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ОБЩ АЯ ХАРАКТЕРИСТИКА  РАБОТЫ

Актуальность темы

Проблема  выведения  космических летательных  аппаратов  (КЛА) на орбиты
искусственных  спутников  Земли (ИСЗ) является  одной из важнейших  задач со-
временной ракетодинамики. Практическое её решение в нашей стране и за рубе-
жом до настоящего времени, в основном, связано с использованием космических
транспортных систем (КТС) баллистического  типа с вертикальным стартом. Для
таких  КТС атмосфера  рассматривается  как  среда  с  сопротивлением,  увеличи-
вающая затраты  топлива при выведении. В связи Ь этим программа  управления
традиционно выбирается так, чтобы движение в плотных  слоях атмосферы про-
исходило почти с нулевым  углом атаки (программа гравитационного разворота),
и КТС достаточно  быстро преодолевала  атмосферный участок  при сравнительно
невысоком уровне аэродинамических нагрузок (вертикальный старт).

Возможности  дальнейшего  повышения эффективности КТС такого  типа за
счет  снижения  аэродинамических  потерь  практически  исчерпаны.  Качествен-
ный  скачок в развитии  КТС возможен при коренном изменении отношения к
роли аэродинамических сил в процессе выведения: от снижения влияния -  к оп-
тимальному  их использованию. В целом, оптимизация управления КТС являет-
ся  одним из важных  резервов  практического  увеличения  весовой эффективно-
сти КТС, так  как из- за значительного превышения массы расходуемого топлива
над  полезной массой даже  малая  улучшающая  вариация управления  без изме-
нения  конструкции  КТС может  привести  к заметному  относительному  росту
выводимой массы.  '

Выведение  КЛА на орбиту  ИСЗ осуществляется,  как  правило,  составными
(ступенчатыми) КТС. При использовании традиционных стартовых  комплексов
на территории России и Казахстана сброс отработавших элементов КТС должен
осуществляться  в отведенные поля падения. К  концу 90-х годов общая площадь
районов  отчуждения,  отведенных  под падение  частей  КТС, составляла  сотни
тысяч  квадратных  километров. Распад СССР и возрастание  самостоятельности
регионов  привели  к резкому  обострению  ситуации  вокруг  полей  падения, и в
настоящее время проблема их сокращения приобрела особую  актуальность.

Одним  из важнейших  требований,  предъявляемых  к системам  управления
КЛА,  является обеспечение  безопасности  полета. С точки  зрения  траекторного
управления  составными КЛА учет требований безопасности  подразумевает вы-
полнение трех уровней ограничений:
—  по нагрузкам на активном участке  выведения,
—  по безопасному  отделению  отработавших  элементов и возвращению их в за-

данные районы,
—  по безопасному  возвращению  экипажа  и/или  полезного  груза  в  нештатных

ситуациях.
Таким  образом, на траектории  возвращения  отработавших  элементов  КТС на-
кладываются ограничения:
•   по районам посадки (для многоразовых  элементов) или падения (для однора-

зовых элементов);
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•   по динамическим и тепловым  нагрузкам  (разрушение даже одноразовых  эле-
ментов  при  входе  в  атмосферу  привело  бы  к  резкому  увеличению  области
рассеивания);

•   по числам Маха  (при запуске с самолета- носителя);
•   по безопасности разделения и др.
Выполнение этих  ограничений зависит как от управления  на участке  возвраще-
ния, так  и от  выбора  траектории  выведения,  фактически  задающей  начальные
условия  для этого  участка.  Тем  самым, проблемы  выведения КТС и  возвраще-
ния в атмосфере ее отработавших  элементов связаны во взаимозависимый ком-
плекс. Наиболее полный и объективный анализ возможностей КТС может  быть
проведен на основе сквозного рассмотрения всех этапов полета  с применением
строгих  методов оптимального управления.

Таким образом, актуальность  темы  диссертации  определяется  ее  направлен-
ностью  на  решение  проблем  повышения  весовой  эффективности, сокращения
зон  отчуждения  под  поля падения отработавших  .элементов и повышения безо-
пасности полета КТС, остро стоящих перед создателями  средств  выведения. Раз-
работка  теории  неравновесного  входа  гиперзвуковых  летательных  аппаратов
(ГЛА)  в атмосферу  направлена на решение проблемы снижения динамических и
тепловых  нагрузок,  принципиальной для  возвращения  на  Землю  отработавших
элементов КТС, спасаемых  аппаратов после экстренного прерывании  выведения
на орбиту, экспериментальных ГЛА  после суборбитального  полета и др.

Основные цели и  задачи

Основная  цель  работы  состоит  в  исследовании  фундаментальных  законо-
мерностей оптимального движения в атмосфере составных КЛА  при выведении
на орбиту  ИСЗ и приложения их для обоснования способов  повышения эффек-
тивности  и безопасности  полета  существующих  и перспективных  КТС за  счет
формирования соответствующих  законов управления.

Для достижения этой цели в диссертации решается задача  создания методи-
ки и программного  комплекса сквозной оптимизации на основе  принципа мак-
симума  Понтрягина ветвящихся  траекторий  КЛА  с учетом  практических  огра-
ничений, отвечающих  требованиям достоверности,  точности  и  регулярности  в
широкой области значений параметров  задачи.

Поскольку  на  формирование  оптимальной  траектории  выведения  КЛА  су-
щественным  образом  влияют  условия  возвращения  отработавших  элементов,
важное место  в диссертации отводится  исследованию  проблемы  неравновесно-
го входа ГЛА  в атмосферу  с докруговыми  скоростями, особенно с точки зрения
минимизации динамических  и тепловых  нагрузок,  которые при начальных  ско-
ростях, меньше  круговой, могут многократно превышать уровень  нагрузок  при
квазистационарном входе в атмосферу  с большими скоростями.

Главные  результаты  и научная  новизна

Главный  результат  диссертационной  работы  состоит  в  том,  что  автором
разработаны  научно  обоснованные  методики  и  регулярные  вычислительные
средства  для  сквозной  оптимизации  ветвящихся  траекторий  выведения  КТС с
учетом практических ограничений и выявлены  качественно новые свойства  оп-
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тималышх  решений, обусловленные  влиянием аэродинамических  сил  и  ветвя-
щимся характером траекторий. Для этого:
•   разработана теория неравновесного входа ГЛА  в  атмосферу;
••  дана  постановка  задачи  оптимизации  траекторий  с  континуумом  ветвей  и

разработаны  аналитические  и  численные  методы  синтеза  оптимального  от-
казобеэопасного управления;

•   разработана  методика  сквозной оптимизации на  основе  принципа максиму-
ма Понтрягина траекторий  с дискретным множеством  ветвей  с учетом,  в ча-
стности, ограничений: по безопасности разделения  ступеней,  при возвраще-
нии отработавших элементов, на районы падения отработавших  элементов;

•   предложен  метод  проекции  граничных  условий  с  боковых  ветвей  в  точку
ветвления, позволивший сократить размерность решаемых  краевых  задач.
Показано, что  аэродинамические силы, даже если они малы  по сравнению с

весом, могут  порождать  такие  существенно  нелинейные эффекты, как неедин-
ственность  решения  и бифуркации  глобального  оптимума  при  вариации  пара-
метров КЛА.  Выявлен новый класс оптимальных  траекторий  выведения  и зако-
нов управления  КЛА, характеризующийся  колебаниями угла тангажа  при поле-
те  в  плотных  слоях  атмосферы  в  отличие  от  традиционных,  линейных,  про-
грамм, строго  обоснованных  в  классических  работах  Д.В. Охоцимского  -  Т.М.
Энеева,  Д.  Лоудена  для  движения  ракет  в  однородном  плоскопараллельном
гравитационном  поле  вне  атмосферы  при  отсутствии  ограничений  на  даль-
ность. Установлено,  что  смена  типа  оптимального  закона  управления  при  ва-
риации  параметров  компоновки  может  приводить  к  скачкам  коэффициентов
чувствительности  максимальной  выводимой  массы  как по  порядку  величины,
так  и  по  знаку.  Введена  классификация экстремалей  в  зависимости  от  макси-
мального аэродинамического качества КЛА.  •   .,• • - • • .••

На  основе  прямой склейки  аналитических  решений фазовой  и сопряженной
систем уравнений  в областях  с пренебрежимо малым и преобладающим влияни-
ем  аэродинамических  сил  всесторонне  исследована  проблема1* неравновесного
входа  ГЛА  в  атмосферу  с  докругрвыми  скоростями  и  выявлен  ряд  новых •
свойств. Доказано, что  критические начальные скорости ГЛА,  при  которых ско-
ростные  напоры, перегрузки  или удельные  тепловые  потоки в  процессе  возвра-
щения в атмосферу  достигают  наибольших  значений, заметно меньше  круговой
скорости. Причем, критическая начальная скорость тем  меньше, чем  больше аэ-
родинамическое качество аппарата. Если минимизируемым функционалом явля-
ется  максимальный  скоростной напор, то  критическая  скорость  не  превосходит
l/л/г  ОТ местной  круговой  скорости, а  для  ГЛА  с аэродинамическим  качеством
выше  некоторого  бифуркационного  значения (~1.8) максимальные  скоростные
напоры монотонно снижаются с ростом  начальной скорости. Проведен аналити-
ческий  синтез  аэро- ракетодинамического  управления,  минимизирующего  мак-
симальные  нагрузки.  Установлено  существование  двух  типов  оптимальных  за-
конов управления: первый («традиционный») реализует  торможение аппарата на
всей  траектории  возвращения,  но  оптимален  лишь  в  ограниченном  диапазоне
начальных  скоростей, меньших  критической; второй тип -   минимизирует  пико-



вые нагрузки  за  счет  разгона аппарата  в окрестности апоцентра, оптимален  при
начальных докруговых  скоростях по крайней мере выше критической.

