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Предлагается способ ситуационной адаптации для управления движением спускаемого аппа-
рата, который при возвращении от Луны входит в атмосферу Земли с околопараболической
скоростью со стороны южного полушария, применяет рикошетирующую траекторию с двумя
погружениями в атмосферу, разделенными внеатмосферным (баллистическим) участком, и
совершает посадку в ограниченном районе на территории юга Российской Федерации. Здесь
под ситуационной понимается адаптация бортовой модели движения к фактическим возму-
щениям, действующим в каждой конкретной реализации траектории спуска. Способ двухпа-
раметрического терминального управления использует раздельную адаптацию к ошибкам
аэродинамических характеристик, плотности возмущенной атмосферы и ошибке навигаци-
онной высоты. Это позволяет обеспечить высокую точность приведения к месту посадки,
ограничить перегрузку и расход топлива.

DOI: 10.31857/S0002338822010097

Введение. Задача возвращения спускаемого аппарата (СА) от Луны с посадкой в заданном
районе, расположенном на юге территории Российской Федерации, требует высокой точности
приведения из-за ограниченности места посадки. Вместе с точностью необходимо обеспечить
допустимую перегрузку для пилотируемого СА с малым аэродинамическим качеством (по-
рядка 0.3) и расход топлива в пределах располагаемого запаса. С учетом ограничения по пере-
грузке СА должен возвращаться от Луны со стороны южного полушария и входить в атмосферу
Земли с околопараболической скоростью. Для возвращения в любую дату должна обеспечивать-
ся дальность спуска (от точки входа в атмосферу до района посадки) в диапазоне 5000–10000 км.
Такие дальности с аэродинамическим качеством 0.3 могут быть реализованы только посред-
ством использования рикошетирующих траекторий спуска с двумя погружениями СА в атмо-
сферу, разделенными внеатмосферным (баллистическим) участком. Эти траектории очень чув-
ствительны к возмущениям и требуют применения высокоточных методов терминального
управления.

Впервые способ двухпараметрического терминального управления применительно к рико-
шетирующим траекториям возвращения от Луны был предложен в [1]. При двухпараметриче-
ском управлении на каждом шаге коррекции уточняются два параметра: величина угла крена и
кажущаяся скорость очередного переворота СА по крену из условия одновременного устранения
промаха в продольном и боковом направлениях. Для этого выполняются три численных прогно-
за остающейся части траектории спуска и определяются частные производные конечных пара-
метров движения по параметрам управления. Затем в линейном приближении решается система
двух уравнений для поправок к зависимости командного угла крена от кажущейся скорости. Рас-
чет уточненных параметров управления выполняется в течение одного шага коррекции (сейчас
длительностью 1 с) с прогнозом текущего вектора состояния (радиус-вектора и вектора скоро-
сти) на один шаг вперед для задания начальных условий прогноза. Другими словами на текущем
шаге коррекции вычисляется “упрежденное” управление для следующего шага, которое будет
применено через один шаг.
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Способ двухпараметрического управления рассматривается только в качестве перспективы
для создаваемого в США нового пилотируемого корабля Orion [2]. Используемый сейчас одно-
параметрический терминальный алгоритм управления PredGuid имеет в основе алгоритм управ-
ления корабля Apollo, но в отличие от него применяет численный прогноз остающейся траекто-
рии спуска вместо прогноза по приближенным конечным формулам. Единственный параметр
управления (величина угла крена) корректируется для устранения продольного промаха. Боко-
вой промах удерживается в пределах заданного коридора по аналогии с Apollo, поэтому число
переворотов по крену не ограничено и расход топлива на управление угловым движением тоже.

Впервые исходный вариант терминального алгоритма управления спуском (ТАУС) в задаче
возвращения от Луны по рикошетирующей траектории рассмотрен в [3] при идеальной навига-
ции, т.е. без навигационных ошибок. Полученные результаты по точности приведения, пере-
грузкам и расходу топлива можно рассматривать в качестве первого приближения.

Модифицированный алгоритм ТАУС-М (М – модифицированный) в задаче возвращения с
учетом навигационных ошибок и действия “усиленных” возмущений обеспечивает требуемую
точность приведения (4 км) с вероятностью 97%, перегрузку до 6g с вероятностью 98% и расход
топлива в пределах располагаемого запаса с вероятностью 100% [4].

При использовании высокоточного терминального алгоритма управления очень важное зна-
чение имеет адаптация к фактическим условиям движения, т.е. идентификация аэродинамиче-
ских характеристик (АДХ) СА, возмущенной атмосферы и ошибки навигационной высоты, так
как от них зависит точность прогноза остающейся траектории и правильный выбор командного
управления. Если прогнозируемая траектория имеет перелет, то алгоритм “раскрывает” угол
крена (увеличивает по модулю). Если траектория имеет недолет, то алгоритм уменьшает величи-
ну угла крена в пределе до нуля, но и этого может оказаться недостаточно. Поэтому в алгоритме
ТАУС-М для создания запаса по дальности прогнозное аэродинамическое качество занижается
путем сдвига коэффициента момента тангажа на величину Δmz = –0.004 и использования эмпи-
рического поправочного коэффициента 1.025 для прогнозного коэффициента лобового сопро-
тивления. Балансировочный угол атаки прогнозных АДХ соответственно уменьшается на ~2°, в
результате чего прогнозное аэродинамическое качество снижается на 8.5%: с 0.319 до 0.292. За
счет общего коэффициента адаптации Δmz = –0.004 создается запас по дальности для всех вари-
антов возмущенных траекторий независимо от фактических действующих возмущений. Такой
способ адаптации является общим. Как показали статистические испытания ТАУС-М [4], для 3%
возмущенных траекторий такой запас является недостаточным, а в некоторых случаях он избыто-
чен и может приводить к большим перегрузкам на участке второго погружения СА в атмосферу.

Пример возмущенной траектории с большим недолетом (–20 км) приведен на рис. 1 (вариант
№ 86). Такой недолет возник из-за сочетания сниженного на 10% фактического аэродинамиче-
ского качества и увеличенной на 20% плотности атмосферы. Здесь γк и γф – командный и факти-
ческий углы крена, h – высота, Δh – ошибка навигационной высоты, n – перегрузка.

Пример траектории с большой перегрузкой (8.1g) показан на рис. 2 (вариант № 60). Такая пе-
регрузка возникла на втором погружении в атмосферу из-за большого перелета, который по-
явился на первом погружении вследствие сочетания увеличенного на 7% фактического аэроди-
намического качества и сниженной на 20% плотности атмосферы.

Разработанная новая версия алгоритма ТАУС-МС (МС – модифицированный, ситуацион-
ный) для СА является ситуационной и обеспечивает индивидуальную адаптацию прогнозных
АДХ к фактическому аэродинамическому качеству СА на основе автономных измерений кажу-
щегося ускорения (перегрузки) в связанных осях. Одновременно определяется относительная
плотность атмосферы (относительно бортовой среднемесячной модели) и уточняется ошибка
навигационной высоты.

