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В статье приводится исследование управления движением перспективного космического аппарата (КА) при 
посадке на Луну, когда отклонения параметров движения от программных значений являются управляющими сигна-
лами для коррекции реального движения. Определяется облик системы управления и навигации на участке посадки, 
представлены алгоритмы системы управления автоматического КА, приведены предварительные результаты модели-
рования управляемого движения по разработанным алгоритмам. Программное движение КА при организации посадки 
для своего определения требует многопараметрической многоступенчатой оптимизации. При этом в качестве оптими-
зируемых параметров выступают параметры переходной орбиты, тяга двигателя торможения, массовые характеристи-
ки конструкции, состав измерительных средств системы управления. Программа посадки состоит из двух участков:

– участок торможения, на котором производилось торможение КА от орбитальной скорости порядка 1700 м/с 
до 10 м/с;

– участок прецизионного движения, на котором производилось свободное падение КА после выключения 
двигателя торможения, а затем его повторное включение и собственно посадка.

Рассматривается управление КА на этапе торможения (сход с орбиты Луны в точке перицентра и торможение 
до высоты над поверхностью 2000 м) и решаются следующие задачи:

– выбор программной траектории;
– исследование управляемого движения КА на участке второго торможения относительно программной тра-

ектории методом математического моделирования.
Представлены алгоритмы и программы для оптимизации программных траекторий КА, осуществляющего 

спуск на Луну. Рассчитана программная траектория управляемого движения КА на участке спуска. Разработаны алго-
ритмы и программы для исследования управляемого движения КА на участке спуска. Проведено исследование точнос-
тных и динамических характеристик системы управления КА на участке спуска при заданных разбросах на параметры 
изделия и начальные условия.
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Основные требования к системе 
управления мягкой посадкой на Луну 

перспективных КА

Мягкая посадка на поверхность небес-
ного тела – это перемещение космического 
аппарата (КА) с попадающей траектории или 
с некоторой орбиты его искусственного спут-
ника на поверхность этого тела. При этом в 
момент контакта с поверхностью скорость 
движения КА должна быть снижена до до-
пустимых достаточно малых значений. Ори-
ентация КА должна быть такой, чтобы после 
контакта посадочного устройства и последу-
ющих за ним ударных перегрузок КА сохра-
нил устойчивое положение, которое обеспе-
чивает дальнейшее функционирование КА 
или его полезной нагрузки. Также важным 
параметром для большинства КА является 
разброс места посадки от заданной точки на 
поверхности планеты. Особенностью посад-
ки на Луну является отсутствие атмосферы. 
Поэтому торможение и мягкая посадка на 

Луну могут осуществляться только с исполь-
зованием активного метода управления с по-
мощью тормозной двигательной установки 
посадочного аппарата [2, 3].

Для перспективных КА, предназна-
ченных для исследования Луны, в том числе 
и пилотируемых, требуется обеспечить сле-
дующие параметры движения КА на момент 
касания поверхности планеты:

– продольная скорость Vпрод – 2–3 м/сек;
– боковая скорость Vбок – 1,5 м/сек;
– отклонение продольной оси от мест-

ной вертикали – не более 10 град;
– разброс места посадки на поверх-

ности Луны – от ± 20 км до 100 м в зависи-
мости от целей экспедиции.

Посадка на поверхность Луны может 
осуществляться с попадающей траектории 
или с орбиты ИСЛ. В данном случае рас-
сматривается следующая схема полета: КА 
выводится на перелетную траекторию, при 
подлете к Луне выдается тормозной импульс, 
переводящий КА на эллиптическую орбиту 
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ИСЛ с перицентром 18 км (первое торможе-
ние). Затем в перицентре ИСЛ начинает вы-
даваться второй тормозной импульс (второе 
торможение) для осуществления спуска. На 
расстоянии 2000 м от поверхности и относи-
тельной скорости порядка 10 м/с тормозной 
двигатель выключается и начинается участок 
прецизионного торможения[5, 6].

Торможение осуществляется с исполь-
зованием тормозной двигательной установки. 