Новизна результатов  следует  из сопоставления  с работами  других  авторов,
подтверждается  отзывами отечественных  и зарубежных  экспертов при  публич-
ных  обсуждениях  и  подготовке  к  опубликованию.  Так, работы  автора,  соста-
вившие основу  данной диссертации, отмечены  серебряной медалью  и премией
им.  Н.Е. Жуковского  [31],  премиями ЦАГИ  [30,  31],  имеют  соответствующие
официальные  рекомендации  научного  руководства  международных  симпозиу-
мов и конгрессов  [2, 3,  16]. Значительная их часть не имеет аналогов  в научной
литературе  или  обладает  приоритетом.  Среди  них:  вычислительный  комплекс
ASTER  сквозной  оптимизации  ветвящихся  траекторий  выведения  КЛА  на  ос-
нове  принципа  максимума  Понтрягина,  результаты  качественного  анализа
влияния аэродинамических сил на структуру оптимальных решений в  проблеме
оптимального  выведения  КЛА  на  орбиты  И СЗ, теоретические  результаты  ис-
следования неравновесного входа ГЛА  в атмосферу  с докруговыми скоростями,
аналитическое  и  численное  решения  задачи  оптимизации  отказобезопасных
траекторий выведения КЛА  (с континуумом  ветвей), методика  и программа по-
строения  областей  достижимости  отработавших  элементов  КТС  на  основе
принципа максимума Понтрягина.

Достоверность результатов

Достоверность  полученных  результатов  является  предметом  особого  внима-
ния  автора,  этому  вопросу  посвящены  специальные  разделы  диссертации. Дос-
товерность  результатов  обеспечена  строгостью4  математической  постановки  за-
дач,  проверкой  выполнения  первых  интегралов  и  физического  смысла  сопря-
женных переменных и функций Лагранжа  как функций влияния, подтверждается
специальными тестовыми  расчетами, в том числе, статистическими, и сопостав-
лением с результатами  других авторов. Выявленные новые решения  получаются
путем  непрерывного  перехода  по  параметру  от  известных  решений, и им  дано
физическое  объяснение.  Преимущество  полученных  оптимальных  решений  в

.  приложении к конкретным аппаратам  подтверждается  сравнением  с принятыми
на практике приближенными программами управления. Обоснованность приня-
тых  допущений  в  разработанной  автором  теории  неравновесного  входа  в  атмо-
сферу подтверждена  сопоставлением с результатами  численных исследований на
более точных  моделях.

Практическая значимость

Значимость для науки и практики состоит в разработке уникальных  методики
и  программного-  комплекса  сквозной оптимизации ветвящихся  траекторий  КТС
на  основе принципа максимума  Понтрягина, позволяющих  достаточно  широко-
му  кругу  специалистов эффективно проводить  фундаментальные  и  прикладные
исследования оптимального движения сложных  объектов  в атмосфере  и целена-
правленно осуществлять  практические  разработки  для  повышения эффективно-
сти  и безопасности  КТС. Так, полученные  качественно  новые оптимальные ре-
• шения задачи выведения на орбиту, обусловленные  влиянием аэродинамических
сил,  разработка  теории  неравновесного  входа  ГЛА  в  атмосферу  расширяют
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имеющиеся знания о механике оптимального движения ЛА в атмосфере. Резуль-
таты  диссертации  нашли практическое  применение при проектировании  МРКК
«Энергия- Буран» и МАКС , используются  при анализе путей дальнейшего  увели-
чения полезной массы, выводимой РН «Протон- М», и в ряде других проектов.

Апробация  результатов

Результаты  работы  неоднократно докладывались  на международных,  всесо-
юзных  и межведомственных  конференциях, в том числе, на 43  -  45, 47, 48 и 51
Конгрессах  IAF (1992- 2000гг.),  19 -  22 Конгрессах  ICAS  (1994- 2000гг.),  8 -  10
Всесоюзных  съездах  по механике,  15 - 19 Всесоюзных  конференциях по опти-
мальному  управлению в механических  системах,  обсуждены  на научных  семи-
нарах по динамике полета и управлению  в ЦАГИ , НПО «Молния»,  отдела бал-
листики НПО «Энергия», на межкафедральном  научно- исследовательском  семи-
наре  под руководством  член- корр.  РАН В.В. Белецкого,  проф.  В.А.  Егорова,
проф.  В.В. Сазонова  и доц. К.Г. Григорьева  на механико- математическом фа-
культете МГУ им. М.В. Ломоносова, проходили  рецензирование при участии  в
конкурсах на Премию им. Н.Е. Жуковского (1990) и Премии ЦАГИ (1988,  1996).

Публикации

Основные результаты  проведенного  автором  исследования  содержатся  в 70
публикациях. Список основных работ приведен в конце автореферата.

Личный  вклад автора

Автор является  руководителем  данного  направления работ, ему принадле-
жат  постановки  всех  рассмотренных  в диссертации  задач,  он принимал непо-
средственное  участие  в их решении на всех  стадиях.  Автор  являлся  научным
руководителем  основных соавторов публикаций по теме диссертации.

Структура  и объем  работы

Работа  состоит  из введения, 6- ти глав,  содержащих  изложение  оригиналь-
ных  научных  результатов,  перечня  основных  результатов,  списка  цитируемой
литературы  и 4-х приложений. Общий объем  диссертации  составляет  395 стр.,
включая рисунки, размещенные по тексту  диссертации. Список цитируемой ли-
тературы  содержит 303 наименования.

ОСНОВНОЕ СОДЕРЖАНИЕ РАБОТЫ

Во  введении  обоснована актуальность  темы диссертации, дан обзор основ-
ных  проблем  и публикаций по рассматриваемым  направлениям  исследований.
Сформулированы  направления  проведенных  исследований,  кратко  изложены
содержание и полученные автором основные результаты. По каждой  главе дис-
сертации указаны соответствующие  публикации автора.

В  первой  главе дана постановка  (§1.1) задачи  оптимизации пространствен-
ного выведения КЛА с использованием  аэродинамических  сил [18- 20].  Движе-
ние  центра  масс КЛА рассматривается  в неинерциальной декартовой  системе
координат,  связанной с  точкой  старта.  Фазовый  вектор  КЛА x= {r, v,zyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  m)reR"
определяется системой безразмерных  уравнений
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где  uzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  -  вектор управления,  t  -  время, г  -  радиус- вектор,  v-   вектор скорости, т  -

масса,  Т = Г- ег  -  вектор тяги,  |ег|= 1, А  -  аэродинамическая  сила, g  -  гравитаци-

онное  ускорение,  ft  =  (o>xR + 2v)xeo  -   вектор  ускорений,  обусловленных  не-

инерциальностью  системы  отсчета,  й> -  угловая  скорость  суточного  вращения

Земли,  R= r+ Ro,  Ro  -   радиус- вектор  из центра  Земли  в  начало  координат,  fl  -
скорость  расхода  массы  топлива,  ц = Т/ Тт1а   -   коэффициент дросселирования
двигательной установки (ДУ), Т^Лх)  -  максимальная тяга.

Рассматривается  полет  без  скольжения,  коэффициенты  аэродинамических
подъемной  силы  су  и  сопротивления  с„   представляются  в  виде:  су = с° sin a,
с, =  />,, + Oacosor, где коэффициенты c°,Da,Da  зависят от режима  полета.

Если вектор тяги направлен вдоль продольной оси КЛА (ег = ег), то суммар-

ный вектор внешних сил Ј= Т+А зависит от орта  ег  следующим  образом:

Е-  единичная матрица,  е„  =  \ / v,  аг  -   параметр  обезразмеривания, р  -  относи-
тельная  плотность  атмосферы.  Случай,  когда  ориентация вектора  тяги  относи-
тельно продольной оси КЛА задана общим условием  связи (балансировки), рас-
смотрен специально в § 1.2.  Случай  свободной ориентации вектора тяги рассмот-
рен в работах Н. Вина.

Компонентами вектора управления являются орт  ег  и коэффициент дроссели-
рования  тяги  т)е[г)„«,>и»»]-   Управление  КЛА,  как  правило,  связано  ограниче-
ниями на допустимый  угол атаки, нормальную  и продольную  перегрузки  и си-
лы, параметр да.  С учетом зависимости этих ограничений от режимов полета и
массы КЛА  они могут быть представлены  (для некоторых типов ограничений —
приближенно) в общем виде:

C 3 / , W- ( e , , e , ) i 0,  tjT^M- MxysO.  (2)
Наряду с (2), учитываются  фазовые ограничения первого порядка: на скорост-

ной напор, число Маха, тепловой поток и т.п.:  .  .

е= / оМ - / „ ао„^о.  .  (3)
Ориентация вектора тяги, начиная с момента выхода на границу Г  допусти-

мой области  (3), связана условием:
G ^ ( r - 5 j ( eo , et ) - / , ( x) ^ 0,  ;  '  (4)

где функция  / ,  определяется  видом рассматриваемого  ограничения.
Оптимальные программы управления, как правило, терпят разрыв в моменты

скачкообразного изменения массы  и характеристик  KJIA  при.отделении.отрабо-
тавших элементов. Если в эти моменты  t, оптимальная ориентация КЛА  сущест-
венно изменяется, с  ег"(/ ,) на  еД'.)*  то  может  возникнуть  необходимость  учета
ограниченности угловой скорости разворота КЛА относительно центра масс:

. :  • ••   Н < й > д „ „ .  ( 5)
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П оскольку  (1)  не  содержит  уравнений  углового  движения  К ЛА , разработанаzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  \у
методика учета такого  ограничения.  ,ч^_<-

В  начальный  момент  фазовый  вектор,  в  общ ем  случае,  принадлежит  неко-   С 1

торому  допустимому  множеству  D : х( / , ) еДсЛ°.  Рассматриваются  также  част-   ; ' .$©? 9
ные случаи:  a) x(tt)  фиксирован, б) ориентация  вектора  скорости  свободна.  Вто-   . ,
рой  случай  позволяет  определить  оптимальные  начальные  угол  наклона  траек-   fry
тории  ^opt и азимут.  П равый  конец траектории  соответствует  движен ию  по за-   }\б  u- k
данной орбите  И С З.  с

Ц ель управления —  минимизация расхода массы  топлива К ЛА :

что  при фиксированной  стартовой  массе  эквивалентно  максимизации  выводи-
мой на орбиту  массы  т^.

В  §1.2  изложена  методика  решения  поставленной  задачи  оптимального
управления  на основе  принципа максимума  П онтрягина. Записан  гамильтониан
системы  (1) с учетом ограничения типа (2):

#  = 4"f(x,u,0 + AG,  '  (7)
где  Ч*  = (P , S, P .)T  -   сопряженный  вектор,  удовлетворяющий  уравнению:

1  , и  граничным  условиям  (трансверсальности)  на концах  траектории,
дх)  . .  ;  . . . . . .