По существу различаются три варианта аэродинамического качества СА.
Расчетное kрасч, которое определяется при проектировании СА и используется в качестве эта-

лона для сравнения.
Прогнозное kпрог, которое применяется при прогнозе оставшейся части траектории спуска и

должно исключать недолеты, которые физически невозможно устранить.
Фактическое kфак, которое реализуется случайным образом в рамках принятой модели возму-

щений для конкретной траектории при проведении статистических испытаний.
1. Постановка задачи. В качестве примера рассматриваются условия возвращения СА с около-

лунной орбиты до точки раскрытия парашюта на высоте 4.5 км в заданном районе с координата-
ми центра полигона: широта 51.5° с.ш., долгота 55.9° в.д. Дата ухода с окололунной орбиты
19.04.2025. Выбор траектории возвращения на основе решения двухточечной краевой задачи при
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минимизации импульса перехода с окололунной круговой орбиты на отлетную гиперболиче-
скую траекторию выполнялся по алгоритму, описанному в [5]. Величина импульса составляет
838 м/с, время перелета – 4.38 сут. Высота условного перигея траектории возвращения равна 52.5 км
(примерно середина коридора входа). Дальность спуска от точки первого входа СА в атмосферу
на высоте ее условной границы (100 км) до точки посадки будет порядка 10000 км. Такая даль-
ность является достаточной для возвращения от Луны в любую дату [5]. Наклонение подлетной
плоскости составляет 57.78°, широта точки входа – 19.35° с.ш., долгота – 53.14° в.д, угол входа ра-
вен – 4.878°, скорость входа – 11005.4 м/с.

Рис. 1. Параметры траектории с алгоритмом ТАУС-М (вариант № 86 из статистики 1000 псевдослучайных воз-
мущенных траекторий): а – участок первого погружения, б – участок второго погружения
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Используется модель полного движения СА, включающая движение центра масс и вращение
относительно центра масс. Управление угловым движением осуществляется посредством управ-
ляющих двигателей (УД) в каналах тангажа, рыскания и крена. Продольное движение СА регу-
лируется в основном величиной угла крена, а боковое движение – переворотами по углу крена,
т.е. изменением знака угла крена при сохранении его величины. На первом погружении в атмо-
сферу применяются два переворота, а на втором погружении – три переворота. Такое количе-
ство переворотов является минимально необходимым для обеспечения требуемой точности и

Рис. 2. Параметры траектории с алгоритмом ТАУС-М (вариант № 60 из статистики 1000 псевдослучайных воз-
мущенных траекторий): а – участок первого погружения, б – участок второго погружения:
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позволяет уменьшить расход топлива, так как на каждый переворот с помощью УД требуется
топливо.

На рис. 3 показана общая структура командных углов крена, а ниже даны параметры опорной
зависимости командного угла крена от кажущейся скорости в виде кусочно-постоянных функ-
ций. В скобках приведены значения, полученные после уточнения опорной зависимости в точке
первого входа СА в атмосферу на высоте 100 км.

На первом погружении
V0 = 0.3 (0.11) км/с, V1 = 0.9 (1.17) км/с, V2 = 2.2 (2.52) км/с, V3 = 3.350 км/с, γвх = 170°, γ0 = 0,

γ1 = –60° (–72°), γ2 = 60° (72°), γ3 = –30°(–25°);
на втором погружении
V1 = 0, V2 = 2.900 км/с, V3 = 6.000 км/с, V4 = 7.700 км/с, γ0 = 0, γ1 = 45°, γ2 = –45°, γ3 = 45°, γ4 = –170°,

kγ = 0.5 (для “среза” пика n).
Здесь переменные γi, Vi задают значения углов крена на отрезках кусочно-постоянной функции
и моментов переключения между ними (см. рис. 3).

Величина опорного угла крена на первом погружении в 60° выбрана из условия обеспечения
больших возможностей по увеличению дальности при недолете. Величина опорного угла крена
на втором погружении в 45° выбрана из условия сохранения равных возможностей по измене-
нию дальности.

Модель возмущений включает следующие составляющие:
ошибки аэродинамических характеристик,
ошибки массы, моментов инерции и центровки (МЦИХ – масса, центровка, инерция, харак-

теристики),
возмущенная атмосфера (вариации плотности и ветер),
навигационные ошибки (акселерометров, датчиков угловой скорости, начальной выставки

измерительных осей и точности ее знания, аппаратуры спутниковой навигации),
ошибки работы управляющих двигателей (тяги, удельной тяги, запаздывание включения-вы-

ключения).
В качестве возмущенной атмосферы для расчетов используется январская (экстремальная)

модель атмосферы ЦНИИМаш, которая была разработана для программы “Энергия”–“Буран”.
Некоторые ошибки (АДХ, МЦИХ, др.) имеют две составляющие: с нормальным и равномерным
распределением. Величины самих ошибок определяются датчиком псевдослучайных чисел и од-
нозначно зависят от номера возмущенной траектории. Это позволяет многократно повторять
“плохие” варианты с большим промахом, большой перегрузкой или большим расходом топлива
и “рассматривать их под микроскопом”. Статистические испытания принятых решений обосно-
вываются расчетом 1000 возмущенных траекторий.

Основное предназначение ситуационного алгоритма ТАУС-МС состоит в гарантированной
идентификации экстремальных сочетаний возмущений (сниженное аэродинамическое качество
+ повышенная плотность атмосферы + большая положительная ошибка по навигационной вы-
соте или повышенное аэродинамическое качество + пониженная плотность атмосферы + боль-
шая отрицательная ошибка по навигационной высоте) и адекватной модификации управления
для исключения возможности больших недолетов/перелетов и повышенной перегрузки. Сред-
ние и малые возмущения не столь опасны, так как даже предыдущая версия общей адаптации в
алгоритме ТАУС-М успешно “справляется” с такими возмущениями.

Основные показатели рикошетирующей траектории спуска при возвращении от Луны (точ-
ность, перегрузка, расход топлива) формируются на участке первого погружения СА в атмосфе-
ру. Этот участок включает спуск СА до минимальной высоты (точки рикошета) и подъем до точ-
ки вылета за пределы условной границы атмосферы (100 км). Спуск СА до точки рикошета про-
исходит за 60–70 с при интенсивном росте по времени перегрузки от нулевого значения до
максимальной величины. Подъем от точки рикошета до точки вылета занимает 230–250 с при
постепенном снижении перегрузки от максимальной величины до нуля. Максимальная пере-
грузка реализуется примерно за 6 с до пролета точки рикошета на высоте 55–57 км.

Наиболее важным для формирования рикошетирующей траектории является участок движе-
ния вблизи точки рикошета длительностью 50–70 с, на котором перегрузка превышает 2.5g.
Сложность управления на этом участке обусловлена его скоротечностью.
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2. Адаптация к фактическим ошибкам АДХ+МЦИХ. В [4] описан способ раздельной адапта-
ции, основанный на сравнении измеренного на борту вектора кажущегося ускорения

 с расчетным вектором , который вычисляется по борто-
вой модели АДХ, среднемесячной модели плотности атмосферы и навигационным параметрам
движения.

