высот (РВБ) и
формировала шесть идеальных значений высот от двух антенн РВБ
по трем каналам передачи данных в БЦВМ. Значения высот опреде-
лялись по значению абсолютной высоты Набс и высоты аэродрома по-
садки Наэр, поступавших из ПМ «Динамика».

В модели осуществлялась проверка по высоте нахождения ОК в
зоне действия РВБ. В случае нахождения ОК вне зоны действия РВБ
высоты выдавались нулевыми с признаком «данные не готовы».

Проводился также анализ отказов двух приемников РВБ по при-
знакам исправности. При наличии отказа обнулялись соответствую-
щие высоты и выставлялся признак «данные не готовы».

модель радиомаячной посадочной системы

Подпрограмма MRMS моделировала работу радиомаячной посадоч-
ной системы (РМС) и формировала информацию по углу места Ег от-
носительно глиссадного радиомаяка (ГРМ) и азимуту положения ОК Ак
относительно курсового радиомаяка (КРМ). Модель РМС формировала
три идеальных значения Ег и Ак для трех комплектов приемной аппа-
ратуры. Вычисление идеальных значений угла места ГРМ и азимута
КРМ осуществлялось по координатам ОК – Xпос, Yпос, Zпос в посадоч-
ной СК и координатам ГРМ, КРМ в этой же системе координат. Коор-
динаты маяков были приняты для «основного» аэродрома посадки.

В модели РМС осуществлялась проверка условий нахождения ОК
в зоне действия ГРМ и КРМ по дальности, углу места, азимуту, тан-
гажу и курсу. При этом учитывались ширина диаграмм направленно-
сти бортовых антенн и антенн наземных маяков в вертикальной и
горизонтальной плоскостях. При выходе изделия из зон взаимодействия
с посадочными маяками информация по углу места и азимуту обну-
лялась и выставлялся признак «данные не готовы». В п/п MRMS про-
водился также анализ отказов трех комплектов бортовой аппаратуры
РМС по углу места и азимуту. В случае снятия признака «готовности»
значения Ег и Ак обнулялись и выдавался признак «данные не готовы».
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модель радиовысотомера малых высот

Подпрограмма MRVM моделировала работу радиовысотомера
малых высот (РВМ) и выдавала идеальную информацию о высоте по-
лета ОК Нрвм на малых высотах по параметрам объекта, поступающим
с ПМ «Динамика»:

Нрвм�Набс�Наэр�L1·sinυ�L2·cosυ,

где L1, L2 – координаты установки антенн РВМ на борту ОК. 
В модели РВМ проводилась проверка зоны его действия. При на-

хождении вне зоны действия РВМ выходная высота Нрвм обнулялась
и выставлялся признак «данные не готовы». Проверялась также ис-
правность трех комплектов бортовой аппаратуры.

модель системы воздушно-скоростных параметров

Для имитации входной информации для алгоритмов и бортовых
программ МПКБ «Восход», предназначенных для определения воз-
душно-скоростных параметров ОК, в состав ИПО была включена мо-
дель, имитирующая работу ПВД-28 (приемника воздушных давлений),
установленного на ОК. Модель ПВД-28 в виде п/п MSVSP была вы-
полнена МПКБ «Восход». Подпрограмма MSVSP вызывала п/п ANTIC
– подпрограмму пересчета параметров движения из ПМ «Динамика»
в параметры местного воздушного потока в районе установки ПВД-28.

Входной информацией для п/п ANTIC являлись: Набс [м] – высота;
M – число Маха; α [град] – угол атаки; q [кг/м2] – скоростной напор.

через аналитические зависимости п/п ANTIC пересчитывала эти
входные данные в параметры местного воздушного потока, измеряе-
мые приемниками воздушных давлений:

Рп [мм рт.ст.] – полное давление;
Рст [мм рт.ст.] – статическое давление;
Рαн [мм рт.ст.] – нижнее давление;
Рαв [мм рт.ст.] – верхнее давление.
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П/п MSVSP рассчитывала давления местного воздушного потока
и упаковывала их в 12 слов (4 типа давления по 3 трактам передачи
данных).

модель датчиков гиростабилизированной платформы

Подпрограмма MGSP моделировала сигналы датчиков гиростаби-
лизированной платформы (ГСП). В п/п MGSP на основании матрицы
перехода от инерциальной СК к связанной СК, поступающей из 
ПМ «Динамика», рассчитывались идеальные значения углов прокачки
четырехрамочной ГСП – φ1, φ2, φ3, φ4, при этом принималось φ4�0.0,
а значение угла φ3 ограничивалось величиной 86°. На выход упако-
вывались и выдавались 12 слов ГСП по трем предусмотренным трак-
там передачи информации.

модели акселерометров, жестких акселерометров, 
датчиков угловых скоростей

Модель акселерометров (АКС) ГСП имитировалась п/п MAKS, ко-
торая рассчитывала идеальные значения приращений кажущейся ско-
рости по осям чувствительности ГСП – ΔWx гсп, ΔWyгсп, ΔWzгсп,
производила упаковку и выдачу девяти слов по трем трактам передачи
информации.

Модель жестких акселерометров (ЖАКС), установленных в сред-
ней и хвостовой части ОК, имитировалась п/п MGAKS. Она рассчиты-
вала идеальные значения приращений кажущейся скорости в средней
части фюзеляжа и приращений кажущейся скорости в хвостовой части
фюзеляжа. На выходе модели эти значения ограничиваются и про-
пускаются через тракт запаздывания. В конце п/п MGAKS ускорения
упаковывались в 18 слов трех трактов выдачи информации.

Модель датчиков угловых скоростей (ДУС) была реализована п/п
MDUS, где определялись идеальные значения ωx, ωy , ωz угловых ско-
ростей ОК. В п/п MDUS они ограничиваются и упаковываются в 9 слов
трех трактов выдачи информации.
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Формирование выходных данных в моделях АКС, ЖАКС, ДУС
производилось по идеальным параметрам движения объекта, полу-
ченным из ПМ «Динамика».

Формирование массивов слов выходного сообщения информа-
ционных систем собрано в одном блоке – п/п OUTMVV. Подпрограмма
OUTMVV формировала слова, несущие числовую и служебную инфор-
мацию для передачи их в БЦВМ. Здесь же имитировались отказы ап-
паратуры по признакам задания отказов.

программный модуль «привода»

Программный модуль «Привода» включал в себя математические
модели 7-ми приводов и был выполнен в виде подпрограммы PRIVOD
(SIGMA). Посредством формального параметра SIGMA(7) из БЦВМ
передавались σ1-7 сигналы управления приводами, имеющие размер-
ность в градусах:

σ1 – левого концевого элевона;
σ2 – левого корневого элевона;
σ3 – правого корневого элевона;
σ4 – правого концевого элевона;
σ5 – руля направления;
σ6 – воздушного тормоза;
σ7 – балансировочного щитка.

Подпрограмму PRIVOD диспетчер ПМ «Привода» вызывал каж-
дый такт счета hБЦВМ. Модели семи приводов аэродинамических по-
верхностей управления ОК «Буран» были реализованы четырьмя
подпрограммами:

п/п RS12 – модели приводов 4 секций элевонов;
п/п RSPH – модель привода руля направления;
п/п RSBT – модель привода воздушного тормоза;
п/п RSBC – модель привода балансировочного щитка.
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Для более точного воспроизведения динамики работы приводов
счет их моделей проводился с шагом, втрое меньшим hБЦВМ.

Структурные схемы моделей приводов приведены на рис. 8.3, 8.4, 8.5.
В состав модели приводов входили нелинейная модель золотни-

кового механизма, нелинейная скоростная характеристика силового
поршня и выходная нелинейность типа «упор».    

В нелинейных моделях приводов было учтено влияние шарнир-
ных моментов Мш1-4, Мш вт, Мш рн, Мш бщ, существенно влияющих
на скорость перемещения аэродинамических поверхностей управле-
ния ОК. Значения Мш1-4, Мш вт, Мш рн, Мш бщ определялись в блоке
расчета аэродинамики п/п AER программного модуля «Динамика» и
передавались в ПМ «Привода» через общую область памяти (FE1).

В моделях был произведен также учет отказа гидросистем приво-
дов по признаку IOGS, задаваемому в условиях режима испытаний:

IOGS�0 – безотказная работа ГС;
IOGS�1 – один отказ ГС;
IOGS�2 – два отказа ГС.
По значению IOGS в моделях приводов осуществлялось измене-

ние их параметров.
Полученные в ПМ «Привода» значения углов δ1-7 отклонения

аэродинамических поверхностей управления ОК «Буран» через общую
область памяти (IN) поступали в блок расчета аэродинамических ха-
рактеристик п/п AER ПМ «Динамика». 

Рис. 8.5. Структурная схема приводов балансировочного щитка
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8.3. уравнения движения объекта

Приведенные в этом разделе уравнения представляют собой уни-
версальное описание движения объекта, пригодное для любого лета-
тельного аппарата. Эти уравнения воспроизводят пространственное
движение центра масс совместно с пространственным движением во-
круг центра масс. В уравнениях производится учет скорости вращения
Земли ΩЗ�7,292115·10-5 рад/с и ее несферичность. Земля представ-
лена сфероидом Ф.Н. Красовского (большая полуось RЗ�6378136 м,
сжатие ��1/298,25784).

Используемые системы координат:
1. Инерциальная (И) – начало координат: точка Oи расположена

в центре Земли, ось OиXи лежит в плоскости экватора и при времени
счета Т�0,0 проходит через Гринвичский меридиан. Ось OиZи на-
правлена по оси вращения Земли на Северный полюс. Ось OиYи до-
полняет до правой СК.

2. Земная (О) – связана с Землей, в момент Т�0,0 совпадает с
инерциальной СК и вращается относительно нее со скоростью ΩЗ.

3. Нормальная (g) – начало координат: точка Оg находится в
центре масс, ось ОХg касательна к местному горизонту и направлена
на север, ось OYg направлена по нормали к поверхности земного эл-
липсоида. Ось OZg дополняет СК до правой.

4. Земная расчетная (S) – начало координат: точка Оs находится
в центре Земли, ось OsYs проходит через точку Os и центр взлетно-по-
садочной полосы (ВПП). Ось OsZs лежит в плоскости меридиана и
перпендикулярна оси OsYs. Ось OsXs дополняет до правой СК (вве-
дена для удобства расчета).

5. Посадочная (П) – начало координат: точка Оп находится в
центре ВПП. Ось OпYп нормальна к поверхности Земли. Ось OпXп
совпадает с осью ВПП, перпендикулярна оси OпYп и ориентирована
под углом А к северу, ось OпZп дополняется до правой СК. 
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6. Связанная (1) – начало О1 расположено в центре масс ОК, ось
О1Х1 расположена в плоскости симметрии и направлена по направле-
нию полета, ось O1Y1 перпендикулярна оси О1Х1 и направлена вверх.
Ось О1Z1 дополняет до правой СК.

расчет начальных условий

Интегрирование уравнений объекта ведется в базовой инерци-
альной (И) СК, значит, начальные условия, заданные в файле TRTAR ,
надо пересчитать в инерциальные:

– Rи(3) – координаты радиус-вектора положения ОК;
– Vи(3) – скорость;
– S1и(3,3) – матрицу положения связанной СК относительно

инерциальной СК. 

Этот пересчет начальных условий в режиме «Подготовки счета»
(IP=1) осуществляла подпрограмма HY. Эта подпрограмма по началь-
ным координатам ОК ((впп, �впп, Авпп – географической широте, дол-
готе, курсу ВПП, Rп(3) – координатам в посадочной СК) определяет
Rи(3), Vи(3), S1и(3,3) положения ОК в инерциальной СК в следующей
последовательности. 

Производится расчет матрицы перехода Sпо(3,3) от земной (О) к
посадочной (П) системе координат:

�cosA·sin(·cos� �cosA·sin(·sin� cosA·cos(
�sinA·sin� �sinA·cos�

Sпо(3,3)� cos(·cos� cos(·sin� sin(

�sinA·sin(·cos� �sinA·sin(·sin� sinA·cos(
�cosA·sin� �cosA·cos�

где A�Авпп, ���впп, (�(впп (географическая широта).