во внутренних  точках разрыва фазового вектора и правых  частей системы (1), а
также выхода на фазовые ограничения, X -  множитель Лагранжа.

В явном виде получены выражения для оптимального управления:
5 /   2 2  5l , )

2cos2

?, cos<r= (e(,e.),

Рассмотрены условия  существования  особого  оптимального  управления.  М,^ х  ̂ r.
П риведены  соотношения~"позволяющие  учесть  ограничения  на  управляю-'  ^ J A ^S

щ ие и фазовые переменные:  '

Я = — [( г- Ј>a):osf­(r+ c"):tgasinЈ], cosa = / r , sinaf = J\  ­ / , ' , Ј" >a  > 0,

где  в  случае  (4)  следует  положить  / г  = / , Д Г - О „ ).  П оказана  оптимальность
гладкого  выхода на рассматриваемые  фазовые  ограничения. П олучены  условия
оптимальности в случае существенного  ограничения (5).

И спользование  принципа  максимума  П онтрягина  позволяет  свести  исход-
ную  задачу  поиска  оптимальной  вектор- функции  управления  к  двухточечной
краевой  задаче  для  фазовой  и  сопряженной  систем  уравнений.  Вместе  с тем,
одна  из  основных  причин,  сдерживающих  широкое  использование  принципа
максимума,  связана  с  трудностями  решения  таких  нелинейных  краевых  задач.
Теоретическим  и  практическим  методам  преодоления  этих  трудностей  по-
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священо  большое  количество  публикаций.  В  §1.3,  опираясь  на эти  результаты
(В.К .  Исаев,  В.В.  Сонин,  Д.Ф.  Давиденко,  М.Л.  Лидов,  Н.М.  Тесленко,
С. Роберте, Дж.  Шипман и др.).  предложена  «достаточно̂ регулярная»  числен-
ная  процедура,  реализованная  в  программном ̂ комплексе  ASTER.  Основными
элементами ее являются модифицированный метод  Ньютона (ММН) , метод не-
прерывного  продолжения  решения  по  параметру  (гомотопии)  (МПР) и  метод
селекции локальных  экстремалей. В.результате удалось значительно расширить
азмеры области  сходимости  в пространстве  варьируемых  параметров  по срав-

иению,  например, с  обычным  методом  Ньютона  и  его  известными  модифика-
циями,  существенно  снизив  зависимость  от  начального  приближения,  и,  тем

, практически  исключить  необходимость  вмешательства  исследователя  в

процесс численного решения.
Эффективность  (регулярность  и быстродействие)  разработанных  методики

и комплекса программ проверялась несколькими способами (§ 1.3.5). Во- первых,
показано,  что  они  не  уступают  другим  известными  методам  (Дэвидона-
Флетчера- Пауэлла, Хука- Дживса,  Пауэлла и др.) на примере решения принятой
в мировой практике тестовой  задачи  (Д. Химмельблау).  Во- вторых,  проведены
статистические  исследования  регулярности  решения  более  сложной  задачи  -
оптимального  выведения  ракеты- носителя  типа  «Протон- М».  С  помощью  дат-
чика  случайных  чисел  с  равномерным  распределением  генерировались  откло-
нения начальной  тяговооруженности  л, и высоты  целевой  орбиты  Л„Рб от опор-
ной  точки  nf  1 - 284,  hofs=  200  км  с  известным  решением. Требуемая  точность
решения  краевой  задачи  (выполнения условий  на  орбите):  по  высоте  -   0.01  м,
скорости -   0.001  м/с, траекторному углу -   10"7, погрешность вычисления макси-
мальной выводимой массы -   0.1  кг. Результаты  показаны на рис.  1, где  в плос-
кости (и,, Аорб) точками  отмечены  значения параметров, для  которых  решение
было  найдено в  автоматическом  режиме,  а  крестиками — неудачные  попытки.
ММН , оставленный  «в  одиночестве»  (рис.  1,а),  неоднократно  испытывал  про-
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блемы  при больших  возмущениях,  связанных  со снижением  стартовой  тягово-
оруженности. Разработанная  комплексная процедура  (ASTER),  несмотря  на
значительные  возмущения  (особенно в сторону  уменьшения  л,-  вплоть до  1),
не дала  ни одного  сбоя  ни в  одном  из более  1000  вариантов  (рис.  1,6).  Дос-
тигнутые  надежность,  адаптивность  к большим  изменениям  параметров  и бы-
стродействие  комплекса ASTER  позволяют в  настоящее  время  говорить  о пер-
спективе его применения не только в исследовательских  целях.

Использование принципа максимума, основанного на необходимых  условиях
оптимальности,  может  приводитьzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  к  нескольким локальным  экстремалям.  В по-
давляющем  большинстве  экстремали  имеют  определенный  набор  характерных
признаков, позволяющих  отсеять их  в процессе численного решения без  вмеша-
тельства  исследователя.  Информация об  «отбракованных»  локальных  экстрема-
лях  сохраняется для  выявления возможных  классов решений с  качественно раз-
личной  структурой.  В  диссертации демонстрируются  семейства  локальных экс-
тремалей и дается физическое объяснение их  существованию.

Особое  внимание  уделено  реализации  преимуществ  принципа  максимума
Понтрягина для объективного  контроля точности, верификации и локализации
ошибок программной реализации метода  при записи сопряженной системы, ус-
ловий  оптимальности  и  трансверсальности  (§1.5),  а  также  для  определения  с
помощью  решения  сопряженной системы  влияния на  функционал  параметров
задачи  и распределенных  возмущений (§ 1.4).

В  §1.6  описана  структура  комплекса  программ  ASTER,  в  котором  реали-
зована  разработанная  методика  сквозной оптимизации траекторий  КТС на ос-
нове принципа максимума Понтрягина. Комплекс ASTER  состоит  из расчетно-
го и интерфейсного модулей  и базы данных. После задания в диалоговом  режи-
ме исходных  данных решение задачи  осуществляется  в автоматическом  режиме.
ASTER  наиболее эффективен для исследования предельных  летно- технических
характеристик  КТС, оптимальных  программ  управления, влияния на  исследуе-
мый  функционал вариаций параметров  задачи  и внешних  возмущений  при оп-
тимальном  управлении,  а  также  отклонений  программы  управления  от  опти-
мальной.  Кроме  выводимой  массы  могут рассматриваться  другие  типы  функ-
ционалов, зависящие от конечных значений фазовых  переменных, что  соответ-
ствует оптимизационной задаче  Манера, а также  функционалы взаимных  задач
(например, в  главе  6 рассматривается  задача  построения  областей  достижимо-
сти отработавших  частей КТС при фиксированной выводимой массе).

Вторая  глава  посвящена выявлению качественных  особенностей поведения
экстремалей, обусловленных  влиянием  аэродинамических  сил.  Стратегия  опти-
мального  управления  вектором  тяги  определяется  соотношением  сил, действу-
ющих  на КЛА: тяги  (Т), аэродинамических  (А) и гравитационных  (G) сил. Если
тяга доминирует, то оптимальные закон управления и траектория  выведения ка-
чественно соответствуют классическим решениям (Д.Е. Охоцимский — Т.М. Эне-
ев, Д. Лоуден), полученным  без учета аэродинамических сил. Однако, если даже
| Т |»  |А|  и |G| »  |A|,  но |T+ G| R> |А|,  что, характерно, например, для  начального
участка  полета вертикальнсТстартующйх  КТС, тоТГрисутствие  аэродинамических
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сил  может  качественно  изменить структуру  оптимальных  законов управления и
траекторий, породить новые решения [1- 3, 5, 8, 10, 18- 20,25].

В  §2.1.1  исследовано  влияние аэродинамических  характеристик  КЛА_(мак>_
симального  аэродинамического  качестваzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  Ктйх ,  баллистического  коэффициента
а,  и коэффициента отвала  поляры), усредненных,(постоянных)  по режимам по-
лета,  на структуру  экстремалей  и максимальную  выводимую  массу.  Показана
существенная  роль Kmix  как  обобщенного  параметра.  Приведены типичные за-
висимости  максимальной  выводимой  массы  т орв  и оптимального  угла  старта
Qiopi от Ктах   (см. рис. 2). При вариации KmtK  в окрестности  критического  значе-
ния  К  т а х демонстрируются  бифуркации  экстремалей,  оптимальных  программ
изменения  угла  тангажа  9(Г) (см. рис. 3) и зависимостей  т орб  от  параметров
КЛА. В §2.4 дана  классификация экстремалей в зависимости от Ктах '

Тип экстремали

("/ Aerodynamic")

Доставляют гло-
бальный  опти-
мум,  если  К„шх  гажа
больше  критиче-  у
ского  значен!
К*

"В"
("Ballistic")

("intermediate")

Область
оптимальности

Доставляют гло-
бальный  опти-
мум,  если  Кцюх
меньше  крити-

Характеристика
оптимального управле-

ния
Оптимальная  програм-
ма  изменения угла тан-

на  атмосферном ную
частке  имеет  ярко вы-

:ия раженный  колебатель-  соким
ный характер.

Оптимальная  программа
изменения  угла  тангажа основном
квазилинейная,  соответ-
ствует  традиционным  проходят

ческого значения классическим решениям, уровнем
па, что типич-  аэродинамические

но для баллисти-
ческих JCTC.

силы
слабо  влияют  на  ее старт,
структуру.

Характеристика опти-
мальной траектории

Атмосфера  "воспринимается"
как  среда,  создающая  подъем-

силу,  поэтому  траектории
проходят  в области  с более вы-

уровнем  скоростных на-
поров.  Оптимален  наклонный,
квазигоризонтальный  старт.
Атмосфера  "воспринимается", в

как  среда  с  сопро-
тивлением,  поэтому  траектории

в  области  с  низким
скоростных  напоров.

Оптимален  почти  вертикальный

Не доставляют глобального оптимума

Наличию двух  основных типов  глобальных  экстремалей и возможному би-
фуркационному  характеру  смены  типа  глобальной  экстремали  при вариации
параметра дано физическое объяснение.