( )=
�

, ,x y zW W W W ( )=
� расч

0 0 0, ,x y zW W W W

Рис. 3. Структура командных углов крена на атмосферных участках спуска при возвращении от Луны: а – ко-
мандный угол крена на участке первого погружения (первый участок спуска), б – командный угол крена на
участке второго погружения (третий участок спуска)
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Определяются две проекции измеренного вектора кажущегося ускорения: на единичный век-
тор навигационной воздушной скорости :

(2.1)
где скобки означают скалярное произведение векторов, и на нормаль к нему:

(2.2)
Первая проекция (2.1) определяет вектор кажущегося ускорения под действием силы лобового
сопротивления. Вторая проекция (2.2) определяет вектор кажущегося ускорения под действием
подъемной силы. Соответствующие проекции расчетного вектора кажущегося ускорения 
вычисляются с использованием бортовых моделей балансировочных АДХ и среднемесячной ат-
мосферы, а также навигационной воздушной скорости.

На каждом шаге коррекции управления определяются два коэффициента адаптации:

(2.3)
для коэффициента лобового сопротивления Сха и

(2.4)
для коэффициента подъемной силы Суа.

Раскрывая формулу (2.3), получим отношение измеренного ускорения лобового сопротивле-
ния к расчетному:

(2.5)

Здесь S – характерная площадь СА, ρ – плотность атмосферы.
Раскрывая (2.4), получим аналогично

(2.6)

В соотношениях (2.5) и (2.6) принято допущение  с учетом того, что воз-
душная скорость V и масса СА m известны достаточно точно. Отношение aп.с к aV определяет от-
носительное аэродинамическое качество  т.е. отношение фактического (измеренного) аэроди-
намического качества kизм к расчетному аэродинамическому качеству kрасч:

(2.7)

Хотя коэффициенты адаптации aV и ап.с содержат ошибки, порождаемые ошибками АДХ,
МЦИХ, возмущенной атмосферой и навигационной высоты Δh, их отношение (2.7) свободно от
этих ошибок и определяет отношение измеренного (фактического) аэродинамического качества
СА к расчетному (бортовому) аэродинамическому качеству.

Если , т.е. kизм < kрасч, измеренное (фактическое) аэродинамическое качество меньше
расчетного, что способствует недолету. Если , т.е. kизм = kрасч, фактическое аэродинамиче-
ское качество равно расчетному, что способствует точному приведению СА в район посадки. Ес-
ли , т.е. kизм > kрасч, измеренное (фактическое) аэродинамическое качество больше расчет-
ного, что способствует перелету.

Относительное аэродинамическое качество  по существу показывает итоговую ошибку
АДХ+МЦИХ через отношение измеренного (фактического) аэродинамического качества СА к
расчетному. Для каждого варианта возмущений относительное аэродинамическое качество 
остается постоянным по всей траектории, так как ошибки АДХ+МЦИХ не меняются в процессе
движения. Некоторые колебания  на участках с малой перегрузкой (т.е. малым скоростным на-
пором) обусловлены колебаниями СА по углу атаки в условиях слабого демпфирования и ошиб-
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ками навигационных измерений. Колебания СА по углу атаки приводят к тому, что уточнение
бортовых АДХ по формуле (2.7) с использованием коэффициентов адаптации aV и ап.с зависит от
фазы колебаний. Возникающая при этом “раскачка” прогнозных АДХ является дополнительной
помехой для работы алгоритма.

Чтобы исключить колебания коэффициентов aV(t) и aп.с(t), при их вычислении по формулам
(2.5) и (2.6) в качестве расчетных применяются коэффициенты, соответствующие текущему на-
вигационному углу атаки αнав, т.е. Сха(αнав) и Суа(αнав). Навигационный угол атаки αнав определя-
ется на основе текущего навигационного вектора состояния [6]. Плотность атмосферы ρрасч(hнав)
соответствует бортовой среднемесячной модели.

В этом случае коэффициенты адаптации aV(t) и aп.с(t) практически не имеют колебательной
составляющей, и относительное аэродинамическое качество , вычисляемое по формуле (2.7),
тоже почти постоянно.

Из-за навигационных и методических ошибок функция  на участке спуска от точки входа
до точки рикошета все же может иметь небольшие колебания. По своей природе относительное
аэродинамическое качество  постоянно, так как оно зависит только от ошибок АДХ+МЦИХ,
которые не меняются по всей траектории. Поэтому применяется сквозное осреднение относи-
тельного аэродинамического качества как среднее арифметическое мгновенных значений:

Путем несложных преобразований последнее соотношение может быть сведено к рекуррент-
ной формуле

(2.8)

Здесь  – осредненное значение на текущем шаге навигационных измерений, l – текущий
шаг,  – осредненное значение на предыдущем шаге,  – текущее измерение. Такое осред-
нение относительного аэродинамического качества (2.8) позволяет раньше идентифицировать
его истинную величину и использовать в прогнозе.

Ошибку относительного аэродинамического качества ( ) будем интерпретировать через из-
менение балансировочного угла атаки Δα из-за изменения коэффициента момента тангажа Δmz.
Для получения зависимости Δmz = f( ) рассмотрим в линейном приближении вариацию аэроди-
намического качества k в окрестности балансировочного угла атаки :

(2.9)

С учетом (2.9) получим

(2.10)

Из (2.10) определим Δα:

(2.11)

Для коэффициента момента тангажа в линейном приближении имеем

(2.12)

С учетом (2.11) и (2.12) получим формулу, устанавливающую связь между  и :

(2.13)
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Гиперзвуковые коэффициенты в (2.13) при M > 10 и номинальных АДХ имеют значения:
 град–1, k = –0.319,  град–1. Тогда

(2.14)

Если  = 0.8 (фактическое аэродинамическое качество на 20% меньше расчетного), то Δmz =
= –0.0129. Если  = 1 (фактическое аэродинамическое качество равно расчетному), то Δmz = 0.
Если  = 1.2 (фактическое аэродинамическое качество на 20% больше расчетного), то Δmz =
= +0.0129. Видно, что коэффициент адаптации Δmz для расчета прогнозных АДХ может суще-
ственно отличаться от используемого в [3] общего коэффициента адаптации  = –0.004.

Формула (2.14) используется, если расчетные величины в (2.3)–(2.6) – это номинальные АДХ,
соответствующие номинальному балансировочному углу атаки. Если в качестве расчетных при-
меняются АДХ при навигационном угле атаки, то вычисление Δmz проводится по формуле

(2.15)

Здесь второе слагаемое учитывает дополнительный аэродинамический момент , который
возникает из-за смещения фактического балансировочного угла атаки ( ) от номинального

. Для определения смещения Δαбал используется алгоритм, описанный в работе [6].
Прогнозные АДХ формируются с учетом коэффициента момента тангажа (2.14) или (2.15), по-

этому они автоматически учитывают ошибки АДХ и МЦИХ.
Построенная адаптация ТАУС-МС соответствует гиперзвуковой скорости движения СА с

числом Маха больше 6, но формулы (2.14) и (2.15) сохраняют свою работоспособность вплоть до
последнего участка спуска, т.е. до трансзвуковой скорости, и не требуют перенастройки.