Производится пересчет географической широты ( в геоцентри-
ческую (гц:
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(гц�(�е2/2·sin (2(),

где е2 ~2��0,0067056 – квадрат эксцентриситета эллипсоида Земли.
Производится расчет матрицы перехода Sso(3,3) от земной (О) к

земной расчетной (S) системе координат:

�sin (гц·cos� �sin(гц·sin� cos(гц
Sso(3,3)� cos(гц·cos� cos(гц·sin� sin(гц

�sin� cos� 0

Получение матрицы перехода от земной (S) к посадочной (П) СК:

Sпs(3,3)�Sпо(3,3)	[Ssо(3,3)]T.

Далее идет расчет радиус-вектора положения изделия в ИСК.
Определяется предельный радиус Земли на данной широте:

Rпред
з �Rз·(1�(е2 /2) sin2(гц)

и производится его разложение в ПСК:

Rпред
п   (1)�Rпред

з   ·Sпs(1,2); 

Rпред
п   (2)�Rпред

з    ·Sпs(2,2);

Rпред
п   (3)�Rпред

з    ·Sпs(3,2).

Производится определение компонентов полного радиус-вектора
положения ОК «Буран» в ПСК.

Rполн
п   (1)�Rпред

п   (1)�Rп(1);

Rполн
п   (2)�Rпред

п   (2)�Наэр�Rп(2);

Rполн
п   (3)�Rпред

п   (3)�Rп(3).

И наконец, производится расчет радиус-вектора положения ОК в
ИСК:

Rи(3)�[Sпо(3,3)]T·Rполн
п   (3),

так как в момент Т�0,0 земная система координат совпадает с инер-
циальной.
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Далее производится расчет матрицы Sgо(3.3) перехода от земной
к нормальной системе координат. Определяется географический ра-
диус-вектор положения объекта через положение в ИСК:

Xо�Rи(1)·(1�е2);

Yо�Rи(2)·(1�е2);

Zо�Rи(3);

rмод�√X 2
о�Y 2

о�Z 2
о

и элементы матрицы Sgo(3,3):

Sgo(2,1)�Xо /rмод;

Sgo(2,2)�Yо /rмод;

Sgo(2,3)�Zо /rмод;

Sgo(3,1)��Yо /√X 2
о�Y 2

о;

Sgo(3,2)�Xо /√X 2
о�Y 2

о;

Sgo(3,3)�0,0;

Sgo(1,1)��Sgo(2,3)·Sgo(3,2);

Sgo(1,2)�Sgo(3,1)·Sgo(2,3);

Sgo(1,3)�√X 2
о�Y 2

о /rмод.

Затем проводится расчет скорости изделия в инерциальной СК.
Для этого определяется вектор путевой скорости в нормальной СК по
начальным условиям (Vпут – путевой скорости; � – углу наклона траек-
тории; � – углу курса изделия):

Ug(1)�Vпут·cos�·cos�;

Ug(2)�Vпут·sin�;

Ug(3)��Vпут·sin�·cos�.

Производится определение вектора скорости Vи(3) в ИСК: 
Uo(3)�[Sgo(3,3)]T

	Ug(3);

Vи(1)�Uo(1)�Rи(2)·Ωз;



219

СРЕДСТВА ОТРАБОТКИ ПРОГРАММНО-АЛГОРИТМИчЕСКОГО
ОБЕСПЕчЕНИя СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИя ОК «БУРАН»

Vи(2)�Uo(2)�Rи(1)·Ωз;

Vи(3)�Uo(3), 

где Uo(3) – вектор путевой скорости в земной системе координат;
Ωз – угловая скорость вращения Земли.

В заключение определяется начальное значение матрицы ориен-
тации S1и(3,3) связанной СК относительно инерциальной СК.

По начальным углу атаки � и скольжения � определяется матрица
перехода от скоростной СК к связанной СК: 

cos�·cos� sin� �cos�·sin�
S1V (3,3)� �sin�·cos� cos� sin�·sin�

sin� 0                    cos�

Определяется матрица перехода от нормальной к скоростной СК:

cos�·cos� sin� �sin� ·cos�
sin� ·sinγ                                            cos� ·sinγ

SVg(3,3)� �cos� ·cosγ·sin� cosγ·cos� �sin� ·cosγ·sin�
sin� ·cosγ                                           cos� ·cosγ

�cos� ·sinγ·sin� �sinγ·cos� �sin� ·sinγ·sin�

Определяется матрица перехода от нормальной к cвязанной СК:

S1g(3,3)�S1V (3,3)	SVg(3,3).
И наконец, определяется матрица перехода от инерциальной к свя-

занной СК:
S1и(3,3)�S1g(3,3)	Sgo(3,3).

расчет текущих параметров движения ок

После того как в режиме «Подготовки счета» (IP=1) произведено
чтение файлов начальных условий моделирования полета и расчет
инерциальных координат объекта, признак режима работы ИПО пе-
реводится в режим циклического счета (IP=2), по которому осу-
ществляется ежетактный расчет текущих параметров движения ОК.
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Расчет текущих координат и матриц перехода осуществлялся под-
программой PRV. В этой программе производился расчет матриц пе-
рехода Sgo(3,3) от земной СК (О) к нормальной СК. Определялся
географический радиус-вектор положения rмод ОК «Буран» Xо, Yо, Zо
через положение в инерциальной СК:

Xо�[(cosΩЗ·T )Rи(1)�(sinΩЗ·T )Rи(2)]·(1�е2);

Yо�[(�sinΩЗ·T )Rи(1)�(cosΩЗ·T )Rи(2)]·(1�е2);

Zо�Rи(3);

rмод�√X 2
о�Y 2

о�Z 2
о ,   

где ΩЗ�7,292115·10-5 рад/с – угловая скорость вращения Земли;
Т – время движения.
Элементы текущей матрицы Sgo(3,3):

Sgo(2,1)�Xо /rмод;

Sgo(2,2)�Yо /rмод;

Sgo(2,3)�Zо /rмод;

Sgo(3,1)��Yо /√X 2
о�Y 2

о ;

Sgo(3,2)�Xо /√X 2
о�Y 2

о ;

Sgo(3,3)�0,0;

Sgo(1,1)��Sgo(2,3)·Sgo(3,2);

Sgo(1,2)�Sgo(3,1)·Sgo(2,3);

Sgo(1,3)�√X 2
о�Y 2

о /rмод.

Определяется вектор путевой скорости в инерциальной СК:

V пут
и  (1)�Vи(1)�ΩЗ·Rи(2);

V пут
и  (2)�Vи(2)�ΩЗ·Rи(1);

V пут
и  (3)�Vи(3);

Vпут мод�√V пут
и  (1)2�V пут

и  (2)2�V пут
и  (3)2.
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Определяется матрица перехода от инерциальной к земной СК:

cosΩЗ·T sinΩЗ·T 0 
Soи� �sinΩЗ·T cosΩЗ·T 0 

0                   0      1 

Определяется радиус-вектор положения в земной СК:

Rо(3)�Soи(3,3)	Rи(3).

Определяется матрица перехода от инерциальной к нормальной СК:

Sgи(3,3)�Sgо(3,3)	Soи(3,3).

Определяется абсолютная высота Hабс орбитального корабля над
земным эллипсоидом:

Rз
пред�Rз·(1�(е2 /2) sin2(гц);

Rмод�√Rи(1)2�Rи(2)2�Rи(3)2;

Hабс�Rмод�Rз
пред.

Далее определяются текущая географическая широта ( и долгота �:

(�arcsin(Sgо(2,3));

���arcsin(Sgо(3,1)),

так как матрица перехода от земной к нормальной СК имеет вид

�sin(·cos� �sin(·sin� cos(

Sgо(3,3)� cos(·cos� cos( ·sin� sin(

sin� cos� 0 

Определяется матрица перехода от инерциальной к посадочной СК:

Sпи(3,3)�Sпо(3,3)	Soи(3,3).

При этом используются матрица Sпо(3,3) и вектор Rп
пред(3), посто-

янные и определенные ранее по (впп, �впп, Авпп.
И наконец, определяются текущие параметры положения Rп(3) и

скорости Vп(3) орбитального корабля в посадочной СК:
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Rп(3)�Sпи(3,3)	Rи(3)�Rп
пред(3);

Vп(3)�Sпи(3,3)	V пут
и  (3).

расчет движения центра масс

Расчет движения центра масс ОК «Буран» осуществлялся под-
программой YD в инерциальной СК по уравнениям:

V·и(3)�g к
и(3)�g з

и(3); (8.1)

R·и(3)�Vи(3),

где  Rи(3), Vи(3) – векторы положения и абсолютной скорости объекта; 

g к
и(3) – вектор кажущегося ускорения;

g з
и(3) – вектор гравитационного ускорения Земли.

Вектор кажущегося ускорения определяется как результат дей-
ствия аэродинамических сил Fаэр и сил, действующих на участке про-
бега по ВПП Fпробег в связанной СК 

g к
1(3)� (Fаэр1(3)�Fпробег1(3))·gо/mтек

и переводится в инерциальную СК:

g к
и(3)� [S1и(3,3)]T

	g к
1(3), 

где m – текущая масса ОК.

Вектор гравитационного ускорения Земли g з
и(3) в инерциальной

системе координат определялся подпрограммой RGRAV. Интегрирова-
ние уравнений сил (8.1) в п/п YD производится методом Эйлера с
шагом hсил:

Rи i+1(3)�Rи i(3)�Vи i(3)·hсил;

Vи i+1(3)�Vи i(3)�(g к
и(3)�g з

и(3))·hсил.

Гравитационное ускорение определяется п/п RGRAV согласно мо-
дели гравитационного поля нормальной Земли:

g з
и(1)�(�bо·Rи(1)/R3��gr·Rи(1)/R);
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g з
и(2)�(�bо·Rи(2)/R3��gr·Rи(2)/R);

g з
и(3)�(�bо·Rи(3)/R3�(�gr·Rи(3)/R)��gо),

где  �gr��1,5·b2·(5q2�1)/R4�1,875·b4·(21q4�14q2�1)/R6;

�gо��3·b2·q/R4�2.5·b4·(7q3�3q)/R6;

R�√Rи(1)2�Rи(2)2�Rи(3)2;

q�Rи(3)/R;

bо�3,9860044·1014 [м3/с2];

b2�0,175565·1026 [м5/с2];

b4�1,547·1036 [м7/с2].

расчет движения вокруг центра масс

Расчет движения ОК «Буран» вокруг центра масс производился
той же подпрограммой YD в cвязанной СК относительно инерциаль-
ной СК.

Реализовались уравнения, позволяющие моделировать простран-
ственное движение вокруг центра масс для любого углового положе-
ния ОК.

В матричной форме уравнения движения вокруг центра масс в
связанной системе координат имеют вид

'· (3)�j -1·(M�(3)�'(3)	(j ·'(3))), (8.2)

где '(3) – вектор абсолютной угловой скорости изделия в ССК;

jxx �jxy �jxz
j� �jxy jyy �jyz    – тензор инерции изделия;

�jxz �jyz jzz

M�(3) – вектор суммарного действующего момента.

Суммарный действующий момент M�(3) в связанной СК состоит
из аэродинамического момента Маэр1(3) и момента Мпробег1(3), соз-
даваемого на пробеге по ВПП:



224
РАЗДЕЛ 8

M�(3)�Маэр1(3)�Мпробег1(3).

Интегрирование уравнений движения (8.2) производится методом
Эйлера с шагом hмом:

'i+1(3)�'i(3)�'· i(3)·hмом.

Для описания кинематики движения вокруг центра масс исполь-
зовалось уравнение Пуассона, матричная форма которого имеет вид

·S1и(3,3)�Ω(3,3)	S1и(3,3),

где S1и(3,3) – матрица перехода от инерциальной СК к связанной СК;

0      'z �'y
Ω(3,3)� �'z 0     'x    – кососимметрическая матрица.