В  §2.1.2  исследовано  влияние  максимального  аэродинамического  качества
на  до-  (Кд ) и гиперзвуковых  (АГГ) скоростях. Наибольшее влияние на 6t op, ока-
зывает Кд (см. рис. 4), так как  угол наклона траектории  является быстрой  пере-
менной и на оптимальные  условия  старта  КЛА определяющее  влияние оказы-
вают условия полета- КЛА  в окрестности точки старта, в данном случае с дозву-
ковыми скоростями. По аналогии с ЛГ^ можно выделить  критическое значение
К'д,  в  'окрестности  которого  происходит  наиболее  интенсивное  (бифур-
кационное) изменение т орб и в1ор,.  Так,  при КГЈ  1 увеличение  Кд от 2.5 до 3.5
приводит  к резкому  снижению 0im  с ~55- 60° до - 18°, а в области  Кд  > К#  = 5
оптимальным  является  старт  подzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA отрицательным  углом к горизонту  -  «воро-
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зо

уточка бифуркации ̂

• •  12км,  t), = 180м/ с,  и "  =  0.9

Рис.2

ний»*  старт.  Изменение  структуры
оптимальной  программы  угла  тан-
гажа  Э(/)  при  вариациях  Кд  и  Кр
демонстрируется  на рис. 5.

В  области  Кд  >К Д  заметно
снижается  влияние  начального  уг-
ла  в,  наклона  траектории  КЛА  на
выводимую  массу  т оре.  Построены
области  значений  параметров  (Кд,
КГ  ,  Ж), где  выводимая  масса .при
горизонтальном  старте  отличается
от  оптимальной  не  более,  чем  на
заданную  малую  величину.

В  §2.5  исследовано  влияние аэ-
родинамической  формы  КЛА  на
оптимальные  траектории  и законы
управления  [1, 3,  8].  Рассмотрены
основные  классы  аэродинамиче-

ских  компоновок  КТС: затупленный  конус  с  эллиптическим  сечением,  затуп-
ленный цилиндр с эллиптическим сечением  и затупленный  круговой  цилиндр с
крылом  малого  удлинения.  Варьировались  форма  эллиптического  сечения  и
площадь  консолей  крыла. Демонстрируется  бифуркационный  характер  зависи-
мостей  оптимальных  решений  от  указанных  параметров.  При этом  коэффици-
енты чувствительности  (частные производные максимальной  выводимой  массы
по параметрам  КЛА) могут изменяться скачком как по  величине  (на  порядки),

•-   * Во время одного из обсуждений  данных  результатов  А.А.  Шилов указал  на видимую  аналогию  между
-  оптимальным стартом КЛА с высоким аэродинамическим качеством н взлетом вороны с ветки: ворона сначала

спрыгивает и планирует вниз, и лишь затем, набрав скорость, использует высокие несущие свойства для набора
:  высоты. (Хотя вороны и считаются  одними ю  разумнейших  представителей  фауны, вряд ли оптимальное ре-

шение ими было найдено строго в соответствии с принципом максимума).  ,
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А Г Г = 1

0.135

0.125 «r=1.12
Рис.50  2  4zyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  6  К

д

Рис.4
так  и по знаку,  что принципиально  меняет  «традиционное»  представление  о
них,  как  квазипостоянных  даже  при больших  вариациях  параметров.  Качест-
венные  изменения  оптимальных  законов управления  и траекторий  по сравне-
нию с традиционными могут наблюдаться уже при малом увеличении  несущих
свойств КЛА. Так, качественная перестройка  оптимальных  законов управления
и траекторий  может  происходить  при площади  консолейzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA Fw  всего  в несколько
процентов от площади  миделя РтЫ   . Ти-   —
пичная  зависимость  относительной мак-
симальной  выводимой  массы  т ^  от от-
носительной  площади  консолей
Fw =  F^/ Fnid ракеты  и  аналогичная  зави-
симость  при традиционных  для  сущест-
вующих  КТС программах управления по-   . ̂ .^
казаны  на рис. 6.  Указанный  качествен-
ный  эффект  сохраняется  и  при  учете
практических ограничений на скоростной
напор и произведение q- a. Выигрыш вы-
водимой  массы  за  счет  оптимизации
управления  на  атмосферном  участке  по - „ ..
сравнению с традиционными программа-   '  fl  0

ми  гравитационного  разворота  оказыва-
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ется заметным даже для компоновок КТСЗтрадиционнбй схемы  (Јw=0).
В  третьей  главе  изложен подход к сквозной оптимизации ветвящихся тра-

екторий выведения КЛА с дискретным множеством  ветвей на основе принципа
максимума Понтрягина. Методы  оптимизации разрывных  систем  рассматрива-
ются в работах  Л.Т. Ащепкова, В.В. Величенко, Т. Винсента, Дж. Мэйсона, Г.
Жира и др. Оптимизации прямыми методами  траекторий  выведения  КТС с ог-
раничениями  на точки  падения  ступеней  посвящены, например, работы Н.Л.
Соколова,  Г.А.  Цыбульского,  Р.  Нагорски.  Отличительными  особенностями
описываемых  ниже методов  решения задач оптимального управления ветвящи-
мися траекториями  [6, 7, 12, 14, 21] являются: приложение их к практическим
задачам  сквозной  оптимизации  выведения  составных  КЛА, доведение  их до
«достаточно  регулярных»  численных  алгоритмов  и  программ,  что позволило
провести  исследования  качественных  особенностей  ветвящихся  экстремалей
(как в случае с ограничениями на допустимые  поля падения отработавших эле-
ментов  КТС), а также  широкие  параметрические  исследования  по выбору оп-
тимальных схем выведения и параметров различных типов КТС.

В  §3.1 дана общая постановка за-
дачи.  Рассматриваются  траектории,
состоящие  из  основной  и  боковых
ветвей  b/  (рис. 7). Все, в общем слу-
чае  разновременные,  точки  ветв-
ления  с  одним  порядковым  номером  (j= l, .., / )  условно  группир;
узел. Движение рассматриваемой системы тел связано условиями:

1)Типа равенства в точках ветвления (и на концах ветвей)
Q(x(r), х(ГzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBAX г, Т) = 0, Q = fe, 1 Ј J Ј q}\  (9)

2) Типа неравенства на управление отдельных  или групп  ветвей
G(x,u,<)sO,  G={Gt,\<.!•Ј.Г);  (10)

3) Дифференциальными (функциональными) связями для каждой ветви b/

(11):

где  г/ - диагональная  матрица  л/ хи/с  элементами  {0, 1}.  Условия (9) , (10) позво-
ляют охватить  и случаи  фазовых ограничений.

Решается задача выбора управления  acpl(i),   которое с учетом связей (9)+ (11)

доставляет  минимум функционалу

В §3.2 на основе анализа вариации расширенного функционала

приведены  специфические условия  оптимальности,  которые  позволяют  свести
исходную  задачу  к двухточечной  краевой  задаче.  В  качестве  приложений раз-
работаны  методики  сквозной оптимизации ветвящихся  траекторий  выведения
КТС с условием  падения отработавших  элементов в заданные районы (§3.4) и с
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учетом требований  безопасности разделения ступеней  (§3.5). В  §3.3  предложе-
на редукция  краевой задачи  на, основе переноса  граничных  условий  свнутрен-
них  точек  боковых  ветвей  (траекторий  возвращения  отработавших'Элементов)
на основную  ветвь  (активный участок  выведения). При'этом, если  управление
на боковой ветви детерминировано, сопряженный вектор в точке ветвления  вы-
числяется  с помощью  переходной  матрицы  в  процессе  однократного  интегри-
рования фазовой системы на этой ветви.  "̂

Введение  ограничений на точки  паде-
ния  отработавших  элементов  КТС приво-
дит  к  качественному  изменению  структу-
ры оптимального управления, что  соответ-
ствует  классическим  результатам  Д.Е.
Охоцимского — Т.М. Энеева,  Д. Лоудена  в
случае  явной  зависимости  граничных  ус-
ловий от дальности  полета. На рис. 8 пока-
заны  полученные  с  помощью  ASTER  ти-
пичные  оптимальные  программы  измене-   - 40-1

ния угла тангажа  вертикально стартующей  Рис. 8
КТС  на  внеатмосферном  участке  (после  окончания работы  I  ступени)  при  ва-
риации допустимого  удаления  Ј„   точки падения ускорителя  II  ступени  от  точ-

без ограничения
с ограничением

к и  старта.  ЗдесьzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  Lu  • • - ,  где  Ј/,„р1-  дальность  падения ускорителя  II  ступени

при  отсутствии  ограничения  на  L,,.  Оптимальная  программа  тангажа  заметно
отличается  от  линейной  как  только' точка  падения  перестает  быть  свободной
(ТЦФ  1). Как показывают  оценки, для  существующих  тяжелых  ракет- носителей
(РН),  запускаемых  с  российских  полигонов,  увеличение  выводимой  массы  за
счет  оптимизации управления  по Сравнению с традиционными линейными зако-
нами может составлять несколько процентов [9].

В  §3.4  обосновано  появление  дополнительных
локальных экстремалей при введении ограничений
на  точки  падения  отработавших  .элементов.  На
рис. 9 показана типичная зависимость  относитель-

_zyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  т.п.)ной  выводимой  массы  т.ц\ -   ' от  относи-mix. m ,
I.  '

»  .  V»
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тельной  дальности  L =  L/ Lmta  падения  ускорителя
I  ступени. Смена типа  глобальной  экстремали при
вариации  положения-  точки  падения  происходит
бифуркационно  и  сопровождается  скачком  функ-
ции влияния дальности L на выводимую  массу  [12].

/ ~  В  §3.5  описаны два  подхода  к учету  участка  разделения  при сквозной опти-
мизации  траекторий.  В  первом, движение  самолета- носителя  (СН) и  ракетной
ступени  (PC)  после  разрыва  связей  не  моделируется,  а  интегральное  за  время
разделения изменение фазового вектора PC учитывается  в виде скачка в момент
разделения.  Другой  подход  основан  на  сквозной  оптимизации  траектории  как



ветвящегося  процесса  с  включением  участков  движения ЛА  при разделении  [4,
6, 14, 21, 31]. На всех ветвяхучитываются  ограничения, рассмотренные в главе 1,
а на участке  разделения  к ним добавляются  ограничения, обусловленные  требо-
ваниями безопасности:  отсутствие  соударений  и непопадание  СИ в зону  дейст-
вия факела ДУ  PC. Основное отличие этих офаничений от рассмотренных  в гла-
ве  1 сострит  в том, что  они ̂ связывают  фазовые  и управляющие  переменные на
основной и боковой ветвях одновременно.