Коэффициент  уточняется только в том случае, когда новое вычисленное значение относи-
тельного аэродинамического качества отличается от принятого больше, чем на 0.01. Последнее
полученное значение  сохраняется до конца траектории спуска, т.е. и на участке второго погру-
жения СА в атмосферу.

3. Идентификация относительной плотности. Вместо неизвестной относительной плотности
ξ = ρ/ρсм, где ρ – фактическая плотность атмосферы, ρсм – бортовая среднемесячная плотность
атмосферы, в прогнозе используется функция

(3.1)

или с учетом (2.5) и (2.6)

(3.2)

Если  = 1 и (Сха)изм = (Сха)расч, то имеем η = ξ. Если из-за ошибок АДХ+МЦИХ имеем
 > , то реально  < 1 и, наоборот, если  < , то реально  > 1. Поэтому

множитель перед ξ в формуле (3.2) близок к 1, т.е. функция η (3.1) должна примерно совпадать
с ξ. Проведенный анализ экстремальных вариантов возмущенных траекторий показал, что на
участке спуска до точки рикошета разница между η и ξ не превышает 3–6% в моменты коррек-
ции управления. После точки рикошета начинает накапливаться ошибка навигационной высо-
ты Δh, которая растет почти линейно по времени и может достигать ±2 км на высоте 80 км, когда
начинает работать аппаратура спутниковой навигации (АСН). Ошибка η следует ошибке Δh: при
Δh > 0 функция η отклоняется вверх от ξ, а при Δh < 0 – вниз.

Близость ξ и η позволила в модифицированном алгоритме ТАУС-МС рассматривать пара-
метр η в качестве относительной плотности ξ на участке спуска до точки рикошета (т.е. до появ-
ления ошибок навигационной высоты Δh). Тем самым с использованием навигационных изме-
рений и введения параметров (2.14) или (2.15) и (3.1) удалось в алгоритме ТАУС-МС впервые раз-
делить ошибки относительного аэродинамического качества ( ) и относительной плотности
атмосферы (ξ). Это позволило правильно идентифицировать условия движения для каждой воз-
мущенной траектории.
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Вариации плотности атмосферы в силу своей природы меняются медленно по времени (даль-
ности), поэтому функция η не требует осреднения, чтобы “не потерять” длиннопериодическую
волну.

При первом погружении СА в атмосферу логика адаптации включается, когда перегрузка до-
стигает величины n = 0.05g (высота ~88 км), а выключается после пролета точки рикошета на ми-
нимальной высоте, когда начинает накапливаться ошибка навигационной высоты Δh.

При прогнозе остающейся траектории ниже достигнутой высоты на участке первого погруже-
ния и на участке второго погружения принимается η = 1, что соответствует плотности среднеме-
сячной (бортовой) атмосферы.

При движении СА на участке второго погружения в атмосферу на высотах выше 60 км исполь-
зуется среднее значение функции ηср, полученное на участке первого погружения. На высотах
ниже 60 км значение η вычисляется по формуле

Здесь высота h задается в км, коэффициент  = 1.1, если ηср < 0.85, и  = 1, если ηср  0.85.
Тем самым при прогнозе плотность атмосферы на остающемся участке завышается.

4. Идентификация ошибки навигационной высоты. Идентификация ошибки навигационной
высоты выполняется на участках траектории, где возможно накопление больших навигацион-
ных ошибок:

на восходящем участке траектории первого погружения в атмосферу,
на высотах от 70 до 37 км второго погружения в атмосферу.
Адаптация к ошибке навигационной высоты состоит в корректировке начального вектора со-

стояния при бортовом прогнозе на величину высотной поправки Δh, для расчета которой ис-
пользуется следующий алгоритм.

Определяется величина номинального полного аэродинамического ускорения . С ис-

пользованием измеренной величины полного аэродинамического ускорения  вычисляется
поправочный коэффициент β по формуле

Здесь η – модельная относительная плотность атмосферы, задаваемая формулой (3.1).
С привлечением стандартной атмосферы СА-81 (ГОСТ 4401-81) находится поправка Δh, для

которой выполняется условие
(4.1)

Эта поправка навигационной высоты нужна для уточнения начального вектора состояния
при расчете прогноза. Алгоритм уточнения следующий. По текущему навигационному радиус-
вектору  определяются текущие значения широты ϕ, долготы λ и высоты h. Полученная высота h
корректируется на величину Δh, найденную из условия (4.1). Затем по значениям ϕ, λ, h + Δh вы-
числяется скорректированный радиус-вектор , который применяется для формирования на-
чального вектора состояния при расчете текущего прогноза.

Использование описанного алгоритма для расчета поправки навигационной высоты Δh на от-
дельных траекториях порождает автоколебания командного угла крена на восходящей ветви
первого погружения СА в атмосферу, что приводит к увеличению расхода топлива. Причиной
являлось “пилообразное” изменение вычисляемой поправки Δh. Для устранения этого приме-
няется следующий алгоритм.

На каждом такте навигационных измерений (длительностью 0.025 с) вычисляется мгновен-
ное значение Δhi из условия (4.1). Предполагается, что на интервале накоплений измерений по-
правка навигационной высоты Δh зависит линейно от времени:

Коэффициенты a и b вычисляются из условия минимума функции

η
 η = + + η −
  

ср1 (1 ( 1) .
60
hk

ηk ηk ≥

Σ
� расчW

Σ
� измW

Σ Σβ = η
� �изм расч/( ).W W

β = ρ + Δ ρ( )/ ( ).h h h

�r

�
корr
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методом наименьших квадратов и обновляются всякий раз при поступлении очередного “изме-
рения” Δhi.

В результате автоколебания командного угла крена были устранены, расход топлива умень-
шился, а точность приведения улучшилась.

5. Управление при отсутствии двухпараметрического решения. Двухпараметрическое управле-
ние ТАУС-МС с одновременным устранением прогнозируемых промахов в продольном и боко-
вом направлениях основано на подходе, описанном в [1]. Этот подход подразумевает на каждом
шаге работы алгоритма управления выполнение трех численных прогнозов остающейся части
траектории спуска и определение частных производных конечных параметров движения по па-
раметрам управления. Затем в линейном приближении решается система двух уравнений для по-
правок к зависимости командного угла крена от кажущейся скорости. Однако такая система мо-
жет не иметь решения (“вырождаться”) в двух случаях.

В первом случае главный определитель системы двух линейных уравнений

для расчета поправок Δγ, ΔV обращается в нуль или близок к нулю. Здесь Δγ – поправка к команд-
ному углу крена, ΔV – поправка к величине кажущейся скорости очередного переворота по кре-
ну. Физически это означает, что остающаяся прогнозная траектория становится практически
нечувствительной к управлению. В таких случаях алгоритм сохраняет параметры управления,
полученные на предыдущем шаге коррекции.

