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В работе рассматриваются вопросы построения системы управления отделяемых частей ракет-носителей на 
базе бесплатформенной инерциальной навигационной системы. 

На выбор схемы управления движением отделяющихся частей ракет-носителей влияют следующие  
факторы:

– допустимые размеры и расположение заданных районов падения отделяющихся частей ракет-носителей;
– требования по точности приведения отделяющихся частей ракет-носителей в заданные районы падения;
– тип и характеристики органов управления отделяющихся частей ракет-носителей;
– располагаемый аппаратурный состав системы управления отделяющихся частей ракет-носителей. 
На основании вышеизложенных требований и ограничений выбрана схема управления с реализацией на нис-

ходящем атмосферном участке аэродинамического маневра наведения отделяющейся части ракеты-носителя в задан-
ный район падения.

Система управления должна обеспечить выполнение следующих операций управления:
– «гашение» угловой скорости;
– управление движением центра масс.
Одной из основных подсистем системы управления является бесплатформенная инерциальная навигацион-

ная система. Базовое алгоритмическое обеспечение бесплатформенной инерциальной навигационной системы можно 
разделить на следующие группы:

– алгоритмы первичной обработки информации;
– алгоритмы коррекции показаний датчиков бесплатформенной инерциальной навигационной системы;
– алгоритмы вычисления параметров ориентации;
– алгоритмы пересчета составляющих кажущейся скорости;
– алгоритмы контроля и диагностики входной информации.
При моделировании управляемого движения отделяющихся частей была произведена оценка влияния инс-

трументальных погрешностей приборов на базе бесплатформенной инерциальной навигационной системы. Были рас-
смотрены следующие основные погрешности приборов:

– случайная составляющая ухода гироскопа;
– погрешность масштабного коэффициента гироскопа;
– погрешность нулевого сигнала акселерометров;
– погрешность масштабного коэффициента акселерометра.
Приводятся оценки уменьшения зон падения.
Ключевые слова: система управления, ракета-носитель, отделяемые части, навигационная система, районы 

падения.

Актуальность работ по уменьшению 
районов падения отделяющихся частей 

ракет-носителей (РН) определяется острой 
необходимостью сокращения значительных 
площадей земли, отчуждаемых в настоящее 
время под районы их падения. Так, характе-
ристики эллипса рассеивания отработавших 
ускорителей I ступеней современных РН со-
ставляют не менее ±20 км – по дальности и 
±10 км – по направлению.

Целями настоящей работы явля-
ются определение облика системы управ-
ления (СУ) отделяющихся частей (ОЧ) 
РН на базе бесплатформенной инерци-
альной навигационной системы (БИНС) 

и оценка уменьшения районов падения  
ОЧ РН.

Рассмотрим основные положения, оп-
ределяющие возможные подходы к выбору 
принципов построения системы управления 
[1, 2] ОЧ РН.

Выбор схемы управления движением 
ОЧ РН определяется:

– комплексом факторов, характе-
ризующих остроту проблемы, в том чис-
ле допустимыми размерами и располо-
жением заданных районов падения (РП) 
ОЧ РН относительно трассы выведения, а 
также их близости к «запретным» (опас-
ным) участкам местности, на которые не-
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обходимо исключить возможность паде-
ния отделяющихся элементов в нештатных  
ситуациях;

– требованиями по точности приведе-
ния ОЧ РН в заданные РП;

– ограничениями по кинематическим 
параметрам, вытекающим из условий обес-
печения целостности конструкции отделяю-
щихся элементов;

– типом и характеристиками органов 
управления ОЧ РН;

– выделяемыми лимитами по массе 
и энергопотреблению на устанавливаемое 
дополнительное оборудование (аппаратура 
СУ, исполнительные и управляющие орга-
ны, различные конструкционные элемен-
ты и др.), а также ограничениями по ком-
поновке оборудования на отделяющихся  
элементах;

– располагаемым аппаратурным со-
ставом СУ ОЧ РН.

На основе вышеизложенных требо-
ваний и ограничений выбрана схема управ-
ления с реализацией на нисходящем атмос-
ферном участке аэродинамического маневра 
наведения ОЧ РН в заданный район приве-
дения.

В рамках данной схемы средствами 
СУ может быть обеспечено высокоточное 
наведение ОЧ РН в заданный район, включая 
наведение в заданную точку прицеливания.

При этом в зависимости от распола-
гаемого уровня маневренных характеристик 
ОЧ РН может быть решена задача приведения 
объекта в район, находящийся как в непос-
редственной близости от выбранной трассы 
выведения, так и вдали от нее.

Для реализации данной схемы управ-
ления необходимо, чтобы ОЧ РН была осна-
щена достаточно эффективными аэродина-
мическими органами управления.

В зависимости от располагаемого ап-
паратурного состава СУ возможны различ-
ные модификации режима наведения ОЧ РН 
в точку посадки, в том числе инерциальный, 
радиоинерциальный, самонаведение на ра-
диомаяк и др. [3, 4].