'y �'x 0

расчет воздушно-скоростных параметров

Расчет воздушно-скоростных параметров движения объекта про-
изводился подпрограммами:

п/п ATM расчета параметров атмосферы Земли;
п/п BET расчета ветровых возмущений;
п/п BCP расчета воздушно-скоростных параметров.

Подпрограмма ATM, используя подпрограмму STAM, рассчитывала
параметры атмосферы для текущей высоты Hабс:

ТH [K°] – температуру;

#H�#H гост/gH [кг·с2/м4 ] – плотность;

PH�R·#H ·ТH [кг/м2] – статическое давление;

aзв�20.0468√
4
ТH [м/с] – скорость звука;

Hбар�R·T0 /g0 ·lg(P0 /PH) [м] – барометрическую высоту;

Pполн�PH�#H ·Vв
2 /2 [кг/м2] – полное давление,

где R�287,053 [м2/(град·с2)] – газовая постоянная. 
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Подпрограмма STAM рассчитывала параметры стандартной атмо-
сферы по ГОСТ 4401-81.

Подпрограмма BET производила расчет ветровых возмущений.
Данные для ветровых возмущений задавались в файле начальных
условий TRTAR.

Тип ветровых возмущений задается признаком включения ветра
LBET (0 – ветра нет, 1 – горизонтальный ветер, 2 – порыв, 3 – гори-
зонтальный ветер и порыв). Горизонтальный ветер задается в нор-
мальной СК, связанной с западной розой ветров.

Ветровые порывы трапециевидной формы задаются в связанной
СК. Возможно задание вертикального, горизонтального и косого по-
рыва. В конце подпрограммы BET производился пересчет ветровых
возмущений в инерциальную СК через матрицы Sgи(3,3), S1и(3,3),
определенные в п/п PRV.

Подпрограмма BCP производила расчет воздушно-скоростных па-
раметров полета. Определялась Vви(3) – воздушная скорость в инер-
циальной СК по V пут

и (3) – путевой скорости и Wи(3) – скорости
ветровых возмущений, определенных в инерциальной СК через тре-
угольник скоростей:

Vви(3)�V пут
и  (3)�Wи(3).

Далее воздушная скорость пересчитывалась в связанную СК:

Vв1(3)�S1и(3,3)	Vви(3).

По компонентам воздушной скорости в связанной СК определя-
лись следующие воздушные параметры:

Vв мод� √Vв1(1)2�Vв1(2)2�Vв1(3)2 – воздушная скорость;

q�#H ·V 2
в мод/2 [кг/м2] – скоростной напор;

M�Vв мод /aзв – число Маха;

���arcsin(Vв1(2)/√Vв1(1)2�Vв1(2)2) – угол атаки;

��arcsin(Vв1(3)/Vв мод) – угол скольжения.
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В конце расчета текущих параметров движения ОК вызывалась
п/п BB формирования ряда выходных параметров, необходимых для
ПМ «ММВВ» и оценки движения изделия. Производился расчет ком-
понент путевой скорости в связанной системе координат:

V пут
1 (3)�S1и(3,3)	V пут

и (3).

Производился расчет вертикальной скорости H·
абс орбитального

корабля в нормальной СК.
Для этого считается матрица перехода от нормальной к связанной

системе координат:

S1g(3,3)�S1и(3,3)	[Sgи(3,3)]T,

по которой и определяется вектор путевой скорости в нормальной СК:

V пут
g (3)� [S1g(3,3)]T

	V пут
1 (3).

Вторая компонента этого вектора и есть искомый параметр H·
абс:

H·
абс �V пут

g (2). 

В подпрограмме ВВ производился также расчет углов крена �1,
рыскания �1 и тангажа "1 в связанной СК. Углы �1, �1, "1 рассчиты-
вались по соотношениям:

"1�arcsin(S1g(1,2));

�1�Аrctg(�S1g(1,3)/cos"1; S1g(1,1)/cos"1);

�1�arccos(�S1g(3,2)/cos"1)

из элементов матрицы

cos�·cos" sin" �sin�·cos"

S1g(3,3)� sin�·sin��cos�·sin"·cos�    cos"·cos� cos�·sin��sin�·sin"·cos�

sin�·cos��cos�·sin"·sin�    �cos"·sin�     cos�·cos��sin�·sin"·sin�

В конце п/п ВВ рассчитывались перегрузки в связанной СК:

nx,y,z� (Fаэр1(3)�Fпробег1 (3))/mтек .
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8.4. программный комплекс «статистика»

Программный комплекс «Статистика» (ПКС), созданный в МОКБ
«Марс», предназначался для проведения статистических испытаний
СУ ОК «Буран» на участке посадки при движении с высоты Н =20 км
до останова на ВПП с бортовыми программами ПО СУДН(П), функ-
ционирующими в среде эмулятора бортового вычислителя Ш-340.

Целью моделирования на ПКС были:
подтверждение правильности функционирования ПО СУДН(П)•

на множестве траекторий (до 200 реализаций) в замкнутом контуре в
условиях, приближенных к реальному полету;

получение статистических оценок точностных характеристик•
движения ОК при работе с реальным ПО СУДН(П) в среде эмулятора
Ш-340.

состав пк «статистика»

ПК «Статистика» был реализован на ЭВМ ЕС-1061 и эмуляторе
бортового вычислителя Ш-340. 

Функциональная схема программного обеспечения ПКС приве-
дена на рис. 8.6. ПКС содержит следующие основные компоненты:

ИПО, дополненное статистическими моделями объекта, ин-•
формационных систем;

эмулятор Ш-340 (среда бортового вычислителя и средства его•
поддержки);

ПО СУДН(П) – бортовые программы навигации и управления;•
блок регистрации и накопления результатов статистических ис-•

пытаний;
ПСО – программа статистической обработки.•

имитационное программное обеспечение пкс

В основу было положено ИПО, разработанное для СММ и дора-
ботанное новыми программами и моделями:



228
РАЗДЕЛ 8

Ри
с.

 8
.6

. Ф
ун

кц
ио

на
ль

на
я

сх
ем

а 
П

О
 П

К
 «

Ст
ат

ис
ти

ка
»



229

СРЕДСТВА ОТРАБОТКИ ПРОГРАММНО-АЛГОРИТМИчЕСКОГО
ОБЕСПЕчЕНИя СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИя ОК «БУРАН»

блоком «Игра», осуществляющим розыгрыш случайных вели-•
чин для всех подсистем;

блоком «Начальных условий» в соответствии с согласованной•
с НПО АП зоной приведения на высоте Н=20 км;

блоком «Расчета балансировки», производящим расчет пара-•
метров ОК на момент начала участка посадки;

статистической моделью параметров атмосферы;•
статистической моделью ветровых возмущений (случайным•

горизонтальным ветром, турбулентностью).
Разработанные модели радиотехнических систем посадки (РТС)

были дополнены моделями случайных ошибок РДС, РВБ, РМС, РВМ.
Модель ИНС дополнена моделями ошибок по скорости и ориен-

тации платформы.
Модель СВСП доработана МПКБ «Восход» моделями случайных

ошибок функционального тракта. 

Эмулятор Ш-340

Эмулятор Ш-340, разработанный в МОКБ «Марс», реализовывал
операционную среду бортового вычислителя (более 70 команд). Эму-
лятор Ш-340 отлаживался путем сравнения траекторий, полученных
на стенде полунатурного моделирования ЦКО «Аксон». Различие в ра-
боте эмулятора и БЦВК составляло не более 3% по времени и выпол-
нению команд.

блок регистрации и накопления результатов испытаний

Этот блок проводил регистрацию ряда параметров движения из-
делия на характерных срезах траектории, их накопление и запись на
жесткий диск в файл РКС 200. Кроме этого, блок осуществлял авто-
матический анализ успешности посадки по контролю параметров на
траектории по эксплуатационным ограничениям и на выполнение тре-
бований ТЗ на систему управления.

По результатам неуспешности посадки производится фиксация
соответствующей информации на жестком диске в файле BEDA.
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программа статистической обработки

Программа статистической обработки (ПСО) была выполнена как
подсистема вторичной обработки накопленных результатов статисти-
ческих испытаний, полученных в результате работы ПКС и храня-
щихся на жестком диске. ПСО обрабатывала накопленные траектории
статистических испытаний и выдавала протокол по результатам ста-
тистической обработки.

Таким образом, разработанный ПК «Статистика» позволял:
осуществлять счет серии траекторий в автоматическом пакет-•

ном режиме при статистическом задании условий полета;
реализовать повторяемость любой случайной реализации тра-•

ектории;
регистрировать в протоколе ряд параметров режима испыта-•

ния и их накопление на магнитном диске;
осуществлять автоматический анализ успешности посадки.•

Разработанный программный комплекс «Статистика» был эффек-
тивным инструментом отработки бортовых программ ПО СУДН(П) 
в замкнутом контуре на большом объеме траекторий, приближенных
к условиям реального полета.

Статистические испытания большой выборки органично допол-
няли предельные режимы испытаний ПО СУДН(П) на СММ и стенде
ЦКО «Аксон», что значительно повышало уровень и надежность от-
работки СУ ОК «Буран». 

8.5. стенд полунатурного моделирования –
цифровой комплекс отработки «аксон»

Бортовые программы в процессе своей отработки проходят ста-
дии статических и динамических испытаний. Составной частью ис-
пытаний бортовых программ ПО СУДН(П) МОКБ «Марс» являлись
статические (в разомкнутом контуре) и динамические испытания (в
замкнутом контуре) на цифровом комплексе отработки «Аксон». 

При этом на стенде ЦКО «Аксон»: 
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в первом случае бортовым программам обеспечивался таблич-•
ный подыгрыш информации;

во втором подыгрыш информации осуществлялся с математи-•
ческих моделей динамики движения изделия и математических моде-
лей информационных средств, реализованных в универсальной ЭВМ.

Целью проведения статических испытаний бортовых программ в
разомкнутом контуре являлись:

проверка функционирования бортовых программ на предель-•
ных режимах;

снятие статических характеристик;•
снятие амплитудно-фазовых частотных характеристик.•

Целью динамических испытаний бортовых программ в замкну-
том контуре являлись:

проверка правильности функционирования бортовых про-•
грамм в условиях, приближенных к условиям реального полета, по-
средством математического моделирования;

выборочная проверка динамических и точностных характери-•
стик движения изделия на соответствие требованиям ТЗ при испыта-
ниях с реальными бортовыми программами.

ЦКО «Аксон» предназначался для проведения испытаний в зам-
кнутом контуре бортового программного обеспечения системы управ-
ления движением и навигации на участке спуска и посадки.

Блок-схема комплекса моделирования ПАО СУДН(П), включаю-
щая в себя ЦКО «Аксон», представлена на рис. 8.7.

Комплекс моделирования ПАО СУДН(П) состоял из 4-х основных
компонентов:

1) подсистема подготовки данных для моделирования;
2) подсистема диспетчеризации вычислительного процесса ЦКО

«Аксон»;
3) подсистема математического имитационного обеспечения;
4) подсистема сбора, обработки и анализа результатов.
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В состав ЦКО «Аксон» входили:
1. Комплекс аппаратных средств:

универсальная ЭВМ ЕС-1061 с производительностью 2 млн•
операций, объемом ОЗУ 8192 кБайт, с комплектом периферийного
оборудования;

контрольно-испытательный комплекс (КИК), позволяющий•
управлять процессом работы БЦВМ через пульты прямого доступа;

согласующее устройство для согласования сигналов селектор-•
ного канала ЕС-1061 и передачи его на входы контрольно-испыта-
тельного комплекса;

комплекс графических дисплеев ЕС-7920;•
комплекс накопителей на жестких магнитных дисках;•
бортовая цифровая вычислительная машина (БЦВМ) БИ-4 с•

центральным процессором, работающим на частоте 4 мГц, ОЗУ
128 Кбайт и ПЗУ 16 Кбайт (разработки НПО АП).