Во втором случае кажущаяся скорость Vi очередного прогнозного переворота по крену “ухо-
дит” за кажущуюся скорость Vi + 1 следующего за ним переворота на опорной зависимости угла
крена. В такой ситуации допускается сдвиг кажущейся скорости момента переворота до некото-
рого предельного значения: Vi  Vi + 1 – ΔVдоп, где ΔVдоп – “буфер”, выбираемый заранее (в общем
случае разный на участках первого и второго погружений в атмосферу). При этом командный
угол крена не ограничивается.

В отдельных случаях, когда командный угол крена γк близок к нулю, а поправка Δγ изменяет
его знак, могут возникать автоколебания в окрестности угла γк = 0, которые резко увеличивают
расход топлива и промах. Для защиты от таких случаев была выполнена следующая доработка
алгоритма ТАУС-МС.

Если после решения системы линейных уравнений величина поправки кажущейся скорости
текущего переворота по крену ΔV оказывается такой, что нарушается условие Vi + ΔV < Vi + 1, то
величина поправки ΔV вычисляется по формуле

(5.1)

В этой ситуации величина поправки командного угла крена Δγ выбирается из условия равен-
ства нулю квадрата суммарного промаха r2 = x2 + z2 при известном значении ΔV, вычисленном
по формуле (5.1). Здесь х – продольный промах, z – боковой промах в посадочной системе
координат.

В линейном приближении по формуле Тейлора имеем

(5.2)

где

∂ ∂
∂γ ∂Δ =
∂ ∂
∂γ ∂
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i
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z z
V

≤
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а  – частные производные, которые использовались в системе линейных уравне-

ний для поправок. Из условия равенства нулю (5.2) получим поправку командного угла крена в
рассматриваемом случае:

Если γк и сумма γк + Δγ оказываются по разные стороны от 0 или ±π, то новое значение для γк
вычисляется как γк = γ0 ∙ sign(γк) при переходе через 0 или как γк = (π – γπ) ∙ sign (γк) при переходе
через ±π. Здесь γ0 и γπ – константы, которые равны соответственно 5° и 10°.

6. Алгоритм ограничения перегрузки. Перед первым входом СА в атмосферу априорная опорная
зависимость угла крена от кажущейся скорости уточняется из условия получения заданной пе-
регрузки nзад = 5.3g вблизи точки рикошета в предположении номинальных АДХ и среднемесяч-
ной атмосферы. Обычно максимальная перегрузка возникает за 5–6 с до точки рикошета и не
превышает 5.8g. Командный угол входа γвх = 170° фиксирован, а длительность участка движения
с таким углом V0 = 0.3 км/с в номинальных условиях обеспечивает заданную максимальную пе-
регрузку. После участка входа “с пикированием” (для быстрого “зарывания” СА в атмосферу)
вводится управление γ1 = 0 для выравнивания траектории. При таком управлении на первом по-
гружении СА в атмосферу перегрузка может иметь только один максимум (“пик” перегрузки).
В алгоритме ТАУС-М максимальная перегрузка на первом погружении СА в атмосферу не кон-
тролировалась из-за быстротечности ее нарастания: время спуска до точки рикошета составляет
50–60 с, из которых ~30 с отводятся на адаптацию к фактическим условиям движения [4].

В алгоритме ТАУС-МС впервые введено регулирование максимальной перегрузки на участке
первого погружения в атмосферу за счет корректировки параметров V0 (момент изменения угла
крена со 170° на 0) и V1 (момент изменения угла крена с 0 до γ1) [7]. Алгоритм регулирования
включает в себя начальный блок, в котором до входа в атмосферу строится профиль прогнозиру-
емой перегрузки при отсутствии возмущений и два блока для коррекции параметров V0 и V1 в хо-
де спуска. Первый из этих блоков вызывается в фиксированный момент времени после входа в
атмосферу и может корректировать значения V0 и V1 на основе сравнения прогнозного профиля
перегрузки, построенного до входа в атмосферу, с профилем перегрузки, полученным по ее из-
мерениям. Второй блок вызывается после уточнения значения поправка Δmz и может изменять
значение V1 в зависимости от прогнозируемой максимальной перегрузки.

Для алгоритма ТАУС-МС максимальная перегрузка по всей траектории спуска обычно реа-
лизуется на первом погружении СА в атмосферу. Только на единичных траекториях максималь-
ная перегрузка может оказаться на втором погружении. Для таких случаев разработан специаль-
ный алгоритм контроля и снижения максимальной перегрузки на втором погружении [7].

Физическая основа снижения перегрузки состоит в разбиении одного большого пика пере-
грузки на два пика меньшей высоты. Это реализуется посредством ввода так называемого
“участка kγ” [4]. Коэффициент kγ определяет величину уменьшения модуля опорного командно-
го угла крена на заданном интервале кажущейся скорости. За счет этого траектория “вспухает”,
и пик перегрузки разбивается на два: один на большой высоте при большой скорости, а второй
на меньшей высоте при увеличенной плотности атмосферы. Был выбран рациональный коэф-
фициент kγ = 0.5, т.е. опорный угол командного крена уменьшается на этом участке в 2 раза. Если
коэффициент kγ уменьшить еще, то снизится эффективность компенсации бокового промаха,
если его увеличить, то не будет возможности снижения перегрузки.

Участок kγ, помимо самого коэффициента, имеет два параметра настройки: величина кажу-
щейся скорости начала этого участка Vγ нач и его конца Vγ кон (или его длительности ΔVγ). В отли-
чие от [4], где по результатам прогноза перегрузки использовался постоянный сдвиг участка kγ
(протяженностью ΔVγ = 2 км/с) влево по кажущейся скорости на 0.8 км/с от начального значения
Vγ нач = 2.2 км/с, в ТАУС-МС применяется более гибкая логика, которая была представлена в [7].

Эта логика основана на коррекции значений Vγ нач и Vγ кон в случае, если прогнозируемая пере-
грузка превышает допустимое значение. На величину максимальной перегрузки влияет главным
образом Vγ нач. Второй параметр выбирается таким образом, чтобы его значение совпадало с ка-
жущейся скоростью, соответствующей пику перегрузки. В ТАУС-МС реализовано два блока,

∂ ∂ ∂ ∂
∂γ ∂γ ∂ ∂

, , ,x z x z
V V

( ) ∂ ∂Δγ = − γ + Δ ∂ ∂γ 

2 2
2 ( ) ( ), / .r rr V V

V
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в которых возможна корректировка Vγ нач и Vγ кон. Первый блок реализуется в виде итерационной
процедуры по уточнению значений Vγ нач и Vγ кон на основе прогнозируемого значения макси-
мальной перегрузки. Этот блок должен вызываться на внеатмосферном участке траектории по-
сле первого погружения в атмосферу. Второй блок вызывается в ТАУС-MC на каждом такте вы-
зова алгоритма при втором погружении в атмосферу до тех пор, пока не будет пройден первый
пик перегрузки. Алгоритмически второй блок аналогичен первому, однако при каждом его вы-
зове выполняется только одна итерация по уточнению Vγ нач и Vγ кон.