Траектория  выведения  авиационно-
космической  системы  (АКС),  рассматри-
ваемая при сквозной оптимизации, схема-
тически  представлена  на  рис.  10,  гдеzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  0  -
точка схода с крейсерского режима  полета
СН с PC, 0- 1- предстартовый  маневр АКС ,
1- 2- лредрасцепочный  маневр СН с PC, 2-
2  -  стабилизация угла атаки перед расцеп-   Тис.  10
кой, 2- 2'-  момент  разрыва  узлов  крепления PC на СН, 2- 3  -  автономный  полет
PC с учетом 6граничения_на_угод_тангажа  для безопасного разделения с СН, 2  - 3'
-  автономный полет СН с учетом  ограничения~на~уг6л  тангажа  для  безопасного
отделения PC, 3- 3'  -  момент окончания процесса разделения, когда  СН  выходит
из  области  аэродинамического  и теплового  воздействия  ДУ  PC, 3- 4 -  автоном-
ный полет PC после окончания разделения, 3- 4'-  автономный  полет СН после
окончания разделения.

При сквозной оптимизации законы управления  всеми элементами  АКС, дви-
жение  которых  на  каждом  из участков  может  описываться  собственными  урав-
нениями движения и ограничениями, подчиняется единому критерию -  максими-
зации выводимой массы.

Выражения  для  ограничений движения  ступеней  АК С  в  процессе  разделе-
ния в соответствии  с методикой, описанной в  §3.5, приведены для  двумерного
случая  (в  вертикальной  плоскости). Учет  пространственного  движения  осуще-
ствляется для участков  траектории выведения до  и после участка  разделения.

Поскольку участок 2'- 3'  непродолжителен, решение краевой задачи  на нем ор-
ганизовано "внутри" основной задачи.  :

В  этом случае учет ветвящегося  характера  траектории  выведения лишь  на  1-
3% увеличивает  общее время решения задачи.

Одна из принципиальных трудностей  сквозного решения этой задачи состо-
ит в слабой  зависимости  функционала от продолжительности  маневра СН с PC,
что может сделать  ее плохо обусловленной. Разработана методика  (§3.6), позво-
ляющая  разрешить  указанные  трудности  путем  ограничения  продолжительно-
сти совместного  маневра СН с PC с включением  в процесс сквозной оптимиза-
ции на основе принципа максимума  Понтрягина определения Наилучшего уста-
новившегося  режима  полета  (т.  О), с  которого  начинается  предстартовый  ма-
невр АКС . Разработанная методика реализована в комплексе программ  ASTER.

В  четвертой  главе  исследуется  класс  ветвящихся  траекторий,  содержащих
не дискретное множество, а континуум  ветвей, прилегающих  к основной ветви.
Примером  может  служить  траектория  выведения  КТС, с любой  точки  которой
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возможно  возвращение  спускаемого  аппарата  (СА)  без  превышения  допусти-
мых динамических  и тепловых  нагрузок. Такие траектории выведения в  работе
называются  отказобезопасными.  Непрерывное  множество  боковых  ветвей  в
этом случае образуют воображаемые  траектории  аварийного возвращения  СА.

. Впервые  постановка соответствующей  оптимизационной задачи  была  рассмот-
рена, по- видимому, в работе  [26] и развита в [13- 15,  17, 24].

t> r  В  §4.1  дается  постановка  задачи.
. .  Рассматривается  траектория  Ъ' центра

масс  КТС  при  выведении,  определяе-
мая  уравнениями  движения  для  фазо-
вогЬ вектора  х'(г),  f е[г(',/ }] :

at
(14)

с учетом возможных ограничений (10)
на управление  и(/ )  и ограничений (9)
на  фазовый  вектор.  В  дополнение  к

Рис.  11  "стандартной"  постановке  требуется
выполнение  условий  отказобезопасности,  формируемых  следующим  образом.
Пусть с некоторого множества  точек траектории выведения  {х  (/ )}  может начи-
наться траектория возвращения СА, определяемая фазовым вектором х2(рис.  11):

Кроме ограничений на управление  v(f),  траектория СА должна  удовлетворять
ограничениям на максимальные скоростной напор и удельный  тепловой поток;

^ S O .  (16)

Как  показано  в  главе  5,  можно  ограничиться  проверкой  неравенства  (16)  в
момент  t1  e(tf,tj),  определяемый условием:

Требуется  определить  управления  n(/ 'ji  ('  е[(,',Г/1  v\ t2\

учетом ограничений доставляют  минимум функционалу

1  (17)

которые  с

(18)

Особенность задачи  состоит  в том, что  рассматриваются  ветвящиеся  траек-
тории с бесконечным числом  (континуумом)  ветвей,  содержащих  ограничения
типа неравенств на максимумы функций фазовых  переменных.

Условия  (16) ограничивают множество допустимых  фазовых векторов  х2(',2)
и  тем  самым  x'(f),  что  в  свою  очередь  сказывается  на  выборе  оптимального
управления u(f) и минимуме функционала (18). В общем случае для ее решения
можно использовать  методы  оптимизации систем  с распределенными  парамет-
рами  (А.Г.  Бутковский,  1965). В  §4.2  применяется  метод  проекции  граничных

18



условий  с боковых  ветвей  на основную  ветвь  (см. гл. 3), после  чего  исходная
задача  сводится  к  оптимизационной  задаче  с  фазовыми  ограничениями  типа
неравенств, рассмотренной в главе I .

Доказывается, что оптимальное управление СА vo p l(0 может  быть  определе-
но из решения изолированной задачи для системы (15) с функционалом

a=>min.  (19)

Управление  и(/) на участке Г~ основной ветви, где существенно  фазовое ог-
раничение по отказобезопасности, определяется  условием:

Г " :  4'lT f(x 1,u, / l)= 0,  (20)
где  У1 (0-  начальный сопряженный вектор решения на основе принципа макси-
мума  Понтрягина оптимизационной задачи  (15), (19) для участка  возвращения
СА  с  начальным  фазовым  вектором  х2(г 2)= х'( / 1}  Скалярное  произведение  в
левой  части  равенства  (20) по форме  напоминает  гамильтониан  системы (15).
Однако,  вектор  правых  частей  уравнений  движения  f(x',u, tx)  и сопряженный
вектор  Ч*2, входящие в (20), хотя  и вычисляются  в одной и той же точке фазо-
вого пространства, но определены для различных динамических систем и задач:
первый -  для системы (14) с функционалом  (18), а второй — для системы (15) с
функционалом (19).

В  §4.3 рассматриваются  два метода  синтеза  отказобезопасного  управления.
Первый,  названный «приближенным»,  основан на использовании  в (20) приве-
денных в главе 5 приближенных аналитических решений для Y2  [13, 15, 24, 26].
В  этом случае уравнение  (20) разрешимо относительно  управления  КТС и при

движении  по границе Г  ~  угол  а от-
,  клонения  вектора  тяги  относительно
без ограничения по

^ .  ^/отказобезопасности  В е к Т 0 Р а  С К 0Р °С Т И  С В Я з аН  С  « Ч ™»"
^  ^ -   значениями фазовых  переменных ра-

/   ^  венством [26]:

о

I   ступень

с ограничением  V  Формула,  определяющая  зависимость
В  от фазового вектора х'=  {v,  в, R}  в

^  10  •   текущей точке траектории выведения,
I I  ступень  '  приведена в §5.2.2. На рис. 12 показа-

р и с  J2  н ы  максимальные скоростные напоры
max q,  реализующиеся  при  возвра-

щении  СА с различных  точек  отказобезопасной  траектории, полученной  с ис-
пользованием приближенного аналитического синтеза управления  (21). Здесь v
-   текущая  относительная  (к  первой  космической)  скорость  КТС, при которой
отделяется  СА для возвращения  на Землю.  Видно,  что приближенный  закон
(21)  позволяет  достаточно  точно  выдерживать  движение  КТС по отказобезо-
пасной границе Г~, с любой точки которой возвращение С А происходит с мак-
симально допустимым  скоростным напором ̂ „ .
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Второй  методzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  оптимизации  отказобезопасных  траекторий  выведения,  на-
званный  «точным»,  основан  на  использовании  физического  смысла  V2  как
функции влияния текущего фазового вектора на функционал (19):

Ч'2(х |)  =   Э ттП ( » |)/ З х '>

и определении  границы Г~  допустимой  (отказобезопасносной) фазовой  области:
minfi(x')- ?„,„   = 0  ,  путем  численного  моделирования  траекторий  возвращения

СА  по достаточно  полной модели движения. После этого с  помощью принципа
максимума Понтрягина решается  оптимизационная задача  для  основной ветви  с
фазовым  ограничением  по  условиям  отказобезопасности  (20).  Управление  СА
vopi(') задается  в соответствии  с полученными'в  главе 5 результатами  аналитиче-
ского синтеза оптимального управления при неравновесном входе в атмосферу.

В  пятой  главе  проведено теоретическое  исследование  проблемы  входа  ЛА
в плотные слои атмосферы  при условиях,  существенно  отличающихся  от  усло-
вий равновесного планирования [2, 11, 16,  17, 23,26- 30]. На практике такие ре-
жимы  неравновесного  входа  с  докруговыми  скоростями  реализуются  при  воз-
вращении  отработавших  элементов  КТС, испытательных  суборбитальных  по-
летах  ГЛА,  аварийном  прекращении  выведения  на  орбиту  И СЗ, на  пассивных
участках  полета  ракет,  при  отключении  двигателей  ЛА  на  сверхзвуковых  ре-
жимах полета и др. В частности, нерасчетные режимы входа в атмосферу  испы-
тал  экипаж космического корабля «Союз- 18- 1» после  аварийного прекращения
выведения 3 ступени. В конце 70joc годов  автор участвовал  в исследовании при-
чин разрушения отработавшей  ступениТтер'спективной РН при входе в  плотные
слои  атмосферы.  Большой  объем  исследований  неравновесного  входа  в  атмо-
сферу проводился  в связи с обеспечением  безопасности экипажа ВК С «Буран»
после экстренного отделения от РН «Энергия»  в аварийных  ситуациях.