2. Комплекс программных средств:
подсистема подготовки исходных данных для моделирования;•
подсистема диспетчеризации вычислительного процесса;•
системы обмена с БЦВМ;•
блок выбора режима моделирования;•
подсистема имитационного программного обеспечения;•
блоки программ и данных для БЦВМ;•
подсистема сбора, обработки и анализа результатов.•

Комплекс программного обеспечения ЦКО «Аксон» работал под
управлением супервизора реального времени RTS в рамках опера-
ционной системы MVT 6.1.

Взаимодействие ЕС-1061 с БЦВМ в процессе работы стенда
«Аксон» осуществлялось с помощью сигналов внешних прерываний
под управлением технологических программ PROLOG и EPILOG (раз-
работки МОКБ «Марс»), расположенных в БЦВМ.
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В начале моделирования производилась загрузка бортовых про-
грамм в ОЗУ БЦВМ из банка бортовых программ, расположенного в
ЕС-1061. Затем имитационное программное обеспечение, располо-
женное в ЕС-1061, готовило вектор состояния ОБЪЕКТА для первого
такта работы БЦВМ, и ЕС-1061 переходила в режим ожидания. После
этого запускалась БЦВМ. При поступлении на синхронизирующий
вход БЦВМ синхроимпульса происходил пуск с начального адреса
(ПНА) с периодом следования Тц = 0,032768 c. От программно-вре-
менного устройства инициировалось выполнение технологической
программы PROLOG. Эта программа запрещала прерывание программ
БЦВМ по сигналу ПНА, что позволяло осуществлять их отработку в
псевдореальном времени. Такая возможность, осуществленная на
стенде ЦКО «Аксон», позволяла реализовать достаточно подробное
имитационное математическое обеспечение в ЕС-1061 без жесткого
ограничения на время его выполнения.

Отработав, технологическая программа PROLOG выдавала им-
пульс SIGP, по которому осуществлялся обмен между ОЗУ БЦВМ и
ОЗУ ЕС-1061. В массив обмена входила информация с текущего такта
ЕС-1061 и результаты работы БЦВМ по информации с предыдущего
такта. По окончании цикла обмена запускался процессор БЦВМ, и
шло выполнение бортовых программ. По окончании работы БЦВМ
управление передавалось технологической программе EPILOG, кото-
рая разрешала прерывание программ БЦВМ по сигналу ПНА и пере-
водила процессор БЦВМ в состояние ожидания. ЕС-1061 по
окончании цикла обмена переходила на счет нового вектора состоя-
ния, а по окончании счета – в режим ожидания. Такой процесс работы
на стенде ЦКО «Аксон» повторялся каждый такт работы ЦКО до
числа тактов, заданного при моделировании. В заключение БЦВМ пе-
реходила в состояние останова, а ЕС-1061 передавала управление си-
стеме обработки результатов моделирования. Циклограмма работы 
ЕС-1061 и БЦВМ приведена на рис. 8.8.



235

СРЕДСТВА ОТРАБОТКИ ПРОГРАММНО-АЛГОРИТМИчЕСКОГО
ОБЕСПЕчЕНИя СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИя ОК «БУРАН»

Ри
с.

 8
.8

. Ц
ик

ло
гр

ам
ма

 р
аб

от
ы

 E
C

-1
06

1 
и 

БИ
-4



236
РАЗДЕЛ 8

Для решения задач статических и динамических испытаний бор-
товых программ в разомкнутом и замкнутом контурах на стенде
«Аксон» использовалось прикладное программное обеспечение двух-
машинного комплекса ЕС-1061 и БЦВМ. Программные средства
стенда «Аксон» обеспечивали диалоговый режим задания условий
проведения испытаний бортовых программ (число тактов моделиро-
вания, номер режима испытания и возмущений и т.п.).

Система диспетчеризации осуществляла межмашинное взаимо-
действие ЕС-1061 – БЦВМ, управление подзадачами в каждой вы-
числительной машине, режим диалога с оператором в процессе
испытаний.

Система обмена данными осуществляла взаимодействие БЦВМ
и ЕС-1061 в соответствии с циклограммой работы стенда, накопление
данных в течение испытаний для последующей обработки.

Система регистрации и обработки данных производила регистра-
цию данных в процессе испытаний и их преобразование с выводом на
алфавитно-цифровое печатающее устройство (АЦПУ) по завершении
испытаний.

Система имитации информационных условий осуществляла мо-
делирование динамики движения изделия с формированием вектора
состояния в форматах, необходимых для работы БЦВМ. Взаимодей-
ствие перечисленных программных средств осуществлялось голов-
ным диспетчером стенда ЦКО «Аксон».

Программное обеспечение стенда ЦКО «Аксон» было разрабо-
тано на языках высокого уровня PL/1, Fortran, а критичные по времени
исполнения участки – на языке Assembler.
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9. методология подтверждения выполнения 
требованиЙ технического Задания по вероятности

успеШноЙ посадки по критерию точности

9.1. постановка задачи

Проектирование системы управления ОК «Буран» осуществля-
лось на основе требований к безопасности полета на всех участках
траектории от выведения до посадки.

Безопасность полета ОК в режиме автоматического управления
определялась двумя факторами:

– надежностью работы аппаратуры,
– точностью управления.
В частности, для этапа посадки в ТЗ было сформулировано спе-

циальное требование к вероятности успешной (безопасной) посадки
по критерию точности управления, а именно – вероятность успешной
посадки по критерию точности должна быть не ниже 0,9995 при до-
верительной вероятности оценки не ниже 0,95.

Оценить очень малую вероятность риска 5·10-4 непосредственно
в летных испытаниях практически невозможно.

Поэтому для подтверждения показателей безопасности полета ОК
на посадке был выбран расчетно-аналитический метод (статистическое
моделирование) с использованием материалов летных испытаний для
проверки достоверности математической модели автоматической по-
садки.

В качестве критерия точности управления принималось соответ-
ствие вектора кинематических параметров в точке касания допусти-
мому значению. Контролю подвергались параметры, непосредственно
связанные с безопасностью приземления: углы курса (�), крена (�),
тангажа (*), проекции скорости Vy, Vx, Vz, координаты X, Z в точке
приземления в посадочной системе координат, перегрузка ny.

Посадка считается успешной по точности, если все параметры в
точке приземления лежат в допустимых пределах. Допустимые пре-
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делы изменения параметров в точке приземления определяются усло-
виями безопасности: например, координата Z (боковое отклонение от
оси взлетно-посадочной полосы) не должна превышать половины ши-
рины полосы, угол крена не должен превышать значений, при кото-
рых возможно касание крылом поверхности ВПП, вертикальная
скорость не должна быть больше той, при которой ударная перегрузка
при приземлении может привести к поломке шасси, координата X
ограничена величиной, гарантирующей останов после пробега в пре-
делах ВПП и т.д. 

Рассеивание вектора параметров в точке приземления при прове-
дении статистического моделирования обусловлено вариацией слу-
чайных погрешностей информационных систем, параметров объекта,
возмущений. 

9.2. оценка соответствия характеристик 
управления заданному уровню безопасности 

методом статистического моделирования

Задача заключается в получении подтверждения соответствия
уровня риска на посадке (нарушения условий безопасности) задан-
ному допустимому значению q�q0, где q0�5·10-4 с заданной довери-
тельной вероятностью Рдов�0,95; q – вероятность нарушения
условий безопасности по критерию точности.

При проведении статистического моделирования применим метод
последовательного анализа, позволяющий получить выигрыш в числе
наблюдений (испытаний), необходимых для принятия решения [7].

Будем называть гипотезу q�q0 основной.
Введем в рассмотрение конкурирующую гипотезу q�q1, причем

q1�q0 (например, q1�10-3).
При принятии или отклонении гипотезы q�q0 возможны ошибки:
q�q0, гипотеза отклоняется, хотя она верна;
q�q0, гипотеза принимается, хотя она неверна.
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Будем считать указанные ошибки допустимыми, если их веро-
ятности � и � будут достаточно малы.

Примем ����1�Рдов�0,05.
Запишем формулы для расчета числа m ненормативных исходов,

полученных при n испытаниях [7]:

(9.1)

(9.2)

где  n – число испытаний;
m – число ненормативных исходов, полученных при n испытаниях

(число посадок с нарушением условий безопасности).
Правую часть неравенства (9.2) будем называть приемочным чис-

лом, а правую часть неравенства (9.1) – браковочным числом.
На каждом этапе вычисляем приемочное и браковочное числа.
Как только в первый раз выполняется неравенство (9.1) или нера-

венство (9.2), испытания прекращаются.
При реализации неравенства (9.2) гипотеза q�q0 принимается,

при реализации неравенства (9.1) принимается гипотеза q�q1, т.е. от-
клоняется основная гипотеза.

На рис. 9.1 приведен график проведения контроля испытаний.
На плоскости координат m, n линиями L1 и L2 по уравнениям (9.1)

и (9.2) построены границы принятия решений:
– область выше линии L1 – гипотеза отклоняется;
– область ниже линии L2 – гипотеза q�q0 принимается.
Пространство между линиями L1 и L2 соответствует зоне неопре-

деленности, когда наблюдения следует продолжить. 

;

,
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Из графика видно, что минимальное число испытаний nmin, до-
статочное для принятия гипотезы q�q0, соответствует числу n при 
m�0 (~ 6000). 

При этом риски забраковать хорошую систему или принять пло-
хую систему не будут превосходить допустимые значения � и � соот-
ветственно.

Метод последовательного анализа при q�q0, т.е. когда веро-
ятность «отказа» системы близка к допустимой, приводит к сравни-
тельно большим объемам потребных испытаний, так как траектория,
отражающая ход проведения статистического моделирования, может
долго находиться в зоне неопределенности принятия решения. С
целью сокращения объема моделирования число испытаний следует
ограничить.

Для этого необходимо проанализировать причины возникновения
аварийных ситуаций и ввести ограничения на использование системы
управления, исключающие появление таких ситуаций (например, на-
ложить ограничения на величины возмущений – направление, ско-
рость и силу порывов ветра на аэродроме посадки). При введении
указанных ограничений имеем m�0, n�nmin.

Рис. 9.1. Графический метод проведения контроля
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9.3. обоснование достоверности
математической модели режима автоматической посадки

по экспериментальным данным

Для проведения статистического моделирования исходную матема-
тическую модель, составленную на основе расчетных данных и резуль-
татов аэродинамических продувок, следует подтвердить материалами
летных испытаний и при необходимости ее скорректировать.

Соответствие математической модели реальному объекту может
быть установлено методами математической статистики, которые дают
заключение о том, что две независимые выборки объемом n1 и n2
взяты из одной и той же нормально распределенной общей совокуп-
ности.

Статистическое соответствие можно оценивать по численным ха-
рактеристикам ошибок управления – математическому ожиданию и
дисперсии, полученным соответственно для 2-х выборок: nм – вы-
борка по материалам математического моделирования и nли – выборка
по материалам летных испытаний.

Для проверки гипотезы, что две независимые частичные сово-
купности объемом nм и nли взяты из одной и той же нормально рас-
пределенной общей совокупности, применяется статистика t [21]. Она
позволяет установить статистическую эквивалентность по математи-
ческому ожиданию. 

Статистика t характеризует допустимый уровень различия оценок
mм и mли математического ожидания m с заданной доверительной ве-
роятностью.

Величина t вычисляется по формуле [21]

(9.3)

где ;

,
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S1
1, S2

2 – оценки дисперсии ошибок управления по результатам
летных испытаний и моделирования. Допустимое значение t при раз-
ных уровнях значимости (1�Рдов) и данном числе степеней свободы
*�nли�nм�2 приведено в [21, табл. XVII].

число испытаний nм исчисляется многими сотнями (300
400),
поэтому можно принять nм�����, тогда получим для формулы (9.3)
следующее выражение:

(9.4)

Пользуясь данными табл. XVII для значений t при уровне значи-
мости 0,05 и бесконечном числе степеней свободы, построим график

График, приведенный на рис. 9.2, показывает допустимые значе-

ния , полученные на основе данных экспериментальных

статистик, для подтверждения статистической эквивалентности мате-
матической модели и реального объекта по математическому ожида-
нию с доверительной вероятностью 0,95 в функции числа летных экс-
периментов.