Рис. 4. Параметры траектории с алгоритмом ТАУС-МС (вариант № 86 из статистики 1000 псевдослучайных
возмущенных траекторий): а – участок первого погружения, б – участок второго погружения
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7. Блокировка автоколебаний. В условиях, когда эффективность управления существенно сни-
жается, могут возникать автоколебания по углу крена. Такая ситуация обычно случается в конце
участка первого погружения СА в атмосферу из-за низкой плотности и в конце участка второго
погружения в атмосферу вследствие малой скорости движения. В условиях сниженной эффек-
тивности управления даже небольшие погрешности прогнозируемого промаха могут вызывать
автоколебания по крену. Такие ситуации идентифицируются и блокируются путем сохранения
командного угла крена.

Вторая причина возможных автоколебаний связана с переходом от двухпараметрического
управления к однопараметрическому в конце участков первого и второго погружений в атмосферу,

Рис. 5. Параметры траектории с алгоритмом ТАУС-МС (вариант № 60 из статистики 1000 псевдослучайных
возмущенных траекторий): а – участок первого погружения, б – участок второго погружения
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Рис. 6. Конечные точки на высоте приведения

�5 �4 �3 �2 2 3 4 5

5

4

3

2

1

0

-1

�2

�3

�4

�5

501

251 1

751

502

252

2

752

503

253

3

753

504

254

4754

505

255

5

755

506
256

6

756

507

257

7
757

508

258

8758

509

259

9 759510

260
10

760

511
261

11

761

512
262

12

762

513

263

13

763514

264

14

764

515

265

15

765

516

266

16

766

517 267

17

767

518

268

18

768

519

269

19

769

520

27020
770521

271
21

771

522

272
22

772

523

273

23

773

524

274

24

774

525

275

25 775

526276
26

776

527

277
27

777

528

278

28

778

529

279

29

779

530

280

30

780

531

281

31781

532

282

32
782

533

283

33

783

534

284

34

784
535

28535
785

536
286 36

786

537

287

37787538

288

38

788

539

289

39

789
540

290
40

790541

291
41

791

542

29242

792

543
293

43

793

544294

44

794

545

295
45

795

546

296

46

796

547

297

47

797

548

298

48

798

549
299

49

799

550

300

50

800

551

301 51

801

552

30252

802

553

303
53

803

554

304
54

804

555

305

55

805556306 56

806

557

30757

807

558

308
58

808

559

309

59

809

560 310

60

810

561

311

61

811562
312

62

812
563

31363
813

564

314

64

814

565

315

65

815

566

316

66
816

567
317

67
817
568 318

68

818

569

319

69

819

570

320
70

820

571
321 71

821

572
322

72

822

573
323

73

823
574

324

74

824

575

325

75

825576326

76

826

577

327

77

827

578 328

78

828
579

329
79

829

580

330

80
830

581

331
81

831

582

332

82

832

583

333

83

833

584

33484

834

585

335

85

835

586

336

86

836
587

337

87

837

588

338

88

838

589

33989

839

590

340

90
840

591
341

91

841

592

342

92

842
593

343

93

843

594

344 94

844

595

345

95

845

596

34696

846

597

347 97

847

598

348

98
848

599

349

99

849

600
350

100

850

601

351101

851

602

352102

852

603

353
103

853
604

354

104

854

605

355

105

855

606

356

106

856

607 357

107

857

608

358

108
858

609

359

109

859

610

360

110

860

611

361

111
861

612

362112

862

613

363113

863

614

364

114

864
615

365

115

865

616

366

116
866

617

367

117

867

618
368

118

868

619 369119

869

620

370
120

870621

371
121
871

622372 122

872623 373
123873

624
374

124

874

625
375125

875
626

376

126

876

627

377

127
877

628378
128

878

629

379
129

879

630380130
880

631

381

131

881

632

382

132

882

633

383

133

883

634

384

134

884635

385135

885636

386

136

886

637387

137

887

638388
138888

639389
139

889640

390

140

890 641391

141
891

642

392

142

892

643

393

143

893
644

394

144

894

645

395

145

895

646

396

146896

647

397
147

897

648 398

148898
649

399

149

899

650

400

150

900

651

401

151

901

652

402
152

902
653

403153

903

654

404
154

904655405

155

905
656

406

156906
657407

157
907

658

408 158

908659

409

159
909

660
410

160 910661411
161

911
662

412

162

912

663413
163

913

664

414

164

914

665

415

165

915

666
416

166

916

667

417

167

917

668
418

168

918

669

419

169

919

670

420
170

920

671

421

171
921

672

422172
922

673

423

173

923

674

424
174

924

675425

175

925

676

426

176

926

677

427 177927
678

428178

928

679 429

179

929

680

430

180

930

681

431181

931
682

432

182
932

683

433

183

933

684

434
184

934

685

435

185

935

686

436

186

936687

437

187

937

688

438

188

938

689

439

189

939

690

440

190
940

691441

191

941
692

442

192

942

693443193

943694

444

194

944

695

445

195

945

696

446

196

946

697

447197

947

698

448
198 948

699

449
199

949

700

450

200

950701

451

201

951702

452

202

952

703453

203
953

704454

204

954

705

455

205955

706
456

206

956

707 457

207

957

708

458

208

958
709

459
209

959

710

460

210

960

711

461

211
961

712

462

212

962

713

463
213

963
714

464

214

964

715

465

215

965

716

466

216

966

717

467

217

967

718

468

218 968

719
469

219
969

720470220970

721

471

221971

722
472

222

972
723

473

223

973

724

474
224

974

725

475

225

975

726

476

226

976

727

477

227

977

728

478
228

978729

479

229

979

730
480

230

980
731 481

231

981

732

482

232

982
733

483

233

983
734484 234 984

735

485

235

985
736

486236

986

737

487
237987

738

488

238 988 739
489

239989
740

490

240

990
741

491

241991

742

492 242

992

743

493

243

993744494244
994

745

495

245
995

746
496

246

996

747

497

247

997

748

498

248998

749
499

249

999

750

500

2501000

Рис. 7. Прогнозируемый промах в точке вылета
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как было в алгоритме ТАУС-М. Автоколебания вызывают повышенный расход топлива и ухуд-
шают точность приведения.

Для исключения “удара” на управление в алгоритме ТАУС-МС двухпараметрическое управ-
ление сохраняется на всей траектории спуска. В конце участка первого погружения СА в атмо-
сферу в качестве параметров управления рассматриваются величина угла крена γ3 этого участка
и значение кажущейся скорости V1 участка второго погружения в момент переключения угла
крена с 0 на γ1 (см. рис. 3).

В алгоритме ТАУС-М [4] было принято, что после третьего (последнего) переворота на вто-
ром погружении угол крена не меняется: γ = –170°. В алгоритме ТАУС-МС последний угол крена
“разморожен”, т.е. двухпараметрическое управление сохраняется до конца с учетом всех ограни-
чений на командный угол крена. Только в случае нарушения этих ограничений осуществляется
переход на однопараметрическое управление из условия минимального промаха.

На рис. 4 показаны параметры движения для варианта № 86 с алгоритмом ТАУС-МС. Промах
уменьшился с 20 до 1 км, а управление стало похожим на вариант № 1 (без ошибок АДХ+МЦИХ
и со среднемесячной атмосферой).