Главной  проблемой  при  неравновесном  входе  в  атмосферу  является мини-
мизация тепловых  и динамических  нагрузок на ЛА,  которые могут значительно
(на  порядки)  превосходить  нагрузки  при  квазистационарном  планировании.

г/ / ?  Несмотря  на актуальность,  проблема  неравновесного входа в  атмосферу  с док-
f  I'  руговЫми4^скоростями  оставалась~теоретически  мало  исследованной.  В  много-

численных работах,  посвященных проблеме  входа  в  атмосферу,  основное вни-
мание уделялось  задачам  квазистационарного входа с около-  и  сверхкруговыми
скоростями (В.А. Ярошевский, Л.М. Шкадов и др., А. Буземанн, Н. Вин и др.).

Задача  решается  в  следующей
постановке  (§5.1).  Рассматривается
движение  центра  масс  ЛА  в  верти-   / ^Y^ X  /х  *Ґ"}   т а х Ч
кальной  плоскости  развертки  над  •   \   ^  '  {Ц
сферической невращающёйся Землей
в  условиях  экспоненциальной  атмо-
сферы  (рис.  13).  Фазовые  уравнения
записываются  в  скоростной  системе
координат  в  безразмерном  виде, как
и  в  гл.  1  (характерные  величины:
средний  радиус  Земли,  первая  кос-
мическая  скорость,  плотность  атмо-   Рис.  i3
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сферы на уровне  моря). В  качестве  минимизируемого функционала рассматри-
вается максимум (по времени) функции фазовых  переменных:

(22)

гдеzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  q =  рк>vK- ,  Кк,  Kv  -  константы, as = 2АГЛ/  АГ„  Ј  1, что позволяет при  соответст-
вующем  выборе значения параметра as исследовать  как максимальные скорост-
ные напоры так и максимальные тепловые потоки.

Полагается, что полет начинается со скоростями vly  меньшими местной кру-
говой скорости  vc  = l/ л/ й:  viJRl  < 1, на достаточно  больших  высотах,  где  грави-
тационные  силы  существенно  превосходят  аэродинамические,  т.е.  условия
движения  существенно  отличаются  от  условий  равновесного  планирования.
Считается, что номинальное движение происходит без тяги: Т=  0.  •  '••

Рассматривается  задача  нахождения  оптимального  управления  коэффици-
ентами  аэродинамического  сопротивления:  сх „,„  < с, i  cx  max,  эффективной  (с
учетом угла крена) подъемной силы: су  mj n <,  су  < су  тт ,  а также  вектором  тяги ДУ
с относительно малым запасом характеристической  скорости, при котором воз-
действие  тяги можно считать  малым  возмущением  пассивного полета.  Опреде-
ляется  оптимальное  расположение  участков  траектории  возвращения  ЛА,  где
использование  указанных  выше  управлений  обеспечивает  максимальное  сни-
жение  функционала, оценивается  с  помощью  функций влияния эффективность
оптимальных управляющих  воздействий.  .

Для решения поставленной задачи  вводится сопряженная система:

f- IT*-   < 2 3 )

at  CX

с  граничными условиями  в точке достижения  максимума  q,  чтобы  в  соответст-
вии с формулой Блисса сопряженные переменные представляли  собой функции
влияния вариации текущего  фазового вектора  на функционал:  Ч*(/ ) Е ••  Т?  , как

в условиях  трансверсальности принципа максимума Понтрягина.
Получено  приближенное  аналитическое  решение  фазовой  и  сопряженной

систем уравнений  в  виде  функций только  текущего  фазового  вектора (угла на-
клона  траектории  или  высоты)  путем  прямого  сращивания  решений  в  харак-
терных  областях  с  пренебрежимо  малым  (кеплерово  движение)  и доминирую-
щим  (гипотеза  Аллена- Эггерса)  влиянием  аэродинамических  сил  (рис.  14).
Идея  сращивания асимптотических  разложений  в  указанных  областях  приме-
нялась  в  работах  Ш и,  Потсепа,  Вина  и  др.  Отличительными  особенностями
подхода,  развитого  в  диссертации,  являются:  применение  его  для  задачи  с
функционалом  (22),  а  также  использование  прямой склейки  решений  на  зада-
ваемой  условной  высоте  А..  Строго  доказано  [11,  30],  что  вариация  высоты
склейки не влияет на методическую  погрешность, так как изменяет функционал
на величины более  высокого порядка малости  по сравнению с  удерживаемыми
членами.  :• .- • • ..•

Установлен ряд общих свойств механики ̂ неравновесного входа в  атмосферу.
Доказано, что относительная  (в долях.местной  круговой  скорости)  критическая
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начальная скорость (пересчитанная на апоцентр)zyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA v0=  iWrnm. при которой реали-
зуются наибольшие скоростные напоры (аз = 1) удовлетворяет  неравенству

Верхняя  оценка  достижима  для  аппаратов  с  аэродинамическим  качеством
Л= 0  при  бесконечно  больших  градиентах  р  плотности  атмосферы  по  высоте
(для Земли р ~ 900).

Аналогично  получены  оценки  критической  скорости  для  произвольного
as (функционала (22)). Для двух значений as, соответствующих  скоростному  на-
пору и удельному  тепловому  потоку (Кемп, |>иддел), зависимости vcril   max  от вы-
соты h и аэродинамического качества К  показаны на рис. 14.

Проведен  синтез  управления  аэродинамическими силами  и  вектором  тяги,
минимизирующего  функционал  (22).  Качественно  исследована  структура  оп-
тимального управления в зависимости от параметров ЛА  и начальных  условий.
Доказано, что  законы управления, минимизирующие максимальные динамиче-
ские и  тепловые  нагрузки, могут  быть  двух  типов.  Первый  тип  соответствует
традиционным представлениям  и реализует  максимальное торможение  аппара-
та  на  всей  траектории  возвращения. Однако, доказано,  что  область  его  опти-

мальности  ограничена  опреде-
ленным  диапазоном  скоростей
vo,  заведомо  меньших  круговой
скорости (рис.  14):

»«*ы.<"о < »«- .<  1-   (24)
Вне  области  (24) минимиза-

ция  тепловых  и  динамических
нагрузок  может  достигаться
разгоном  ЛА  (второй тип опти-
мального управления).

Если функционалом  являет-
ся  максимальный  скоростной
напор  (ве =  1), то для  ЛА,  аэро-
динамическое  качество.  кото-
рых  превышает  некоторое  би-
фуркационное  значение  {К   »

1.8),  область  (24)  вырождается,  и во всем рассматриваемом  диапазоне  докруго-
вых  скоростей  оптимальным  является  второй,  "нетрадиционный", тип  управле-
ния. При этом  максимальная  перегрузка  монотонно убывает  с  ростом  началь-
ной скорости Do-

Показано,  что  полученные  приближенные  аналитические  решения  хорошо
согласуются  с  результатами  численного  интегрирования  полных  уравнений
движения  для  ЛА  с  любым  аэродинамическим  качеством  в  широкой  области
начальных  условий.  Эта предметная  область  характеризуется  следующими  па-
раметрами  (рис.  14):  начальный  угол  наклона  траектории  -   не  ограничен,
6  е(- я/ 2,7t/ 2), скорость  v0  в  апоцентре  (при 9 < 0  -  в условном  апоцентре)  -  от
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околозвуковой  (~350  м/с)  до  околокруговой  (~7900  м/с  -   для  Земли),  высота
апоцентраzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA ho  -  больше высоты равновесного планирования  И„ аЯг.

Приведены аналитические оценки погрешности полученных  выражений  для
функционала, обусловленные  принятыми упрощениями математической  модели,
а также  поправочные формулы для  настройки параметров модели, позволяющие
при необходимости  повысить в практических приложениях точность на порядок.

Ш естая  глава  посвящена  приложениям  разработанных  теории,  методик  и  р/
комплекса  программ  сквозной  оптимизации  ветвящихся  траекторий  выведения  [('
для  исследований  различных  проектов  КТС, направленных  на  поиск  способов
повышения их эффективности и безопасности испрльзования. Демонстрируются
возможности учета, ветвящегося характера  траекторий, ограничений на фазовый
вектор и управление, требований безопасного разделения  и отказобезопасности,
особенностей  неравновесного  входа  в атмосферу  спасаемых  аппаратов  с  траек-
тории выведения, оценки влияния возмущений на функционал с помощью реше-
ния  сопряженной системы, и др.  Полученные  численные решения  сопровожда-
ются  оценками их  погрешности, обусловленной  погрешностями численного ин-
тегрирования  фазовых  и сопряженных  систем  уравнений, отслеживанием  точек
разрыва  и нарушения  гладкости  фазовых  переменных  и правых  частей  уравне-
ний движения, выполнения краевых  условий  и др. Допустимая  погрешность ре-
шения оптимизационной задачи  (с учетом погрешностей численного интегриро-
вания и решения краевой задачи) соответствовала  мп  ̂ =  0.1  кг  выводимой  мас-
сы.  С целью  верификации комплекса ASTER  и  контроля точности  вычислений
осуществлялась  проверка соблюдения  первого  интеграла  — постоянства  гамиль-
тониана, на участках траектории,  где  не существенны  ограничения, явно содер-
жащие  время  (ограничения  на  угловую  скорость  тангажа,  скорость  изменения
тяги  и т.п.). Расчеты  проводились с использованием  принятых  на момент прове-
дения исследований исходных  данных, которые могут отличаться  от  характери-
стик существующих  или разрабатываемых  в настоящее время КТС.

В  §6.1  приводятся  результаты  проведенных  автором  совместно  с  НПО
«Энергия»  и'Н ПО «Молния»  исследований по проблеме автономного (экстрен-
ного)  спасения орбитального  корабля  (ОК) Типа  ВК С  «Буран».  Показано, что
эта проблема не может быть решена средствами  только ОК  из- за  существенных
ограничений  на  скоростной  напор  q  и  шарнирные  моменты  на  элевонах  М'щ
при  экстренном  возвращении  с ~50%  активного  участка  выведения.КТС. По-
этому  возникает задача  комплексной (сквозной) оптимизации участков  выведе-
ния  КТС  и  воображаемых  участков  аварийного  возвращения, ОК   с  ограниче-
ниями по условиям отказобезопасности. Решение этой задачи было получено на
основе разработанных  в гл. 4 методов  как с использованием  приближенных оп-
тимальных  законов управления  КТС на активном участке  выведения, так  и на
основе строгого  применения принципа максимума Понтрягина.