Рис. 9.2. Условие статистической эквивалентности 
по математическому ожиданию

.

.
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Для оценки статистической эквивалентности двух совокупностей
по дисперсии применяется критерий F Фишера.

При образовании статистики 

F�S1
1/S2

2 берется S1
1
�S2

2.

Таким образом, табличное значение F больше 1. Поэтому при при-
менении таблиц XVII–XXI из [21] надо за S1 брать большую из 2-х
оценок дисперсии.

В указанных таблицах приведены допустимые значения диспер-
сионного отношения F для разных уровней значимости (1�Рдов) и
*1�nли�1, *2�nм�1.

Можно считать подтвержденной гипотезу о том, что частичные
совокупности взяты из нормальных общих совокупностей с одинако-
вой дисперсией, если наблюдаемое дисперсионное отношение будет
меньше допустимого, взятого из таблицы.

На рис. 9.3 приведен график Fдоп�f (nли) для Рдов�0,95 и
nм�����.

Рис. 9.3. Условие статистической эквивалентности по дисперсии
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9.4. обоснование объема летных испытаний

В предыдущем разделе были рассмотрены вопросы подтвержде-
ния достоверности математической модели автоматической посадки
с помощью материалов летных испытаний.

Получаемые в результате летных испытаний оценки дисперсии и
математического ожидания ошибок управления будут тем точнее, чем
больше будет объем экспериментальных статистик.

Однако исходя из практической возможности, ясно, что объемы
летных экспериментов, сравнимые с объемами математического мо-
делирования, получить нельзя ввиду хотя бы экономических сообра-
жений.

Поэтому возникает задача найти компромиссное решение на ос-
нове оценки эффекта прироста точности оценок от увеличения объема
летных испытаний.

Так как для оценки дисперсии требуется больший объем экспе-
риментов, чем для оценки математического ожидания, то будем далее
рассматривать вопрос достоверности значений статистического сред-
него квадратического отклонения S1. Для этого образуем случайную
величину U�S1/$, где S1– статистическое (экспериментальное) сред-
нее квадратическое отклонение (СКО) из летных испытаний, $ – ис-
тинное СКО. Допустим, оно нам известно.

Дифференциальный закон распределения случайной величины U
обозначим через fU (U). Он известен и приведен в [18]: 

где � – гамма-функция;
n – число экспериментов (nли).

, для U�0;

для U�0,
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Используя дифференциальный закон распределения fU(U), оце-
ним достоверность значений статистического среднего квадратиче-
ского отклонения S1.

Определим, с какой вероятностью истинное значение СКО будет
находиться в заданной области, расположенной симметрично относи-
тельно S1.

С этой целью найдем вероятность того, что величина —, обрат-
ная случайной величине U, не будет отклоняться от единицы более
чем на �e (e�1), т.е. 

P�P[1�e�—�1�e]
или 

P�P[——�U�——]�8fU (U)dU.

Учитывая, что U�S1/$, получаем: P�P[1�e�—�1�e].
Поэтому

P�P[(1�e)S1�$�(1�e)S1]�8fU (U)dU. (9.5)

Соотношение (9.5) дает возможность по заданной величине e и
заданному числу экспериментов nли, из которых определяется ве-
личина S1, определить доверительную вероятность Р для $ – веро-
ятность того, что истинное значение $ будет лежать в области 2eS1,
симметричной относительно S1.

Наоборот, задавшись доверительной вероятностью Р, можно при
заданном числе экспериментов nли определить значение e и довери-
тельный интервал $ – 2eS1, т.е. область, расположенную симметрично
относительно S1, в которой с заданной вероятностью Pдов будет нахо-
диться истинное значение $.

В [18] приведена таблица 4.2 (стр. 376), пользуясь которой можно
определить все вышесказанное.

1
U

1
U

1
1�e

1
1�e 1

——
1�e

1
——
1�e

$
S1

1
——
1�e

1
——
1�e
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Исходя из постановки задачи, выясним, как при заданной дове-
рительной вероятности связаны рост объема испытаний с ростом 
точности оценки $. Для этого, пользуясь табл. 4.2 [18], построим за-
висимость nли�f (—) для доверительной вероятности 0,95.

Как видно из рис. 9.4, при —���1 потребное число испытаний на-
чинает интенсивно расти. Последнее разумное число летных испыта-
ний находится в пределах nли�60
80, после чего рост nли не
оправдывается эффектом повышения точности оценки.

По этой причине при организации летных испытаний по про-
грамме ОК «Буран» для летающей лаборатории ТУ-154, оснащенной
системой изменения характеристик устойчивости и управляемости
для получения подобия характеристикам ОК «Буран» на посадке, была
определена программа летных испытаний в объеме 60 полетов. Ре-
зультаты летных испытаний, проведенных на летающей лаборатории
ТУ-154 с последующей обработкой полученной статистики, подтвер-

Рис. 9.4. Зависимость необходимого числа летных испытаний 
от точности получения оценки СКО

S1
$

S1
$

S1
$
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дили статистическое соответствие численных характеристик ошибок
управления – математического ожидания и дисперсии – математиче-
ской модели реальному объекту. Это позволило доказать, что уровень
безопасности посадки ОК «Буран» по критерию точности соответ-
ствует заданному, что в конечном итоге предопределило успешность
полета и посадки ОК «Буран» в автоматическом режиме управления.

9.5. выводы

Методология подтверждения выполнения требований ТЗ по ве-
роятности успешной посадки по критерию точности может быть сфор-
мулирована следующим образом:

1. Проводится статистическое моделирование автоматической
посадки в объеме 300
400 реализаций, определяются оценки мате-
матического ожидания и дисперсии ошибок управления.

2. Проводятся летные испытания в объеме ~ 60 автоматических
посадок на летающей лаборатории (ЛЛ) в области подобия ОК и ЛЛ.
Определяются оценки математического ожидания и дисперсии оши-
бок управления по результатам летных испытаний.

3. Проводится анализ статистической эквивалентности по мате-
матическому ожиданию и дисперсии характеристик математической
модели и характеристик объекта. Подтверждается достоверность ма-
тематической модели автоматической посадки. При необходимости
осуществляются коррекции математической модели.

4. Выполняется полномасштабное статистическое моделирова-
ние для подтверждения требуемой вероятности успешной посадки по
критерию точности Р�0,9995 с требуемой доверительной веро-
ятностью Рдов�0,95 с использованием математической модели этого
режима, характеристики которой подобны характеристикам реального
объекта.

Минимальный объем, достаточный для подтверждения заданной
вероятности, составляет ~ 6000 реализаций при условии 100% их ус-
пешности.
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10. Экспериментальная отработка системы управления
движением и навигации на участке посадки

10.1. отработка программно-алгоритмического 
обеспечения на стендах головных предприятий 

Этапность и полнота проверок функциональной работы про-
граммно-алгоритмического обеспечения (ПАО) системы управления
движением и навигации на участке посадки (СУДН(П)) в рамках ком-
плексной отработки СУ ОК «Буран» на стендах головных предприя-
тий определялась составом штатного программного обеспечения,
задействованного на стендах, и наличием реальной аппаратуры и обо-
рудования. 

комплексный стенд (кс) нпо ап

КС обеспечивал комплексную статическую отработку аппаратно-
программного взаимодействия БЦВК с информационными датчиками
и исполнительными органами СУ, в том числе взаимодействие ПАО
СУДН(П) с подсистемами посадки (РДС, РМС, РВБ, РВМ, СВСП) в
режимах предстартовой подготовки, орбитального (перед началом
спуска) контроля и полета.

На стенде проводились следующие испытания ПАО:
взаимодействие с общим диспетчером;•
взаимодействие с директивной исполнительной логикой (ДИЛ);•
взаимодействие с ПО телеметрической информации.•

автоматизированный цифровой комплекс (ацк) нпо ап

АЦК обеспечивал испытания ПАО СУ в режиме полунатурного
моделирования (штатный БЦВК, математические модели информа-
ционных датчиков и исполнительных органов) в замкнутом динами-
ческом контуре на траекториях спуска и посадки ОК; в части ПАО
СУДН(П): по навигации начиная с Н=100 км, по управлению и угло-
вой стабилизации – начиная с Н=20 км, включая точку передачи
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управления, по участкам предпосадочного маневрирования, захода на
посадку, посадки и пробега по ВПП до останова.

полноразмерный стенд оборудования (прсо) нпо «молния»

ПРСО обеспечивал комплексную проверку ПО СУДН(П) в составе
СУ с реальными рулевыми системами и фрагментами реального борто-
вого оборудования в режимах автоматического и ручного управления. 

На данном стенде проводились проверки:
взаимодействия с системой отображения информации и орга-•

нами ручного управления аэродинамическими поверхностями с ре-
альными рулевыми системами;

обработки информации от радиотехнических систем посадки и•
СВСП;

комплексной обработки информации (формирование выходной•
навигационной информации);

формирования воздушно-скоростных параметров;•
формирования признаков достоверности информации;•
управления движением на участке «ПМ–ЗП–Пробег», включая•

этап передачи управления на H = 20 км;
обеспечения устойчивости движения ОК на участках ПМ, ЗП,•

«Пробег»;
ограничения скорости изменения управляющих сигналов на•

рулевые системы;
фиксации первого отказа РДС, РВБ, РВМ, РМС, ДУС, ГС, РС;•
фиксации второго отказа и обеспечения работоспособности в•

трактах управления при отказах ГС, РС, РДС. 

стенд-макет электроаналога орбитального корабля –
комплексный стенд (ок-кс) нпо «Энергия»
Стенд ОК-КС был оснащен штатным комплектом бортовых си-

стем и оборудования и являлся электрически действующим аналогом
ОК «Буран». На стенде ОК-КС производились: 
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проверка работоспособности и взаимодействия бортовых систем;•
отработка ПМО управления бортовыми системами (взаимо-•

действие с общим диспетчером, взаимодействие с ДИЛ, взаимодей-
ствие с ПО телеметрической информации);

проверка радиочастотной и электромагнитной совместимости•
и помехозащищенности бортовых систем;

проверка полярности исполнительных органов. •

Стенд ОК-КС сопровождал подготовку и полет орбитального ко-
рабля «Буран» 15 ноября 1988 года. 

комплексный моделирующий стенд (кмс) нпо «Энергия»

КМС представлял собой творческое развитие и взаимосочетание
таких стендов, как АЦК и ОК-КС и предназначался для моделирова-
ния полета ОК от старта до приземления и пробега по ВПП с макси-
мальным использованием не только математических моделей, но и
штатной бортовой аппаратуры. К моменту первого полета ОК он не
был полностью введен в строй, данные с КМС использовались фраг-
ментарно, в том числе для тренировок персонала ЦУП.

10.2. проведение летных испытаний по отработке системы
управления движением и навигации на участке посадки

Летные испытания по отработке СУДН(П) проходили в несколько
этапов.

На первом этапе было выполнено 628 полетов по 16 программам: 
определены области подобия, адекватные ОК до высоты •

50
40 м по параметрам короткопериодического и длиннопериодиче-
ского движения;

отработаны алгоритмы системы устойчивости и управляемо-•
сти на режимах полета орбитального корабля до высоты 4000
0 м;

выполнена тренировка экипажей. •
Для первого этапа летных испытаний была использована летаю-

щая лаборатория (ЛЛ) на базе самолета ТУ-154 с составом оборудо-
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вания: штатное левое рабочее место и правое рабочее место с экспе-
риментальной системой управления, состоящей из:

– системы изменения устойчивости и управляемости для имита-
ции в полете самолетом ТУ-154 аэродинамических характеристик ор-
битального корабля «Буран»;

– системы дистанционного управления (СДУ-1), четырехкратно
резервированной с датчиками первичной информации;

– системы дистанционного управления интерцепторами (ДУИ-2М).