При рассмотрении путей реализации 
указанной схемы предполагается, что объ-

ект управления аэродинамически устой-
чив и что на всем пассивном участке обес-
печивается целостность и управляемость  
ОЧ РН.

Используемый в составе СУ ОЧ РН 
комплекс командных гироскопических при-
боров (ККП) не должен накладывать ограни-
чения на угловые эволюции изделия (иметь 
неограниченные углы прокачки по всем 
осям). При этом ККП должен обеспечивать 
возможность измерения угловых скоростей в 
достаточно широком диапазоне. Этим требо-
ваниям наиболее соответствует ККП бесплат-
форменного типа.

СУ должна обеспечить выполнение 
следующих операций управления:

– «гашение» угловой скорости вра-
щения и обеспечение требуемой ориентации 
строительных осей объекта на момент входа 
в плотные слои атмосферы;

– управление движением центра масс 
при наведении в точку прицеливания с уче-
том ограничений по углам атаки и управляю-
щим моментам.

Базовыми элементами СУ являются:
– БИНС, обеспечивающая получение 

на борту текущей информации о координа-
тах положения и векторе скорости ОЧ РН в 
начальной стартовой инерциальной системе 
координат;

– навигационная аппаратура потреби-
теля спутниковой навигации;

– радиотехнические, оптико-электрон-
ные и др. средства самонаведения – в зависи-
мости от комплектации;

– центральный процессор, обеспе-
чивающий совместно с другими вычисли-
тельными средствами СУ (процессор БИНС 
и др.) решение задач управления полетом  
ОЧ РН;

– устройства сопряжения бортовой 
цифровой вычислительной системы с або-
нентами СУ и смежными системами;

– согласующую, коммутационную и 
другую аппаратуру СУ.

При реализации данной схемы мо-
жет быть уменьшено влияние возмущений 
нисходящего атмосферного участка, а так-
же обеспечена отработка промаха, обуслов-
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ленного погрешностями активного учас-
тка и возмущениями участка разделения. 
Естественно, последнее возможно при ус-
ловии достаточно точной идентификации 
отрабатываемого промаха по данным на-
вигационных определений, выполняемых с 
помощью тех или иных датчиков внешней 
информации.

Одной из основных подсистем техни-
ческого облика СУ ОЧ РН является БИНС. 
При этом требования к точностным характе-
ристикам ее основной компоненты – бесплат-
форменному измерительному блоку (БИБ) –  
существенно зависят от принципов построе-
ния системы выработки начальных условий, 
обеспечивающей формирование к началу ав-
тономного полета ОЧ опорного инерциально-
го базиса и вектора состояния в системе коор-
динат, реализуемой инерциальной системой 
управления РН.

Рассмотрена схема БИНС, в рамках 
которой решение задачи начальной выставки 
решается в процессе полета I ступени средс-
твами СУ ОЧ во взаимодействии c СУ РН на 
основе методологии векторного согласова-
ния. В этом варианте требования к точност-
ным характеристикам БИБ СУ ОЧ ракетных 
блоков первых ступеней могут быть сущес-
твенно снижены, поскольку в качестве эта-
лонной системы используется высокоточная 
навигационная система РН.

С учетом требований, предъявляе-
мых к БИБ (стабильность точностных харак-
теристик от запуска к запуску, малая масса, 
энергопотребление и стоимость), наиболее 
предпочтительными являются БИБ на основе 
твердотельных гироскопов (волоконно-опти-
ческие, лазерные).

Базовое алгоритмическое обеспече-
ние БИНС можно разделить на следующие 
группы:

– алгоритмы первичной обработки ин-
формации, реализуемые в блоке сервисной 
электроники;

– алгоритмы первичной обработки ин-
формации, реализуемые в блоке первичной 
обработки информации (ПОИ);

– алгоритмы коррекции показаний 
датчиков БИНС;

– алгоритмы вычисления параметров 
ориентации;

– алгоритмы пересчета составляющих 
кажущейся скорости из связанного базиса в 
инерциальный;

– алгоритмы контроля и диагностики 
входной информации и работы БИНС

Алгоритмы навигации в БИНС анало-
гичны алгоритмам навигации в платформен-
ных ИНС. Эти алгоритмы для ИНС различно-
го применения достаточно хорошо изучены 
[5, 6], их реализация в бортовом вычислителе 
трудности не представляет.

Алгоритмы первичной обработки ин-
формации, алгоритмы коррекции показаний 
датчиков и алгоритмы контроля определя-
ются типом датчиков, срезом между блоком 
чувствительных элементов (БЧЭ) и блоком 
ПОИ, математической моделью погрешнос-
тей БЧЭ. Эти алгоритмы разрабатываются и 
отрабатываются на этапах проектирования, 
когда окончательно определен облик БЧЭ и 
блока ПОИ, разработаны и подтверждены их 
модели ошибок.