Приближенный  способ  применялся  при  решении  проблемы  автономного
спасения ВК С «Буран» с траектории выведения  МРКК   «Энергия».  Исследовано
влияние оптимального  использования двигателей  орбитального маневрирования
и  допустимых  нагрузок  при  аварийном  возвращении  ОК   на  отказобезопасные
траектории выведения КТС и выводимую  массу.
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ограничения по условиям отказобезо-
'• - 'пасности
- . оптимальные траектории выведения

скорость, м/с  .  ..  .
"  '  Рис. 15
Строгое решение аналогичной задачи  на основе принципа максимума Пон-

трягина  с  использованием  методики,  изложенной  в  гл.  4,  получено  для  более
позднего  проекта  НПО «Энергия»  вертикально  стартующей  КТС.  Сходимость
итерационной  процедуры  обеспечивалась  применением  метода  продолжения
решения  по параметру  г =   0  —И, который  искусственно  вводился  в  уравнение
границы  Г"  области  отказобезопасности.  В  качестве  начального  приближения
( г= 0)  использовано  решение  оптимизационной задачи  без  учета  такого  огра-
ничения. На рис.  15  показан процесс трансформации оптимальных  траекторий
и  законов  управления  при  введении  ограничения  по  отказобезопасности.  Для
рассматриваемой  вертикально  стартующей  КТС  использование  оптимального
управления  позволяет  реализовать  отказобезопасное  выведение  на  орбиту  це-
ной снижения выводимой массы менее чем на 2%.  :

В  §6.2  в соответствии  с изложенной в  §3.5  методикой  проведено  исследова-
ние  сквозных оптимальных  траекторий  выведения двух вариантов АК С на базе
дозвукового  СН Ан- 225  «Мрия»  в качестве  первой ступени с верхним  располо-
жением  PC.  AKC- I   соответствует  проекту  Interim  HOTOL,  AKC- 1I   -   МАКС .
Учитывались  все  основные  ограничения на  фазовые  и  управляющие  перемен-
ные (см. главу 3): на углы атаки СН+ РС, СН и PC; на угловую скорость  тангажа
СН+ РС; на число Маха  СН+ РС  и СН; на продольную  и поперечные  перегрузки
и силы PC; на скоростной напор PC, на взаимное положение  СН и PC при раз-
делении  с учетом  конического факела  маршевых  двигателей  PC.  Учитывались
изменение угла отклонения вектора тяги АК С от продольной оси в зависимости
от  положения  центра  масс  по  условиям  балансировки,  условие  стабилизации
угла  атаки  перед  разрывом  связей PC с СН, конечная скорость  изменения тяги
маршевых  двигателей.

Оптимизация  проведена  на  основе  принципа  максимума  Понтрягина  с  ис-
пользованием  комплекса  ASTER.  Расширенные  фазовые  векторы  имели  пере-
менную размерность  (суммарная размерность = 20  или 22  для  различных  моде-
лей  движения  СН): 4  (для  модели  движения  в  вертикальной  плоскости)  или  6
(для  пространственной  модели) — на участках  совместного  полета  СН+ РС,  9  (5
для PC и 4 для СН) — при разделении СН и PC, 7 — на участке  автономного выве-
дения PC. Общая размерность краевой задачи — 11 (7 — внешняя, 4 — внутренняя,
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на  участке  разделения).  При  существенном  ограничении  на  допустимое  число
Маха для СН, размерность  краевой  задачи  возрастает  до  12. Варьируемые  пара-
метры внешней краевой задачи — начальные значения сопряженных переменных,
внутренней  -   сопряженные переменные  в  начале  единственной  боковой  ветви,
соответствующей  полету  СН  на участке  разделения  с  PC. Невязками  служили
условия на правых концах основной (для PC) и боковой (СН) ветвей.

В  результате  решения определены:  оптимальные  программы  изменения  уг-
лов атаки, крена, циклограммы  работы двигателей  и траектории  на всех  этапах
полета  (СН  и  PC); оптимальные  начальные  условия  (высота,  скорость)  пред-
стартового  маневра  системы  СН+ РС  из  множеству  возможных  режимов  гори-
зонтального  полета, оптимальный азимут запуска. Проведены параметрические
исследования  влияния таких  факторов  как момент  запуска  маршевых  ЖРД PC,
продолжительность  динамического  маневра  СН  с  PC  перед  запуском  PC, на-
чальные  фазовые  условия,  ограничения, угол  отклонения  вектора  тяги  от про-
дольной  оси  АКС ,  степень  инерционности  управления  угловым  движением
АКС , задержка  момента разрыва связей PC с СН, задержка  начала разворота PC
относительно СН при разделении и др.

В  §6.3  на основании изложенной в главе 3 методики проведено  исследование
сквозных  оптимальных  траекторий  и  законов  управления  перспективных  РН
тяжелого  класса  типа  «Протон- М»  и  легкого  класса  типа  РН  «Рокот»!  Точки
падения  отработавших  элементов  конструкций  1- й,  2-й  и 3-й  ступеней,  а  также
створок  головного  обтекателя  (ГО)  соответствовали  геометрическим  центрам
отведенных  полей  падения.  Задача  решалась  в  детерминированной постановке.
Коэффициенты  аэродинамических  сил  задавались  в  табличной  форме  как
функции угла атаки а,  высотыzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA h и числа М. На атмосферном участке  выведения
I  ступени  после вертикального участка  и кратковременного участка  разворота по
тангажу  осуществлялась  программа  гравитационного  разворота  с  а= 0.
Учитывались  ограничения  на  скоростной  напор,, произведение  qa,  угловую
скорость тангажа, скорость изменения тяги.

Расчеты  сквозных  оптимальных  пространственных  траекторий  выведения
проводились  с  использованием  комплекса  программ  "ASTER".  Расширенные
фазовые векторы  имели переменную  размерность:  7 -  на участках  выведения 1,
II , II I  и IV ступеней, 6 — на участках  возвращения отработавших  ступеней и ГО.
Общая  размерность  краевой  задачи  -   25  (11  -   внешняя,  2  -   внутренняя  на
участке  выведения  и  возвращения  I  ступени,  6  -   внутренняя  на  участке
возвращения  отработавшей  II   ступени  и  еще  6  —  внутренняя  .на. участке
возвращения  отработавшей  II I   ступени  или, ГО).  Варьируемые  параметры
внешней  краевой  задачи:  7  значений  сопряженных  переменных  в  конце
вертикального  участка  в точке  старта  + 4  значения сопряженных  переменных  в
точках  падения  II   и  II I   (или  ГО)  отработавших  ступеней.  Варьируемые
параметры  внутренних  краевых  задач:  угол  наклона  траектории  и  азимут  в
начале  гравитационного  разворота  на  участке  выведения  I  ступени,  по  6
значений  сопряженных  переменных  в  начальных  точках  двух  оставшихся
боковых  ветвей (падение II  и II I  (ГО) ступеней). Невязками служили  условия на
правых  концах основной и трех боковых  ветвей.
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Рассмотрены  32  варианта  сочетаний  полей  падения  отработавших
ускорителей  I,  I I   и  II I   ступеней  из  числа  разрешенных  к  использованию,  а
также,  для  сравнения,  дополнительно  рассмотрены  случаи  •   сброса
отработавших  ускорителей  в  оптимальные  точки  (без  ограничений  на  поля
• падения). Исследовано влияние на выводимую  массу,  оптимальные  траектории
и  программы  управления  таких  факторов  как  расположение  полей  падения,
параметры  целевой  орбиты,  допустимая  угловая  скорость  тангажа,  скорость
изменения  тяги,  распределение  массы  топлива  по  ступеням  и  др.
Использование  "побочного  продукта"  принципа  максимума  Понтрягина  —
сопряженных  переменных,  имеющих  физический  смысл  функций  влияния,
позволило  оценить  влияние  на  максимальную  выводимую  массу  перечис-
ленных факторов одновременно с решением основной задачи  при номинальных
значениях параметров. Тем  самым, по сравнению с приближенными  методами,
существенно  повышается  информативность  получаемых  оптимальных  реше-
ний,  точность  оценок  частных  производных  функционала  по  параметрам  (от-

..-  дгд  сутствует операция численного дифференцирования, использование оптималь-
l"i /   ного управления  исключает  йскаженйя'реальных  функций влияния из- за "оши-

бок" управления), сокращается объем вычислений.
^Показана  возможность  за  счет  оптимизации программы  управления  РН на

^ ^ в н е а т м о с ф е р н ом  участке,  включая  оптимальный  выбор  полей  падения  из
%  располагаемого  набора, увеличить выводимую  массу  на несколь^о_процентов._

1 ^ л я  в с е х  отделяемых  частей  РН построены  области  достижимостиПзёмной
поверхности в зависимости от наклонения орбиты  / ^  и выводимой массы. При
этом  постановка  задачи,  изложенная  в  главе 3,  была  модифицирована для  ре-
шения взаимной задачи следующим  образом.

Географические  координаты (ф,zyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA X) точки s  падения отработавшего  элемента
представлялись  в  параметрическом  виде:  W'A- {4>^)Sam  +r(cosT),s'mrj)t г д е  S o nT

— оптимальная  точка  падения, полученная  на  основе  оптимизации  траектории
выведения  без  учета  ограничения точки  падения. Фиксируется  не  точка  паде-
ния,  а  лишь  угол  т|.  Задается  также  величина  допустимых  потерь  выводимой
массы Д7ЯОР6 (т.е.  выводимая  масса), а удаление  г точки 5 от som  является макси-
мизируемым  функционалом. Решение такой задачи  определяет  предельное  дос-
тижимое  положение  точки  падения  элемента  КТС, максимально  удаленной  от
Sonr в направлении, задаваемым Г|, при установленной выводимой массе. Изменяя
параметр  г\  в  промежутке  [0,2я], получим  в плоскости  географических  коорди-

^

нат линию уровня  <  !