На втором этапе были выполнены следующие работы:
отработаны алгоритмы ПОИ и КОИ на участке захода на по-•

садку с реальной радиотехнической обстановкой на аэродроме «Ра-
менское» и взаимодействие с системой «Вымпел-Н»;

отработаны алгоритмы и программное обеспечение на штат-•
ных траекториях полета ОК в ручных и автоматических режимах до
касания ВПП; 

выполнен тренировочный полет по программе первого вылета•
БТС-002;

выполнены тренировочные полеты экипажей по штатным тра-•
екториям БТС-002 (H� 4 км) до касания;

отработаны начальные условия входа в ключевую точку при•
взаимодействии с пунктом управления летным экспериментом (ПУЛЭ)
(ΔZ��500 м и ΔH��500 м).

Для второго этапа летных испытаний была использована ЛЛ на
базе самолета ТУ-154 со следующим составом оборудования: левое
рабочее место – штатное и правое рабочее место, оснащенное:

– системой управления (СУ-35) для состава оборудования ЛЛ;
– системой воздушно-скоростных параметров калибровочной;
– аппаратурой сопряжения с аэродинамическими органами само-

лета; 
– штатным программным обеспечением ПО СУДН(П) (участок

4000
0 м);
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– штатными комплектами радиотехнической аппаратуры РВМ,
РВБ, «Вымпел».

Всего было выполнено: 21 программа, 167 полетов, 201 автома-
тический заход на посадку. 

третьим этапом были летные испытания БТС-002. 
Состав оборудования:
– штатный планер; 
– штатная гидросистема и рулевые системы;
– штатное программное обеспечение ПО СУДН(П);
– дополнительные воздушно-реактивные двигатели для обес-

печения взлета, набора высоты, входа в ключевую точку; 
– штатные бортовые средства «Вымпел-Н», РВБ, РВМ;
– штатная СВСП (СВСП-К на 1 этапе). 
Задачи проведения летных испытаний БТС-002 были следующие:

подтверждение выданных летно-технических характеристик в•
диапазоне скоростных напоров, развиваемых БТС-002;

отработка алгоритмов и программного обеспечения в ручных•
режимах;

отработка алгоритмов и ПО СУДН(П) в автоматических режи-•
мах полета до останова на ВПП с седьмой натурной работы (см. разд. 3);

отработка начальных условий входа в ключевую точку на •
H�4 км с разбросом начальных условий. 

Полеты выполнены 3 экипажами: И.П. Волк и Р.А-А. Станкяви-
чус; А.С. Левченко и А.В. щукин; И.И. Бачурин и А.С. Бородай. 

Всего было выполнено 24 полета по 2 программам, из них 17 ав-
томатических посадок, 9 – до полного останова. 

По результатам испытаний выдано заключение для первой натурной
работы о работоспособности алгоритмов и ПО в диапазоне H � 4 км. 



На четвертом этапе были выполнены следующие задачи:
отработаны алгоритмы и ПО СУДН(П) на штатных траекто-•

риях с H�10 км на аэродромах «Раменское» и «Юбилейный» в авто-
матическом и ручном режимах; 

подтверждены точностные характеристики РТС(П) при взаи-•
модействии со штатными наземными средствами на посадочном ком-
плексе ОК, и выдано заключение о допуске к первой натурной работе
ОК «Буран» радиотехнических средств «Вымпел-Н»;

подтверждена правильность работы алгоритмов ПОИ РТС(П)•
и КОИ при взаимодействии с реальной радиотехнической обстановкой
аэродрома «Юбилейный»;

отработано взаимодействие с самолетами сопровождения; •
выполнены полеты по статистике: суммарно с самолетом •

ТУ-154 – 128 посадок до касания.
Работы четвертого этапа осуществлялись на базе летающей лабо-

ратории ТУ-154. Состав бортового оборудования и ПО СУДН(П) обес-
печивал возможность проведения полетов в режиме «автомат» с
высоты H�10 км. 
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11. реЗультаты работы системы управления 
движением и навигации на участке посадки

15.11.1988 г.

Контроль за проведением проверок систем управления полетом
на участке посадки ОК «Буран» при подготовке к пуску осуществ-
лялся одновременно региональной группой управления полетом
(РГУП, Байконур) и главной оперативной группой управления (ГОГУ)
в Центре управления полетом (ЦУП) (ЦНИИмаш г. Королев) – Прио-
ритет в принятии решения о пуске принадлежал специалистам и Гос-
комиссии, находившимся на Байконуре. Специалисты ЦУП работали
в режиме поддержки специалистов Байконура и анализа данных те-
леметрической информации (ТМИ). 

На Байконуре операторы РКК «Энергия» контролировали прове-
дение подготовки к пуску непосредственно по шестнадцатеричной 
информации, поступающей на экраны дисплеев с АИК. 

При проведении подготовки к спуску в РГУП информация не по-
ступала. Весь контроль за проведением подготовкой к спуску ОК про-
изводили операторы ЦУП по соответствующим формулярам. 

В режимах подготовки к пуску ОК «Буран» и подготовки его к по-
садке специалисты МОКБ «Марс» и смежных предприятий произво-
дили контроль СВСП, РВБ, РВМ, РМС, РСБН, РДС по экранам
рабочих мест, на которые выводилась вторично обработанная инфор-
мация в десятиричной форме. Был разработан алгоритм принятия ре-
шения о продолжении работ в режимах подготовки к пуску и
подготовки к спуску (см. рис. 11.1).

На рисунке обозначено:
СР – спутник-ретранслятор; АИК – автоматизированный испыта-

тельный комплекс; ПК ОК – посадочный комплекс; УРМ – универ-
сальное рабочее место (РМ); СРГА – сменный руководитель группы
анализа; СРГК – сменный руководитель группы контроля.

В обеспечение выполнения натурной работы полета орбитального
корабля «Буран» для специалистов МОКБ «Марс» были созданы ра-
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бочие места в Главном зале Центра управления полетом ЦНИИмаш*
и в здании диспетчерского пункта управления полетом в г. Ленинске
(Байконур)**. 

Основные задачи, выполненные специалистами МОКБ «Марс»:
контроль и оценка параметров движения ОК с высоты Н�20 км•

до останова с выдачей рекомендаций (при необходимости) в процессе
спуска;

оценка технического состояния бортовых систем и математи-•
ческого обеспечения орбитального корабля, разработанных и кури-
руемых МОКБ «Марс»;

контроль наличия в ГОГУ документации МОКБ «Марс». •
При подготовке специалистов к выполнению полета ОК были

проведены тренировки в составе ГОГУ и РГУП: 
автономные тренировки ГОГУ, совмещенные с проверкой•

ввода управляющих воздействий, полученных на КМС, и проверка по-
летного задания, введенного на КМС; 

автономные тренировки РГУП, совмещенные с полетами ле-•
тающих лабораторий и самолетов сопровождения; 

комплексные тренировки ГОГУ и РГУП с привлечением•
средств НКУ, ПИК и ЛЛ; 

комплексная генеральная тренировка (проверка набора готов-•
ностей и комплексная тренировка ГОГУ);

организация взаимодействия с информацией и средствами•
связи на участке полета H�20
0 км.

Все специалисты МОКБ «Марс» прошли аттестацию для работы.
Рабочие места были оборудованы цифровыми и графическими дис-
плеями, на которых отображалась графическая и цифровая информа-
ция о движении ОК «Буран» с Н�20 км и параметрах состояния
исправности бортовой и наземной аппаратуры СУДН(П). 

* В составе главной оперативной группы управления – ГОГУ.
** В составе региональной группы управления полетом – РГУП.
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Структура рабочих мест МОКБ «Марс» показана на рис. 11.1.
Для получения необходимой информации на всей траектории по-

лета ОК «Буран» в реальном масштабе времени для Центра управле-
ния полетом в г. Королев были задействованы спутники связи:
«Горизонт», «Экспресс», «Молния», «Луч»; корабельные пункты
приема и передачи на кораблях: «Маршал Неделин», «Космонавт Ге-
оргий Добровольский», «Космонавт Павел Беляев», «Космонавт Вла-
дислав Волков»; восемь наземных пунктов приема и передачи
информации (см. рис. форзац 2).

В состав ЦУП входили: информационно-вычислительный ком-
плекс (ИВК), коллективные и индивидуальные средства отображения
всех видов полетной информации. ИВК являлся глубоко резервиро-
ванной многоуровневой распределенной вычислительной системой и
состоял из телеметрического (ТМ ИВК), баллистического (БИВК) и
командного (КИВК) вычислительных комплексов.

работа информационной системы 
На этапе предстартовой подготовки подсистемы посадки РВБ,

РВМ, РДС, РМС, СВСП функционировали нормально в соответствии
с циклограммой функциональных трактов посадочных систем, по ре-
зультатам автоматического контроля были выданы матрицы техниче-
ского состояния подсистем – «норма». Включение подсистем П после
старта на участке выведения прошло штатно. 

На этапе орбитального контроля получены матрицы технического
состояния (МТС) всех подсистем – «норма», за исключением МТС
СВСП – «нет резерва». 

Выдача МТС СВСП – «нет резерва» объясняется особенностями
работы датчиков СВСП в глубоком вакууме. 

Вхождение в связь подсистемы РДС с наземными РД началось на
высоте H ~~ 45 км и закончилось к 42 км. 

Захват текущей высоты комплектами РВБ прошел через 1–2 с
после перевода подсистемы РВБ в режим «Работа» на высоте 25 км. 
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Формирование воздушно-скоростных параметров подсистемой
СВСП с признаком достоверности обеспечилось с первого цикла ра-
боты БВК в режиме РУ-705. 

Прием сигналов КРМ и ГРМ подсистемой РМС начался на вы-
соте 6,2 км. Захват текущей высоты аппаратурой РВМ произошел на
высоте 1000 м. 

предварительная и комплексная обработка информации
Анализ работы алгоритмов ПКОИ проводился на участках спуска,

посадки и пробега по ВПП в диапазоне высот от 47 км до 0. Начало
коррекции ИНС от РДС было зафиксировано на H�43 км. Начальные
значения невязок составили: Δ X�5959 м, ΔY�3502 м, ΔZ�5373 м.
Тройки РНД выбирались в соответствии с заложенной логикой. При-
знаки достоверности координат X, Z установились на H�42 км и не
снимались до конца полета. 

Начиная с Н�25 км и до формирования признака коррекции ИНС
от РМС коррекция вертикального канала начала осуществляться по
данным РВБ. На высоте Н�5 км ОК вошел в зону действия системы
РМС, после формирования ПР.РЕЖ�1 величина невязок в координа-
тах X, Y, Z составила в этот момент соответственно: 19, 9, 92 м. 

Все корректирующие средства до останова в конце ВПП работали
нормально. 

Коррекция ИНС по всем трем каналам происходила непрерывно
без сбоев. Точность формируемых алгоритмами КОИ параметров соот-
ветствовала требованиям, принятым для автоматического управления. 

Алгоритмы и программное обеспечение ПКОИ функционировали
нормально и обеспечили формирование навигационной информации
на участках спуска, посадки и пробега на ВПП с точностью, обеспе-
чившей выполнение автоматической посадки. 

траекторное управление на участке пм
Передача управления с алгоритмов участка «Спуск» на алгоритмы

участка «Посадка» произведена при следующих значениях параметров:
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HМВ�19946,63 м;
Xg�17125,5 м; �п�149,89°;
Zg�2077,03 м; M�1,736;
Vк�537 км/ч; q�1220,75 кг/м2;
���7,9°; ��9,22°,

соответствующих приведению ОК в преимущественную область вос-
точного цилиндра рассеивания энергии (ЦРЭ). Указанные значения
параметров Xg, Zg, �п определяют расстояние по касательной
(южной) к ЦРЭ Lкас�33,9 км и угловое рассогласование между век-
тором Vк и касательной к ЦРЭ Δ�кас��9,7°. Таким образом, пара-
метры Lкас, Δ�кас; Vк, �, HМВ в момент передачи управления
соответствовали принятым для расчетов. 