В состав системы управления и нави-
гации на участке посадки должны входить:

– бесплатформенная навигационная 
система в составе блока гироскопов, блока 
акселерометров и вычислителя;

– лазерный высотомер-вертикант;
– доплеровский измеритель скорости 

и дальности;
– система выбора места посадки.
Система управления угловым движе-

нием должна осуществлять требуемую ори-
ентацию КА на всех участках спуска и мягкой 
посадки, в том числе обеспечивать отработку 
программы изменения тангажа. В состав сис-
темы управления угловым движением обычно 
входят гироскопические измерители вектора уг-
ловой скорости, входящие в БИНС, и оптические 
датчики для начальной выставки и определения 
уходов БИНС. В качестве исполнительных орга-
нов системы обычно используются реактивные 
двигатели ориентации и стабилизации [4, 7].

В данной работе рассматривается уп-
равление КА на этапе торможения, сход с ор-
биты Луны в точке перицентра и торможение 
до высоты над поверхностью 2000 м и реша-
ются следующие задачи:

1. Выбор программной траектории.
2. Исследование управляемого движе-

ния КА на участке второго торможения отно-
сительно программной траектории методом 
математического моделирования.

3. Определение требований к команд-
но-измерительным приборам СУ.

Выбор параметров программной 
траектории на участке второго 

торможения
При расчете программной траектории 

примем следующие допущения:

– будем рассматривать движение абсо-
лютно жесткого КА в плоскости;

– гравитационное поле Луны будем 
считать центральным [1];

– углы отклонения связанной системы 
координат КА по рысканью примем равными 
нулю;

– величину тяги двигателя примем 
постоянной.

Введем посадочную систему коорди-
нат (ПСК), у которой ось ОХ направлена от 
центра Луны на КА в точке включения дви-
гателей торможения. Ось ОY направлена по 
полету перпендикулярно оси ОХ. Ось ОZ до-
полняет систему координат до правой. 

Для анализа возможных траекторий 
первого участка спуска была поставлена кра-
евая задача выбора программы изменения 
угла тангажа

Tan = Tan0 + TanT · t,                (1)
где Tan0 – начальное значение программного 

угла тангажа,
TanT – скорость изменения программного 

угла тангажа.
Решение краевой задачи считалось 

выполненным, когда при торможении КА с 
постоянной тягой P из точки предпосадочной 
орбиты с заданной высотой перицентра и за-
данной аномалией КА завершал торможение 
на заданной высоте Нк при остаточной конеч-
ной скорости перемещения Vк.

Для выбора параметров программы 
изменения угла тангажа были приняты сле-
дующие требования:

– предпосадочная орбита должна быть 
сформирована с высотой перицентра 18 км и 
высотой апоцентра 100 км;

– начальная точка спуска находится в 
перицентре;

– высота окончания второго торможе-
ния 2000 м;

– конечная скорость КА в этот момент 
10 м/с.

Результаты моделирования опорной 
траектории

Методом математического моделиро-
вания (перебором реализаций) была выбрана 
опорная траектория и закон изменения угла 
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Рис. 1. Изменение вертикальной и горизонтальной скорости в процессе торможения. Vr – верти-
кальная скорость, Vn – горизонтальная скорость. Изменение высоты КА при движении по 
опорной траектории

Fig. 1. Changes in vertical and horizontal velocity during braking. Vr – vertical velocity, Vn – horizontal 
velocity. The change of the height of the spacecraft during the motion over the reference trajectory
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тангажа КА, обеспечивающего движение по 
опорной траектории:

– начальный угол тангажа равен –
99.859° (–1,7429 радиан);

– скорость склонения равна 
0,173799227 град/сек.

В конце этапа торможения горизон-
тальная скорость равна 0, вертикальная ско-
рость равна –3,8·10–5 м/с. 

Высота на начало этапа 18 000 метров. 
Высота на момент завершения этапа тормо-
жения 2002,5 метра. [8–10]

На рис.1 приведено изменение верти-
кальной и горизонтальной скорости КА при 
невозмущенном движении по опорной траек-
тории и представлено изменение высоты КА 
при движении по опорной траектории.

Алгоритмы управления на этапе 
торможения

Будем считать, что тормозная двига-
тельная установка состоит из центрального и 
четырех периферийных двигателей.

Команда на включение двигателей 
торможения и начало второго торможения 
выдается в момент достижения бортовым 
временем заданного значения t_вк. Управле-
ние тягой 4 периферийных двигателей тормо-
жения осуществляется на основе разности

σр = Vxar_pr – Vxar sch.                  (2)
В процессе выполнения торможения 

центральный двигатель и два периферийных 
двигателя постоянно включены. Два других 
периферийных двигателя включаются или 

выключаются с помощью релейной функции 
управления, вид которой можно записать в 
виде двухпозиционного релейного звена с 
гистерезисом.