О <> г\  <,  2JC,  которая  является. границей  области  земной  поверхности  (области
достижимости), в которую может быть сброшена рассматриваемая  отработавшая
часть РН при условии, что потеря выводимой массы не превышает дтяврб по срав-
нению с максимально возможной.
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'«.= 51-
« .̂„• = 0.03341

д л я  построения  каждой  ли-
нии  уровня  рассчитывалось  в
среднем около 200  сквозных оп-
тимальных  траекторий  выведе-
ния  (шаг  по  углуzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  г] ~  1°).  Все
семейство  линий  уровня  после
задания  исходных  данных  рас-
считывалось  автоматически,  без
вмешательства  исследователя.
На рис.  16  показан пример рас-
чета  границ  областей  достижи-

т«*,«=0.03343  м о с г и  (линий уровня)  для  точек
падения  ускорителя  I  ступени
РН  легкого  класса,  выводящего
нагрузку  на  орбиту  высотой
295 км.

Отметим,  что  «гладкость»
линий  уровня,  соединяющих
около 200  расчетных  точек  каж-

дая, «замкнутость»  (совпадение точек  через  период: при  rj=Q  и  tf=2%)  и «моно-
тонность»  деформаций  при  вариации  параметра  &move являются  косвенными
подтверждениями  высокой точности получаемых  оптимальных  решений и регу-
лярности заложенной в ASTER численной процедуры.

Исследована  возможность  сокращения  количества  требуемых  полей  паде-
ния за счет  сброса отработавших  на разных участках частей  РН в одну  и ту  же
точку.  Показана возможность оптимального планирования номинальных  траек-
торий  РН так, чтобы  отработавшие  части  1 ступени  РН падали  в  одну  общую

. точку  (номинально) при запусках на орбиты в широком диапазоне наклонений.
В  §6.4  приведены  результаты  сквозной  оптимизации  выведения  АК С  с  j2..j','S/

внутренним  размещением  двухступенчатой  РН  в  СН  Ан- 124.  Приведены  ,л <r- (jJ'
результаты  параметрических  исследований  влияния  на  оптимальные  законы  ч""'
управления  и  максимальную  выводимую  массу  : режимов  установившегося
полета  СН с  РН перед  началом  предрасцепочного  маневра,  продолжиительно-
сти  динамического  маневра  СН с  РН перед  десантированием  РН, требований
безопасного десантирования РН из СН, угла тангажа  РН в момент запуска мар-
шевых  двигателей,  изменений  циклограммы  работы  маршевых - ЖРД в  начале
активного участка,  предельно допустимого для СН числа М полета, и др.

ОСНОВНЫЕ НАУЧНЫЕ  РЕЗУЛЬТАТЫ

1.  Разработаны  методика  и  автоматизированный  комплекс  программ  ASTER
сквозной  оптимизации  ветвящихся  траекторий  выведения  авиакосмических
систем  в  атмосфере  на  основе  принципа  максимума  Понтрягина  по  крите-
рию  максимальной  выводимой  массы.  Учтены  как традиционные  ограниче-
ния на управляющие и фазовые переменные (угол атаки а,  скоростной напор
q,  произведение qa,  перегрузки  и др.), так и новые: по условиям  безопасного
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разделения  ступеней,  отказобезопасности,  возвращения  отработавших  эле-
ментов.
Разработана  система  верификации и  контроля  точности  решения оптимиза-
ционных задач  с помощью комплекса ASTER,  основанная на использовании
теоретических  положений  принципа максимума  Понтрягина  и  физического
смысла  сопряженных  переменных  и  множителей  Лагранжа  как  функций
влияния.
Благодаря применению модифицированного метода Ньютона, метода  непре-
рывного продолжения решения, селекции локальных  экстремалей  и исполь-
зованию  базы  данных  практически  обеспечена  регулярность  решения  рас-
сматриваемых  оптимизационных  задач,' что  подтверждено  результатами
специальных  тестовых  статистических  исследований  и опытом  использова-
ния комплекса в интересах различных проектов КТС.

2.  С использованием  автоматизированного  комплекса  ASTER  выявлены  каче-
ственно различные, в том  числе  новые, отличные от  традиционных  для  бал-
листических  аппаратов, типы экстремалей  и законов оптимального  управле-
ния выведением КЛА в атмосфере.
Показано, что  аэродинамические силы, даже если они малы  по сравнению  с
весом,  могут  порождать  такие  существенно  нелинейные  эффекты,  как  не-
единственность решения и бифуркации глобального  оптимума  при вариации
параметров КЛА.  Дана классификация экстремалей  в зависимости от распо-
лагаемого  максимального аэродинамического качестваzyxwvutsrqponmlkjihgfedcbaZYXWVUTSRQPONMLKJIHGFEDCBA  Ктса.
Установлено,  что  смена  типа  оптимального  закона  управления  при  вариа-
ции  параметров  компоновки  может  приводить  к  скачкам  коэффициентов
чувствительности  как  по  порядку  величины, так  и  по  знаку.  Качественные
изменения  оптимальных  законов управления  и  траекторий  по  сравнению  с
традиционными  могут  наблюдаться  уже  при  малом  увеличении  несущих
свойств КЛА.  -

3."  Разработана  методика  практического  решения  на  основе  принципа  макси-
мума  Понтрягина  задач  сквозной  оптимизации  ветвящихся  траекторий  с
дискретным  множеством  ветвей.  Учтены  требования:  безопасного  разделе-
ния,  включающие  условия  безударного  отделения  и  непопадания  отделяе-
мых частей  в зону  опасного воздействия двигателей;  не превышения летных
ограничений  на участках  возвращения  отработавших  частей  и падения  их  в
заданные районы земной поверхности.

Предложен  метод  проекции  граничных  условий  с  боковых  ветвей  в  точку
ветвления, что позволяет сократить размерность решаемой  краевой задачи.
Исследовано  влияние  указанных  ограничений  на  структуру  оптимальных
решений, в том числе, на появление локальных  экстремалей.

4.  Разработана  теория  неравновесного  входа  ЛА  в  плотные  слои  атмосферы,
типичного для  отработавших  элементов  космических транспортных  систем,
исследовательских  ГЛА,  совершающих  суборбитальные  полеты,  спасаемых
аппаратов при экстренном прерывании выведения  на орбиту  и др.  В  ее ос-
нове лежит  идея  прямой склейки аналитических  решений  фазовой  и сопря-
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женной  систем  уравнений  в  областях  с  пренебрежимо  малым  и  преобла-
дающим влиянием аэродинамических сил.  •
Доказано, что критические начальные скорости КЛА, при которых  скорост-
ные напоры, перегрузки или удельные  тепловые.потоки в процессе возвра-
щения в атмосферу достигают  наибольших значений, заметно меньше кру-
говой скорости и уменьшаются  с ростом аэродинамического качества аппа-
рата. Если минимизируемым функционалом является максимальный скоро-
стной напор (перегрузка), то критическая скорость не превосходит  VW  от

местной круговой, а для КЛА с аэродинамическим качеством  выше некото-
рого бифуркационного значения (~1.8) максимальные скоростные напоры
монотонно снижаются с ростом начальной скорости.
Проведен аналитический синтез аэро- ракетодинамического управления, ми-
нимизирующего  максимальные динамические и удельные  тепловые  нагруз-
ки. Установлено,  что  оптимальные  законы управления  могут  быть  двух  ти-
пов.  Первый  тип  («традиционный»)  -   реализует  торможение  аппарата  на
всей траектории  возвращения и оптимален лишь  в ограниченном диапазоне
начальных  скоростей,  меньших  критической.  Второй  тип  — минимизирует
пиковые  нагрузки  за  счет  разгона  аппарата  в окрестности  апоцентра, опти-
мален  при  начальных  докруговых  скоростях  по  крайней мере  выше крити-
ческой.
Строго  определена  область  начальных  условий,  при  которых  справедливы
полученные  результаты:  по скорости в апоцентре — от умеренной сверхзву-
ковой  (М   «  1-  3)  до  орбитальной  (круговой),  по  высоте  апоцентра  -   выше
высоты  равновесного  планирования, по углу  наклона траектории  и аэроди-
намическому  качеству  КЛА — не ограничен.

5.  Даны  постановка и методика  решения на основе  принципа максимума Пон-
трягина для разрывных  систем задачи  оптимизации отказобезопасных  траек-
торий  выведения,  в  любой  точке  которых  возможно  отделение  спасаемого
аппарата и возвращение его на Землю без нарушения ограничений по тепло-
вым  и динамическим нагрузкам. Особенность задачи  состоит  в  необходимо-
сти оптимизации траектории  с континуумом  ветвей  (воображаемых  траекто-
рий возвращения спасаемого  аппарата). На основе метода  проекции гранич-
ных условий  указанная задача  сведена к традиционной задаче  оптимального
управления с фазовыми ограничениями.
С  использованием  результатов  теории  неравновесного  входа  в  атмосферу
получен  приближенный аналитический синтез управления,  обеспечивающе-
го с достаточной точностью выполнение требований отказобезопасности.

6.  Разработанные методы  и комплекс программ  сквозной оптимизации на осно-
ве принципа максимума Понтрягина ветвящихся траекторий  выведения  КЛА
в  атмосфере  нашли  применение  при  исследованиях  ряда  перспективных
авиационно- космических  транспортных  систем:  МРКК   «Энергия- Буран»,
МАКС ,  АК С  «Ан- 225/ Interim  HOTOL»,  РН «ПротонтМ»,  АРКК Н «Воздуш-
ный старт» и др. В частности: сформированы оптимальные  отказобезопасные
траектории  выведения  для  вертикально.стартующих  КТС  типа  «Энергия-
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Буран»;  показана возможность  заметного  увеличения  полезной  массы, выво-
димой  РН типа  «Протон- М»,  за  счет  сквозной оптимизации  траекторий  вы-
ведения с учетом  существующих  полей падения.

7.  Определены  направления  дальнейшего  развития  полученных  в  работе  ре-
зультатов,  в том  числе:  синтез алгоритмов  траекторного  управления  КТС на
основе  методов  оптимального  управления,  адаптирующихся  к  сильным  из-
менениям параметров  ЛА  и цели полета;  разработка  расчетного  метода  ком-
плексной  оптимизации  параметров  ЛА  по  критерию  максимальной  эффек-
тивности  целевого  применения с учетом  требований  аэродинамики, динами-
ки и прочности.
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