боковой канал управления 

В соответствии с функционированием ПО СУДН(П) в течение 
~ 1,5 с после передачи управления сформировалась опорная траекто-
рия (ОТ) без отворота, состоящая из участков: доворота по про-
граммной спирали в направлении увеличения угла поворота
траектории, касательной к «северному» цилиндру коррекции курса
ЦКК, начинающейся в точке XE~~�3696,63 м, ZE~~ 2028,28 м; дуги
ЦКК~~ 229,2° и «финишной» прямой длиной 442 м. Процесс управле-
ния на участке «Посадка» протекал в условиях действия существен-
ного струйного ветра. 

Построенная в ходе работы «Полного прогноза» опорная траек-
тория содержит спиральный участок, определяющий отрицательный
знак угла крена ОК. Дополнительное воздействие струйного ветра
большой интенсивности обусловило непрерывное увеличение боко-
вого отклонения Δd от опорной траектории и в конце спирального
участка Δd��2997 м. В результате был выработан признак жела-
тельной смены ОТ. Однако смена ОТ не реализовалась ввиду неудов-
летворительного энергетического показателя траектории, построенной
в результате работы «короткого» прогноза. Большое значение кине-
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матической скорости Vк для отслеживания окружности с R�6000 м и
противодействие струйного ветра обусловили выход угла крена на
ограничение и достижение бокового отклонения от ОТ на d > 1860 м.
Дальнейшее движение по окружности ЦКК сопровождалось низкоча-
стотными колебаниями ОК ƒ�0,066 Гц по �зад и �тек.

Прохождение ключевой точки произошло с параметрами: 

Xg��14458 м; Zg�3,92 м; �п��0,39°;

���0,36°; 'x��0,6 °/с.

продольный канал управления

В начале участка ПМ оценка заданной высоты полета по ОТ пре-
вышала истинную высоту на величину ΔH�520 м. Однако наличие
сильной тенденции к устранению избытка высоты привело к выра-
ботке управляющего сигнала Δny

зад�Δnзад
ymax��0,3. В целом на спи-

ральном участке программная траектория в вертикальной плоскости
отслеживалась с высокой точностью: +ΔH+ �100 м. 

Точность приведения ОК к началу захода на посадку составила
ΔHк�7,0 м. На участке терминального управления имело место крат-
ковременное (на Δt�3 с) переключение на режим регулирования 
нижней программной границы скоростного напора. Изменение ско-
ростного напора по траектории происходило в узком диапазоне 
786 кг/м2� q� 1220 кг/м2. Максимальное значение q имело место в
начальной точке участка ПМ, а минимальное – в трансзвуковой обла-
сти полета. Отмечался слабоколебательный характер изменения угла
наклона траектории. 

В точке передачи управления на алгоритмы захода на посадку
значение �к�–17,7°. Воздушный тормоз реализовал динамичное ре-
гулирование истинной скорости в условиях воздействия попутно-
встречных ветровых возмущений. В результате было обеспечено
приведение ОК к началу участка захода на посадку со скоростью
Vистк�169 м/с.
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В процессе испытательного полета ОК на участке ПМ были вы-
полнены ограничения по изменению заданных параметров полета: 

по скоростному напору 786 кг/м2�q�1220 кг/м2;•
по нормальной перегрузке 0,8�ny�1,64;•
по углу атаки 4,67°���15,5°.•

В момент передачи управления в режим ЗП были реализованы
следующие значения траекторных и воздушно-скоростных параметров:

HМВ�4040,7 м; ΔH�290,9 м;
Xg��14312,3 м; УС�7,21°;
Zg�4,69 м; Vист�477,5 км/ч;
���17,77°; ΔVпр��30 км/ч;
�п�359,71°; Vпр�494,5 км/ч;
��1,36°; Vz�0,91м/с,

что полностью соответствовало расчетной точности приведения. 
Смена режимов во всех каналах была осуществлена штатно в со-

ответствии с реализованной в ПО СУДН(П) логикой функционирова-
ния алгоритмов. 

управление на участке захода на посадку и пробега

Включение режима автоматического управления выполнялось
после пролета ключевой точки (Xg��–14458 м). Параметры ТМИ:

Xg��14312,3 м; Vпр�494,5 км/ч;

HМВ�4040,7 м; Vпут�132,63 м/с;

Zg�4,69 м; ΔVпр��30 км/ч;

���17,77°; Vz�0,91м/с;

ΔH�290,9 м; Vy��42,9 м/с;

��1,36°; УС�7,21°.

Параметры продольного движения лежат в области желаемой точ-
ности приведения. 
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Вес орбитального корабля при заходе на посадку составлял 
G≈81,204 т, что привело к значению заданного угла наклона крутой
глиссады �зад к.г.��19,2°.

В процессе режима захода на посадку и посадки действовали
встречная составляющая ветра Wвст≈�12
�19 м/с и боковая со-
ставляющая ветра Wz�5 ÷ 7 м/с, что вызывало незначительные от-
клонения от заданной траектории как в продольном, так и в боковом
канале. Динамика процесса выхода ОК на заданное значение прибор-
ной скорости определилась траекторией движения в вертикальной
плоскости при выходе на крутую глиссаду, что привело к перерегули-
рованию по скорости ΔVпр�60 км/ч. При этом максимальное значение
Vпрmax�584,05 км/ч на высоте H�3000 м. Вход ОК в трубку точно-
сти выдерживания Vпр зад.(+ ΔVпр+ �36 км/ч) осуществился за t ~ 25 с
и закончился на высоте H�2700 м и дальности X�– 9000 м. На
участке движения по «крутой» глиссаде ошибки стабилизации скоро-
сти не превышали величины + ΔVпр+ �10 км/ч. Выпуск шасси с вы-
соты H�700 м не оказал существенного влияния на качество
стабилизации Vпр зад.

Процесс первого выравнивания характеризовался незначительной
немонотонностью по параметрам (Vy , "), что связано с действием вет-
ровых возмущений. 

Второе выравнивание началось позже расчетного (Xрасч��2380 м),
что связано с рассогласованием параметров HР и HМВ (ΔH ~~ 7 м), а
также с влиянием ветровых возмущений. Изменение параметров дви-
жения в процессе 2-го выравнивания имело устойчивый апериодиче-
ский характер. Длительность режима составляла 7,5 с. 

На момент физического касания пневматиков колес левой основ-
ной стойки шасси параметры движения имели вид, близкий к номи-
нальным значениям:  

Xg��1570 м; "�10,4°; ��8,9°;
·HР��0,6 м/с; Z�6,93 м; Vz��0,03 м/с;



263

РЕЗУЛЬТАТЫ РАБОТЫ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИя ДВИЖЕНИЕМ 
И НАВИГАЦИИ НА УчАСТКЕ ПОСАДКИ 

��0,6°; УС�4,3°; Vпр�312 км/ч;
Vпут�267 км/ч.

Продольное и боковое управляемое движение ОК на участках за-
хода на посадку и посадки удовлетворяло требованиям по динамике и
точности, предъявляемым к системе автоматического управления. 

управление на участке пробега 

Управление орбитальным кораблем на участке пробега началось
по первому обжатию левой основной стойки шасси. По одновремен-
ному разжатию обеих основных стоек шасси через пять секунд после-
довало формирование программной зависимости опускания передней
стойки шасси ' зад

min��2 °/с. Обжатие носовой стойки шасси про-
изошло через 10,6 с, при этом Vккаспк� 60 м/с, значение угловой ско-
рости ωZкас�–3,2 °/с.

Останов ОК на ВПП произошел через 41,8 с после формирования
команды «Признак обжатия» шасси: Hост�90 м, Zост��3,1 м, "ост�

��2,5°, дистанция пробега 1620 м. Максимальное боковое отклоне-
ние Zmах��5,8 м, максимальный угол крена �max�2,9°. Путевое
движение ОК на пробеге по угловой скорости ωy представляет собой
затухающие колебания с высокочастотной составляющей f�0,4
0,5 Гц,
максимальная амплитуда ωy�1 °/с.

Продольное и боковое управление движением ОК на участке про-
бега полностью удовлетворяло требованиям по динамике и точности,
предъявляемым к системе автоматического управления.

динамика короткопериодического движения

продольное движение

Продольное короткопериодическое движение устойчиво. Отсут-
ствие забросов по перегрузке ny при отработке команды Δny

зад свиде-
тельствовало о достаточных запасах устойчивости по низкочастотной
границе во всем диапазоне режимов участка «Посадка». Наличие вы-
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сокочастотной составляющей (ƒ�0,83 Гц) в сигналах ny и $в в окрест-
ности точки M ≈0,9 свидетельствовало об уменьшении запасов устой-
чивости по высокочастотной границе в канале руля высоты, что
связано со скачкообразным изменением эффективности элевонов на
этом режиме. Умеренная величина амплитуды высокочастотной со-
ставляющей в сигнале на руль высоты (�$в� 2,5°) позволила сделать
вывод о приемлемой величине располагаемого запаса устойчивости
по амплитуде. 

Качество отработки команды управления соответствовало задан-
ному: 

практически отсутствовали забросы по перегрузке при отра-•
ботке команды Δny

зад;
орбитальный корабль «следил за командой» с запаздыванием•

Δt ≈ (1,2
1,5) с, что свидетельствовало о высоком быстродействии
внутреннего контура;

точность отработки заданной команды Δny �0,1.•
Диапазоны изменения руля высоты, угла атаки, угловой скорости

тангажа и перегрузки имели значения: 
�в ≈�7,5°
10°; � ≈ 3°
15,5°;
'z ≈�2,5°/с
7,5 °/с; ny ≈�0,5
2,08.

Возмущения по управляющему сигналу в основном имели место
на участках сопряжения алгоритмов траекторного управления (H�20
и H�4 км) и в трансзвуковой области (M ≈ 0,9).

Используемые в СУУ параметры СВСП (M, q, v) изменялись
плавно, без скачков, что обеспечивало плавное изменение настроек
коэффициентов внутреннего контура. 

боковое движение

Боковое движение орбитального корабля на траектории было
устойчивым как в канале крена, так и в канале рысканья. На большей
части траектории командный сигнал �зад отрабатывается монотонно,
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практически без забросов, с точностью +Δ� уст+�1,5. При этом запаз-
дывание по крену при отработке �зад составило Δt�2
2,5 с. Коле-
бательный характер переходные процессы имели на участке пере-
ключения с алгоритмов спуска на алгоритмы предпосадочного ма-
невра (M�1,75) и участка трансзвуковой области (M�0,9).

Диапазон изменения параметров бокового движения и управляю-
щих рулевых поверхностей: 

$рн��3°; $эл��2°
�3°;

ωx��12
�9 °/с; ���50°.

Функционирование алгоритмов системной логики

В полете ОК 15.11.1988 года алгоритмы системной логики вы-
полнили следующие функции:

включили автоматические режимы управления; •
сформировали команды для управления структурой БПД СУУ;•
сформировали логические переменные блока программ и дан-•

ных СТУ СЛ.
Анализ телеметрической информации в части выполнения функ-

ций системной логики показал:
сформирован «Признак участка посадки» (П);•
сформированы признаки интегральной исправности автомати-•

ческого режима (ИА) в продольном канале (ИАп), в боковом канале
(ИАб), канале скорости воздушного тормоза (ИАвт); 

сформированы признаки переключения структуры в продоль-•
ном канале (КУ). 

В соответствии с программой полета на высоте H�20 км вклю-
чился в работу БПД СТУ СЛ, был сформирован признак «Посадка» и
построена опорная траектория. По окончании «Полного прогноза» на-
чалось отслеживание опорной траектории, сформировался признак
участка, соответствующий участку «Предпосадочное маневрирова-
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ние» и признаки автоматического режима управления в продольном и
боковом каналах. На высоте HМВ�4040 м и Xg��14312 м в соответ-
ствии с алгоритмами СЛ был сформирован признак, соответствующий
участку «Заход на посадку». На высоте HР�17,21 м и Xg��2071,5 м
был выработан признак перехода СТУ на участок 2-го выравнивания
и выдача команды на переключение структуры СУУ. Переключение
на структуру СТУ, соответствующую участку пробега, произошло на
33882 секунде полета при Xg��1487 м и Z�5,86 м. 