На рис. 5 приведены параметры движения для варианта № 60. Перегрузка снизилась с 8.1 до
5.1 g, а управление также стало похожим на вариант № 1.

Рис. 8. Максимальные перегрузки
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8. Результаты статистических испытаний алгоритма ТАУС-МС. Для проверки эффективности
алгоритма ТАУС-МС выполнен большой объем статистических испытаний, которые показали
следующее. После разработки алгоритмов раздельной адаптации к основным действующим воз-
мущениям (ошибки АДХ+МЦИХ, возмущенная атмосфера, ошибка навигационной высоты)
наиболее существенной для точности приведения оказалась ошибка знания начальной выставки
осей чувствительности инерциального измерительного прибора (ИИП) относительно связан-
ной системы координат. Статистическими расчетами установлено, что сама ошибка начальной
выставки ИИП влияет на отдельные возмущенные траектории, но в статистике сказывается не
сама ошибка, а точность ее знания.

Точность знания ошибки начальной выставки ИИП зависит от способа ее определения с по-
мощью внешних датчиков (например, с использованием звездного датчика), а также от взаим-
ного расположения ИИП и датчика. Если оба прибора конструктивно размещены на одной
платформе, то ошибка знания начальной выставки ИИП минимальна (порядка 10 угл. мин).
Если оба прибора конструктивно размещены на большом расстоянии, то ошибка знания

Рис. 9. Расход топлива
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начальной выставки будет существенно больше и зависит от многих факторов (нежесткость кон-
струкции, перегрузка, нагрев и т.д.). При статистических испытаниях ТАУС-МС принята точ-
ность знания ошибки начальной выставки ±10 угл. мин с равномерным распределением. Сама
ошибка начальной выставки рассматривалась в пределах ±25 угл. мин тоже с равномерным рас-
пределением.

Таблица. Результаты статистических испытаний 1000 траекторий (“упрежденное” управление, точность
знания ±10 угл. мин)

Параметры MO max min σ

Участок первого погружения

Т1, с 292 518 226 33

х1, км 2.966 40.523 –105.908 14.094

z1, км –8.490 13.476 –41.771 7.311

r1, км 14.676 113.848 0.152 8.688

1, км 0.017 1.983 –2.040 0.745

Nн.р1, с 0.2 72 0 2.3

nmax1, g 5.32 6.02 4.60 0.24

Δt(5g), с 13 25 0 6

Δt(6g), с 0 1 0 0.03

mтоп1, кг 56 85 41 5

θвыл1, град 1.365 2.137 0.175 0.280

Vвыл1, км/с 7.621 7.684 7.583 0.016

Vкаж1, км/с 3.530 3.619 3.450 0.025

L1, км 2411 4117 1891 255

Участок второго погружения

Т, с 1526 1582 1436 24

х, км –0.015 2.194 –2.634 0.485

z, км 0.002 2.019 –1.863 0.562

r, км 0.645 2.708 0.016 0.367

, км 0.153 3.809 –3.104 1.235

Nн.р, с 0.3 72 0 2.8

nmax, g 5.33 6.33 4.60 0.24

Δt(5g), с 13 87 0 8

Δt(6g), с 0 14 0 0.4

mтоп, кг 165 237 104 19

Vкаж, км/с 12.257 12.532 11.942 0.101

LΣ, км 9577 9625 9513 15

Δh

Δh
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Расчетами установлено, что использование “упрежденного” управления, когда на текущем
шаге коррекции (длительностью 1 с) формируется управление для следующего шага, практиче-
ски не влияет на точность приведения с алгоритмом ТАУС-МС, перегрузку и расход топлива.
При этом предполагается, что одного шага достаточно для проведения всех расчетов, связанных
с коррекцией управления.

Результаты статистических испытаний алгоритма ТАУС-МС по расчету 1000 возмущенных
траекторий приведены в таблице для “упрежденного” управления на 1 шаг коррекции при точ-
ности знания выставки ИИП ±10 угл. мин с равномерным распределением. Здесь МО – матема-
тическое ожидание, max – максимальная величина, min – минимальная величина, σ – среднее
квадратичное отклонение, нижним индексом 1 отмечены параметры на участке первого погру-
жения, Т – время движения, х – продольный промах, z – боковой промах, r – суммарный про-
мах, Δh – ошибка навигационной высоты, Nн.р – число шагов коррекции с отсутствием двухпа-
раметрического решения (индекс “н.р” – нет решения), nmax – максимальная перегрузка, Δt(5) –
длительность интервала с превышением перегрузки 5g, Δt(6) – длительность интервала с превы-
шением перегрузки 6g, mтоп – расход топлива, θвыл1 – угол наклона траектории в точке вылета,
Vвыл – скорость вылета, Vкаж – кажущаяся скорость, L – дальность.

На рис. 6 показаны координаты конечных точек (x, z) в посадочной системе координат на вы-
соте приведения 4.5 км. Номерами обозначены возмущенные траектории. Только в трех вариан-
тах из 1000 промах достигает 2.7 км, а в подавляющем большинстве вариантов промах меньше
2 км. Прогнозируемый промах в точке вылета после первого погружения СА в атмосферу дан
на рис. 7.

Максимальные перегрузки nmax в зависимости от кажущейся скорости Vn, при которой они
достигаются, приведены на рис. 8. Только в одном варианте перегрузка достигает величины
6.33g, а в остальных вариантах перегрузка меньше 6g. Время действия перегрузок больше 5 и 6g
меньше допустимого, согласно нормативам NASA-STD-3000 [8].

На рис. 9 показан суммарный расход топлива mтоп в зависимости от промаха r. В одном вари-
анте расход топлива достигает 237 кг, а в остальных вариантах расход меньше 225 кг.

Заключение. В разработанном алгоритме двухпараметрического терминального управления
ТАУС-МС впервые разделены ошибки АДХ+МЦИХ и возмущенной атмосферы. Это позволило
реализовать ситуационную (индивидуальную) адаптацию к действующим возмущениям для каж-
дой рикошетирующей траектории возвращения от Луны. Алгоритм включает способ идентифи-
кации ошибки навигационной высоты, которая может достигать ±2 км на первом погружении в
атмосферу и ±3 км на втором погружении. В основу ТАУС-МС положены детальный анализ дви-
жения СА в атмосфере при спуске до точки рикошета и использование автономных навигацион-
ных измерений для идентификации относительного аэродинамического качества (отношение
фактического аэродинамического качества к расчетному), определения относительной плотно-
сти атмосферы (отношение фактической плотности атмосферы к среднемесячной плотности) и
вычисления ошибки навигационной высоты (разница между навигационной высотой и факти-
ческой). ТАУС-МС позволяет реализовать посадку СА на юге территории Российской Федера-
ции с требуемой точностью (4 км), максимальной перегрузкой до 6g и приемлемым расходом
топлива.

Алгоритм ТАУС-МС защищен патентом на изобретение [9].

СПИСОК ЛИТЕРАТУРЫ

1. Охоцимский Д.Е., Голубев Ю.Ф., Сихарулидзе Ю.Г. Алгоритмы управления космическим аппаратом при
входе в атмосферу. М.: Наука, 1975. 400 с.