Наиболее жесткие требования к про-
изводительности вычислительных средств 
предъявляют алгоритмы вычисления пара-
метров ориентации и алгоритмы пересчета 
кажущейся скорости. Эти алгоритмы инвари-
антны к типам датчиков БИНС. Выбор алго-
ритмов определяется, прежде всего, характе-
ром углового и линейного движения объекта 
и требованиями к точности БИНС.

При моделировании управляемого 
движения отделяемых частей [7, 8] была про-
изведена оценка влияния инструментальных 
погрешностей приборов на базе БИНС. При 
этом предполагалось, что чувствительные 
элементы расположены ортогонально по свя-
занным осям изделия. Были рассмотрены сле-
дующие основные погрешности приборов:

– случайная составляющая ухода ги-
роскопа;

– погрешность масштабного коэффи-
циента гироскопа;

– погрешность нулевого сигнала аксе-
лерометров;

– погрешность масштабного коэффи-
циента акселерометра.
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Численные значения этих погрешнос-
тей соответствуют современному уровню 
развития чувствительных элементов ККП 
БИНС.

Расчеты [9, 10] проводились при от-
сутствии начальной «закрутки» (начальные 
нулевые условия по угловой скорости движе-
ния ОЧ по тангажу).

Влияние инструментальных погреш-
ностей при отсутствии начальной «закрутки» 
представлены на рис. 1 и 2.

В данной работе определены облик 
системы управления отделяемыми частями 
РН на базе БИНС, задачи, решаемые СУ ОЧ 
РН, приборный состав (базовые элементы) 
СУ, рассмотрено базовое алгоритмическое 
обеспечение БИНС.

Проведенное моделирование управляе-
мого движения ОЧ РН для оценки влияния инс-
трументальных погрешностей ККП показало, 
что суммарная погрешность составляет вели-
чину порядка 500 м (предельное отклонение).

При этом возможно сокращение раз-
меров зон падения ОЧ РН до величины по-
рядка ±1 км с учетом разбросов кинематичес-
ких параметров движения отделяемых частей 
на момент разделения с РН.

Библиографический список
1.	 Колесников, К.С. Динамика ракет / К.С. Колесников. 

– М.: Машиностроение, 2003. – 520 с.
2.	 Разоренов, Г.Н. Системы управления летательными ап-

паратми / Г.Н. Разоренов, Э.А. Бахрамов, Ю.Ф. Титов ; 
под ред. Г. Н. Разоренова. – М.: Машиностроение, 2003. 
– 520 с.

Рис. 1. Влияние инструментальных погрешностей ККП БИНС на дальность полета ОЧ РН  
(ΔL = ±0,304км) 

Fig. 1. The effect of instrumental errors of KKP SINS on the range of the separable parts of launch 
vehicles flight (ΔL = ±0,304 km)

Рис. 2. Влияние инструментальных погрешностей ККП БИНС на боковое направление полета 
ОЧ РН (ΔB = ±0,021 км)

Fig. 2. The effect of instrumental errors of KKP SINS on the lateral direction of the separable parts of launch 
vehicles  flight (ΔB = ±0,021 km)
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The issues of creating a control system of separated parts of launch vehicles on the basis of strapdown inertial 
navigation system are considered in this article. 

The choice of a motion control scheme of the separated parts of launch vehicle is affected by the following factors:
– allowable size and location of target impact areas for separating parts of launch vehicle;
– requirements for the accuracy of launching of the vehicle separating parts to the preset impact areas;
– the type and characteristics of the control bodies of the separated parts of launch vehicle;
– located instrumental composition of control systems for separating parts of launch vehicle.
On the basis of the above requirements and restrictions the control scheme with the implementation at the descending 

atmosphere phase of the guidance maneuver for separating parts of launch vehicles to the specified area has been selected.
The control system must provide the following operations:
– «extinguishing» the angular velocity;
– controlling the motion of the mass center.
One of the basic subsystems of the control system is a strapdown inertial navigation system (SINS). Basic algorithmic 

providing the strapdown inertial navigation system can be divided into the following groups:
– algorithms for preprocessing algorithms of information;
– algorithms for correcting indication sensors of the strapdown inertial navigation system;
– algorithms for calculating the parameters of orientation;
– algorithms for recalculation of components of the seeming speed;
– algorithms for control and diagnostics of entrance information.
In case of simulation of controlled motion of separating parts the influence of instrumental errors of devices based on 

strapdown inertial navigation system was evaluated. The following intrinsic errors of instruments were considered:
– random component of the gyroscope care;
– error of the gyroscope scale factor;
– error of the accelerometer zero signal;
– error of the accelerometer scale factor.
Estimates of reduction the fall area are set.
Keywords: Control system, launch vehicles, separated parts, navigation system, area the fall.
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