Программное обеспечение ПО СУДН(П) в части системной ло-
гики выполнило все функции, возложенные на него.

выводы
Алгоритмическое и программное обеспечение системы управле-

ния движением и навигации участка посадки ОК «Буран» во время
летных испытаний 15.11.1988 года обеспечило выполнение задач на-
вигации и автоматического управления движением орбитального ко-
рабля на участке посадки с высоты H�20 км до останова на ВПП с
техническими характеристиками, удовлетворяющими «Техническому
заданию на разработку комплекса систем управления составными ча-
стями многоразовой космической системы». 

На воздушном участке посадки и пробега на ВПП параметры дви-
жения: вертикальная перегрузка, угол атаки, скоростной напор и бо-
ковое отклонение при движении по ВПП – не превысили заданных
ограничений для орбитального корабля. 
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Заключение

В монографии впервые изложены материалы по проектированию
интеллектуальной системы управления орбитальным кораблем «Буран»
на участке аэродинамического спуска и посадки. 

В книге рассмотрены концептуальные основы и этапы создания и
отработки программно-алгоритмического обеспечения системы
управления движением и навигации. Описан процесс разработки ал-
горитмов СУДН на всех этапах полета, начиная с высоты 20 км. Осо-
бое внимание уделено траекторному управлению на участках «Спуск»
и «Посадка», выбору требуемых условий для передачи управления с
одного участка на последующий. Детально рассмотрены алгоритмы
системы устойчивости и управляемости орбитального корабля. Опи-
сана маршрутная технология создания и отработки программного
обеспечения СУДН(П), его структурирование и сертификация, а также
отработка на стендах математического моделирования, полноразмер-
ном стенде оборудования, летных испытаниях на летающих лабора-
ториях ТУ-154, самолете-аналоге БТС-002 и функционирование
СУДН(П) в первом полете орбитального корабля «Буран». 

Во время создания системы управления движением и навигации
на участке аэродинамического спуска и посадки, подготовки к пуску
и пуска орбитального корабля «Буран» МОКБ «Марс» тесно сотруд-
ничало с предприятиями, которые участвовали в разработке многора-
зовой транспортной космической системы «Энергия – Буран»: 

НПО «Молния» – ведущее предприятие по созданию ОК «Буран»; 
НПО «Энергия» им. С.П. Королева – ведущее предприятие по соз-

данию системы «Энергия – Буран»; 
НПО АП им. Н.А. Пилюгина – создатель бортового цифрового

вычислительного комплекса управления орбитальным кораблем; 
ЦАГИ им. Н.Е. Жуковского – совместная работа по уточнению

аэродинамических характеристик и алгоритмов управления на участке
аэродинамического спуска и посадки; 
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ЭМЗ им. В.М. Мясищева – совместное проведение летных испы-
таний СУДН(П) на аналоге ОК «Буран» – БТС-002;

ЛИИ им. М.М. Громова – совместное проведение летных испы-
таний и отработки СУДН(П) в режиме автоматической посадки на ЛЛ
ТУ-154, БТС-002;

ВНИИРА – разработка радиотехнической системы навигации и
посадки (РДС, РМС), совместная отработка радиотехнического ком-
плекса «Вымпел» в процессе летных испытаний на аэродромах «Ра-
менское» и «Юбилейный»;

УПКБ «Деталь» – разработка радиовысотомеров РВБ, РВМ, ком-
плексная отработка РВ в составе системы управления;

МПКБ «Восход» – разработка системы воздушно-скоростных па-
раметров, отработка аппаратуры и ПО СВСП на стендах и в летных
испытаниях;

ИПМ им. М.В. Келдыша – совместные работы по верификации
программно-алгоритмического обеспечения СУДН(П). 

Монография написана коллективом авторов: Андреев В.П. (раздел
10), Бонк Р.И. (введение, разделы 10, 11), Бровкин А.Г. (разделы 1, 2),
Дубинкин И.М. (разделы 7, 9), Кербер О.Б. (раздел 5), Ковальский В.С.
(раздел 3), Кособоков В.Н. (раздел 8), Орлова Е.Д. (раздел 3), Пав-
лов В.В. (раздел 2), Поливанов Ю.А. (раздел 6), Попов Б.Н. (заключе-
ние), Руденко Т.Н. (раздел 4), Сыров А.С. (раздел 1), Тарасов В.И. (раз-
дел 8).

Авторы благодарят чащина В.А., Качалову Е.Э. и Кособокову Т.В.
за помощь в подготовке и редактировании рукописи.
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перечень основных сокращениЙ

АДх – аэродинамические характеристики.
АЗП и П – автоматический заход на посадку и посадка.
АИК – автоматизированный испытательный комплекс.
АКС – акселерометр.
АЦК – автоматизированный цифровой комплекс.
АЦПУ – алфавитно-цифровое печатающее устройство.
БВК – бортовой вычислительный комплекс.
БИСК – базовая инерциальная система координат.
БКУ – бортовой комплекс управления.
БПД – блок программ и данных.
БПО – бортовое программное обеспечение.
БТС-002 – большегрузный транспортный самолет – аналог орбитального
корабля «Буран».
БЦВК – бортовой цифровой вычислительный комплекс.
БЦВМ – бортовая цифровая вычислительная машина.
БЦВС – бортовая цифровая вычислительная система.
Бщ – балансировочный щиток.
ВНИИРА – Всесоюзный научно-исследовательский институт радиоаппа-
ратуры (в наст. время ОАО «ВНИИРА»).
ВПК – военно-промышленная комиссия при СМ СССР.
ВПП – взлетно-посадочная полоса.
ВСУ – верхний системный уровень.
ВТ – воздушный тормоз.
ВТИ – внешнетраекторная информация.
«Вымпел» – комплекс радиотехнических систем навигации, посадки,
контроля траектории и управления воздушным движением.
ГЛИ – горизонтальные летные испытания.
ГОГУ – главная оперативная группа управления.
ГосНИИ ГА – Государственный научно-исследовательский институт
гражданской авиации.
ГРМ – глиссадный радиомаяк.
ГС – гидровлическая система.
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ГСП – гиростабилизированная платформа.
ДИЛ – директивная исполнительная логика.
ДПИ – датчик первичной информации.
ДУС – датчик угловой скорости.
ЖАКС – жестко закрепленный акселерометр.
ЗП – заход на посадку.
ИВК – информационно-вычислительный комплекс.
ИМх – инерционно-массовые характеристики.
ИНС – инерциальная навигационная система.
ИПМ – Институт прикладной математики (в наст. время – ИПМ им. 
М.В. Келдыша РАН).
ИПО – имитационное программное обеспечение.
ИСК – инерциальная система координат.
КВВ – канал ввода-вывода.
КИ – комплексные испытания.
КИК – контрольно-испытательный комплекс.
КМС – комплексный моделирующий стенд.
КОИ – комплексная обработка информации.
КРМ – курсовой радиомаяк.
КС – комплексный стенд.
ЛА – летательный аппарат.
ЛАФчх – логарифмические амплитудно-фазовые частотные характери-
стики.
ЛИИ – Летно-исследовательский институт им. М.М. Громова.
ЛЛ – летающая лаборатория. 
ЛОИ – лабораторные отработочные испытания.
ЛТх – летно-технические характеристики.
МАП – Министерство авиационной промышленности. 
МВ – маневр возврата.
МИх – инерционно-массовые и центровочные характеристики.
МИЭА – Московский институт электромеханики и автоматики.
ММВВ – математическая модель входных воздействий.
МОМ – Министерство общего машиностроения.
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МПКБ «Восход» – Московское приборостроительное конструкторское
бюро «Восход» (в наст. время ОАО «Аэроприбор-Восход»).
МТКС – многоразовая транспортная космическая система.
МТС – матрица технического состояния.
МФПУ – многофункциональный пульт управления.
НДУ – нижний динамический уровень.
НКУ – наземный комплекс управления.
НПО (РКК) «Энергия» – Научно-производственное объединение «Энер-
гия» им. С.П. Королева.
НПО «Молния» – Научно-производственное объединение «Молния».
НПО АП – Научно-производственное объединение автоматики и прибо-
ростроения (в наст. время НПЦ АП им. академика Н.А. Пилюгина).
НФ – нелинейный фильтр.
ОДНС – область допустимых начальных состояний.
ОЗУ – оперативное запоминающее устройство.
ОК – орбитальный корабль.
ОЛАГА – ордена Ленина академия гражданской авиации (в наст. время
Санкт-Петербургский государственный университет гражданской авиации).
ОРНС – однопунктовая радионавигационная система.
ОТ – опорная траектория.
П – участок «Посадка».
ПАО – программно-алгоритмическое обеспечение.
ПВД – приемник воздушного давления. 
ПЗУ – постоянное запоминающее устройство.
ПИК – полигонный измерительный комплекс.
ПК – программный комплекс.
ПКОИ – предварительная и комплексная обработка информации.
ПКОК – посадочный комплекс орбитального корабля.
ПКС – программный комплекс «Статистика». 
ПМ – предпосадочное маневрирование;

– программный модуль.
ПМО – программно-математическое обеспечение.
ПНА – пуск с начального адреса.
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ПО – программное обеспечение.
ПОИ – предварительная обработка информации.
ППМ – промежуточный пункт маршрута.
ПРСО – полноразмерный стенд оборудования.
ПСК – посадочная система координат.
ПСП – предстартовая подготовка.
ПТУ – парашютная тормозная установка.
ПУЛЭ – пункт управления летным экспериментом.
РВБ – радиовысотомер больших высот.
РВМ – радиовысотомер малых высот.
РГУП – региональная группа управления полетом.
РДС – радиодальномерная система.
РИИГА – Рижский институт инженеров гражданской авиации.
РМС – радиомаячная система.
РН – ракета-носитель.
РНД – ретранслятор навигационного дальномера.
РНМС – радионавигационная маячная система.
РПД – ретранслятор посадочного дальномера.
РС – рулевые системы.
РСНП – радиотехническая система навигации и посадки.
РТС – радиотехническая система. 
РУ-704 – режим управления СУДН(П) (H=100 км÷20 км).
РУ-705 – режим управления СУДН(П) (H=20 км÷0 км).
С – участок «Спуск».
САПР – системы автоматизации программирования. 
СВСП – система воздушно-скоростных параметров.
СВСП-К – система воздушно-скоростных параметров калибровочная.
СВШ – система выпуска шасси.
СК – система координат.
СКК – спираль коррекции курса.
СКО – среднее квадратическое отклонение.
СЛ – системная логика.
СММ – стенд математического моделирования.
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СНВП – системы наддува, вентиляции и пожаротушения.
СОИ – совместные отработочные испытания.
СОИ-ОУ – система отображения информации и органы управления.
СПМО – специальное программно-математическое обеспечение.
СПО – специальное программное обеспечение.
ССК – связанная система координат.
СТУ – система траекторного управления.
СТУСЛ – система траекторного управления и системной логики.
СУ – система управления.
СУ ОК – система управления орбитального корабля.
СУБС – система управления бортовыми системами. 
СУДН(П) – система управления движением и навигации (посадки).
СУС – система управления передней стойкой.
СУУ – система устойчивости и управляемости.
СФУ – средний функциональный уровень.
ТЗ – техническое задание.
ТМ – телеметрия.
ТМИ – телеметрическая информация.
ТРЗ – трансзвуковая зона.
ТС – тормозная система.
ФИК – фильтр изгибных колебаний.
ЦАГИ – Центральный аэрогидродинамический институт им. Н.Е. Жу-
ковского. 
ЦВК – цилиндр выверки курса.
ЦКК – цилиндр коррекции курса.
ЦКО – цифровой комплекс обработки.
ЦМ – центр масс.
ЦНИИмаш – Центральный научно-исследовательский институт маши-
ностроения.
ЦРЭ – цилиндр рассеивания энергии.
ЦУП – центр управления полетом.
чД – частный диспетчер.
ЭВМ – электронно-вычислительная машина.
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