Vxar_pr – программное значение характерис-
тической скорости, задаваемое в Полет-
ном задании как функция времени;

Vxar_sch – вычисленное по информации БИБ 
бортовой машиной текущее значение 
характеристической скорости;

σр – управляющий сигнал по тяге;
ПР_вк – признак включения/выключения 

двух периферийных двигателей;
ПР_вк = 0 команда на выключение двига-

телей;
ПР_вк = 1 команда на включение двигате-

лей;
σр_зн – величина зоны нечувствительности 

по отклонению характеристической 
скорости от программного значения;

Управление углом ориентации вектора 
тяги в канале тангажа осуществляется в соот-
ветствии с алгоритмом: управляющий сигнал 
управления двигателями стабилизации фор-
мируется следующим образом

συ =υпр – υсчисл,                      (3)

где υсчисл – вычисленное по информации БИБ 
бортовой машиной текущий угол от-
клонения продольной оси КА от оси 
ОХ посадочной системы координат;

υпр – программное значение угла танга-
жа, которое состоит из трех состав-
ляющих

Рис. 2. Релейная функция управления
Fig. 2. Relay Control Function
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υпр = υ0 + υt0(t_вк-t) + F(σh),            (4)
где υ0 – начальное значение программы изме-

нения угла тангажа;
υt0 – скорость склонения тангажа;
F(σh) – функция управления высотой, вид 

которой представляет собой линей-
ную функцию с зоной нечувствитель-
ности и ограничением, вид которой 
представлен на рис. 3.

σh = kn(Hпр – Hизм),                 (5)
где Hmin– величина зоны нечувствительности 

по высоте;
υmax – максимальное отклонение от про-

граммы угла тангажа для управления 
высотой полета;

kn – коэффициент усиления по высоте.
Включение/выключение двигателей 

стабилизации формируется с помощью ре-
лейной функции управления, вид которой 
можно записать в виде трехпозиционного ре-
лейного звена.

Результаты исследований движения 
КА относительно программной траектории

Основной задачей проведенного иссле-
дования было определение точностных и дина-
мических характеристик системы управления, 
обеспечивающей мягкую посадку на Луну. Уп-
равление осуществлялось относительно ранее 
выбранной опорной траектории.

На рис. 4 представлены результаты в 
виде графиков, полученные при моделиро-
вании системы управления движением КА, 
на участке торможения. При моделировании 
были использованы модели реальных прибо-

ров и учтены следующие возмущающие фак-
торы:

– δx1 – погрешность установки акселе-
рометра относительно связной оси КА ОХ1;

– ΔК – погрешность масштабного ко-
эффициента акселерометра;

– W0 – погрешность «нулевого» сигна-
ла акселерометров;

– δН1– погрешность установки высото-
мера относительно связной оси КА ОХ1;

– ΔН – погрешность масштабного ко-
эффициента высотомера;

– ΔКд – погрешность масштабного 
коэффициента датчика угловых скоростей 
(ДУС);

– δ – погрешность установки ДУС от-
носительно связной оси КА ОХ1;

– W0 – погрешность «нулевого» сигна-
ла ДУС.

На момент завершения этапа тормо-
жения горизонтальная скорость КА равна 0, 
вертикальная скорость равна – 1,81м/с.

Начальная высота 18 000 м. Высо-
та на момент завершения этапа торможения  
1944,7 м [8–10] .

Затем, для того чтобы определить 
влияние параметров на систему управления, 
было проведено моделирование с разбросом 
начальных условий, разбросом параметров 
КА и разбросом параметров системы управ-
ления. 

К разбросам параметров КА относятся:
– разброс массы КА (δm);
– разброс удельной тяги (δRud).

Рис. 3. Функция управления высотой
Fig. 3. The function of height control
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Рис. 4. Изменение вертикальной и горизонтальной скорости модели КА в процессе торможения 
и изменение высоты КА на участке торможения

Fig. 4. The measurement of vertical and horizontal velocity of a spacecraft model during braking and 
measurement of height of spacecraft at the braking phase
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К разбросам начальных условий:
– погрешность начальной скорости 

КА по оси ОХ (δVx0);
– погрешность начальной скорости 

КА по оси ОY (δVy0);
– погрешность знания начальной вы-

соты (δН0);
К разбросам параметров системы уп-

равления относятся погрешности:
– установки акселерометра относи-

тельно связной оси КА ОХ1;
– масштабного коэффициента акселе-

рометра,
– «нулевого» сигнала акселерометров;
– установки высотомера относительно 

связной оси КА ОХ1;
– масштабного коэффициента высото-

мера;
– масштабного коэффициента ДУС;
– установки ДУС относительно связ-

ной оси КА ОХ1;
– «нулевого» сигнала ДУС.
Было просчитано отклонение по 

высоте и по скорости от опорной траек-

тории. Результаты приведены в таблице  
[8–10].

Из таблицы видно, что на точность 
системы управления на участке торможения 
наибольшее влияние оказывают погрешнос-
ти разброса массы КА и погрешности изме-
рительной части системы – высотомера.

Моделирование управляемого движения 
с разработанными алгоритмами показало, что 
при выбранном составе системы управления и 
заданных разбросах параметров КА и началь-
ных условий движения может быть обеспечена 
точность в конце основного участка торможе-
ния 200 м по положению и 10 м/с по скорости.
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Т а б л и ц а
Исходные данные по возмущающим факторам (ВФ) и их влиянию  

на точность системы управления 
Initial data on the disturbing factors (DF) and their impact on the accuracy of the control system

№ №
п\п

Обозначение ВФ и величина Отклонение по высоте в мет-
рах от опорной траектории

Отклонение по скорости в м/с 
от опорной траектории

Обознач. Величина знак ВФ»+» знак ВФ «-» знак ВФ «+» знак ВФ «-»

1 δm 5 % 50,9 –147,85 16,22 –18,82

2 δRud 5 сек. –103,5 27,5 –0,735 –1,65

3 δVx0 0.01 м/сек –27,9 –21,8 –0,727 –0,705

4 δVy0 5 м/сек –42,1 0,282 –36,85 –2,5

5 δН0 50 м 32,47 9,5 0,47 –1,7

6 δx1 40 угл.сек –57,78 –57,78 –1,81 –1,81

7 ΔК 0,05 % –57,79 –57,78 –1,81 –1,81

8 0 0,003 м/с2 –57,78 –57,78 –1,81 –1,81

9 δН1 1 град. 142,3 142,12 1,825 1,825

10 ΔН 0.001 % –90,66 –53,56 –1,88 –2,11

11 ΔКд 0,0005 % –71,02 –48,85 –2,6 –1,5965

12 δ 40 угл.сек –26,37 –26,32 –0,998 –0,998

13 W0 1 °/час –53,36 –37,38 –2,8117 –1,167
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The article presents a study of motion control of a perspective spacecraft (SC) while its landing on the moon, when 
the deviations of motion parameters from program values are the control signals for the correction of the real motion. The 
shape of the navigation and control system at the landing phase is determined, the algorithms of the control system of automatic 
spacecraft are presented, preliminary results of controlled movement modeling based on the algorithms worked out are 
presented. Program motion of spacecraft during the organization  of landing requires a complex multi-parameter optimization 
the for its definition. At the same time as the optimized parameters there are: transfer orbit parameters, the thrust of the braking 
engine, mass characteristics of the structure, the composition of measuring devices of the control system. The landing program 
consists of two phases: 

–Braking phase, which included the braking of the SC from the orbital velocity of about 1700 m / s to 10 m / s; 
–Precision motion phase, which included the freefall of the SC after stopping the braking engine, and then its re-start 

and the actual landing. 
We consider the control of spacecraft at the braking phase (the descent from the Moon orbit at the periapsis and 

braking up to the height of 2000 m above the surface) and the following tasks are being solved:
– the choice of the programmed trajectory; 
– The research of the controlled spacecraft motion at the phase of the second braking by means of mathematical 

modeling, regarding the programmed trajectory.
The algorithms and programs to optimize the program trajectories of a spacecraft which performs the descent to the 

Moon have been presented. The program trajectory of a spacecraft controlled motion at the descent phase has been calculated. 
The algorithms and programs for the research of a spacecraft controlled motion at the descent phase have been worked out. The 
study of accuracy and dynamic characteristics of a spacecraft control system at the descent phase with the given spread in the 
parameters of the product and in the initial conditions has been carried out.

Keywords: control system, the controlled movement of spacecraft, spacecraft movement optimization program.
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