2. Rea J.R., Putnam Z.R. A Comparison of Two Skip Entry Guidance Algorithms // AIAA Guidance, Navigation,
and Control Conf. Hilton Head, South Carolina, USA, 2007. 
https://doi.org/10.2514/6.2007-6424

3. Евдокимов С.Н., Климанов С.И., Корчагин А.Н., Микрин Е.А., Самотохин А.С., Сихарулидзе Ю.Г., Ту-
чин А.Г., Тучин Д.А. Обеспечение посадки спускаемого аппарата на космодром “Восточный” после
возвращения от Луны // Изв. РАН. ТиСУ. 2014. № 6. С. 136–152.



164

ИЗВЕСТИЯ РАН. ТЕОРИЯ И СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ  № 1  2022

САМОТОХИН и др.

4. Евдокимов С.Н., Климанов С.И., Корчагин А.Н., Микрин Е.А., Самотохин А.С., Сихарулидзе Ю.Г., Тучин А.Г.
Модификация терминального алгоритма управления спуском при возвращении от Луны примени-
тельно к “усиленным” возмущениям // Космич. исслед. 2020. Т. 58. № 2. С. 149–164.

5. Самотохин А.С., Сихарулидзе Ю.Г. Анализ траекторий возвращения от Луны // Изв. РАН. ТиСУ. 2021.
№ 3. С. 142–153.

6. Самотохин А.С. Определение балансировочного угла атаки и высотной поправки в алгоритме ТАУС-МС //
Препринты ИПМ им. М.В. Келдыша. 2020. № 108. 20 с. 
https://doi.org/10.20948/prepr-2020-108

7. Самотохин А.С. Алгоритм ограничения перегрузки на рикошетирующей траектории возвращения от
Луны // Препринты ИПМ им. М.В. Келдыша. 2020. № 86. 21 с. 
https://doi.org/10.20948/prepr-2020-86

8. Vernis P., Spreng F., Gellys G. Accurate Skip-Entry Guidance for Low to Medium L/D Spacecrafts Return Mis-
sions Requiring High Range Capabilities // AIAA Guidance, Navigation, and Control Conf, Porland, Oregon,
USA, 2011. 
https://doi.org/10.2514/6.2011-6649.

9. Сихарулидзе Ю.Г., Самотохин А.С., Тучин А.Г. Способ ситуационного терминального управления спус-
каемым аппаратом в атмосфере Земли на рикошетирующей траектории возвращения от Луны // Па-
тент России № 2752305. 2021. Бюл. № 21.



<<
  /ASCII85EncodePages false
  /AllowTransparency false
  /AutoPositionEPSFiles true
  /AutoRotatePages /All
  /Binding /Left
  /CalGrayProfile (Dot Gain 20%)
  /CalRGBProfile (Adobe RGB \0501998\051)
  /CalCMYKProfile (Photoshop 5 Default CMYK)
  /sRGBProfile (sRGB IEC61966-2.1)
  /CannotEmbedFontPolicy /Warning
  /CompatibilityLevel 1.3
  /CompressObjects /Tags
  /CompressPages true
  /ConvertImagesToIndexed true
  /PassThroughJPEGImages true
  /CreateJobTicket false
  /DefaultRenderingIntent /Default
  /DetectBlends true
  /DetectCurves 0.0000
  /ColorConversionStrategy /LeaveColorUnchanged
  /DoThumbnails false
  /EmbedAllFonts true
  /EmbedOpenType false
  /ParseICCProfilesInComments true
  /EmbedJobOptions true
  /DSCReportingLevel 0
  /EmitDSCWarnings false
  /EndPage -1
  /ImageMemory 1048576
  /LockDistillerParams false
  /MaxSubsetPct 100
  /Optimize false
  /OPM 1
  /ParseDSCComments true
  /ParseDSCCommentsForDocInfo true
  /PreserveCopyPage true
  /PreserveDICMYKValues true
  /PreserveEPSInfo true
  /PreserveFlatness false
  /PreserveHalftoneInfo false
  /PreserveOPIComments false
  /PreserveOverprintSettings true
  /StartPage 1
  /SubsetFonts true
  /TransferFunctionInfo /Apply
  /UCRandBGInfo /Preserve
  /UsePrologue false
  /ColorSettingsFile ()
  /AlwaysEmbed [ true
  ]
  /NeverEmbed [ true
  ]
  /AntiAliasColorImages false
  /CropColorImages false
  /ColorImageMinResolution 300
  /ColorImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleColorImages true
  /ColorImageDownsampleType /Bicubic
  /ColorImageResolution 300
  /ColorImageDepth -1
  /ColorImageMinDownsampleDepth 1
  /ColorImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeColorImages true
  /ColorImageFilter /FlateEncode
  /AutoFilterColorImages false
  /ColorImageAutoFilterStrategy /JPEG
  /ColorACSImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /ColorImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /JPEG2000ColorACSImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /JPEG2000ColorImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /AntiAliasGrayImages false
  /CropGrayImages false
  /GrayImageMinResolution 300
  /GrayImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleGrayImages true
  /GrayImageDownsampleType /Bicubic
  /GrayImageResolution 300
  /GrayImageDepth -1
  /GrayImageMinDownsampleDepth 2
  /GrayImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeGrayImages true
  /GrayImageFilter /FlateEncode
  /AutoFilterGrayImages false
  /GrayImageAutoFilterStrategy /JPEG
  /GrayACSImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /GrayImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /JPEG2000GrayACSImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /JPEG2000GrayImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /AntiAliasMonoImages false
  /CropMonoImages false
  /MonoImageMinResolution 1200
  /MonoImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleMonoImages true
  /MonoImageDownsampleType /Bicubic
  /MonoImageResolution 1200
  /MonoImageDepth -1
  /MonoImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeMonoImages true
  /MonoImageFilter /CCITTFaxEncode
  /MonoImageDict <<
    /K -1
  >>
  /AllowPSXObjects false
  /CheckCompliance [
    /None
  ]
  /PDFX1aCheck false
  /PDFX3Check false
  /PDFXCompliantPDFOnly false
  /PDFXNoTrimBoxError true
  /PDFXTrimBoxToMediaBoxOffset [
    0.00000
    0.00000
    0.00000
    0.00000
  ]
  /PDFXSetBleedBoxToMediaBox true
  /PDFXBleedBoxToTrimBoxOffset [
    0.00000
    0.00000
    0.00000
    0.00000
  ]
  /PDFXOutputIntentProfile ()
  /PDFXOutputConditionIdentifier ()
  /PDFXOutputCondition ()
  /PDFXRegistryName ()
  /PDFXTrapped /False

  /CreateJDFFile false
  /Description <<

  >>
  /Namespace [
    (Adobe)
    (Common)
    (1.0)
  ]
  /OtherNamespaces [
    <<
      /AsReaderSpreads false
      /CropImagesToFrames true
      /ErrorControl /WarnAndContinue
      /FlattenerIgnoreSpreadOverrides false
      /IncludeGuidesGrids false
      /IncludeNonPrinting false
      /IncludeSlug false
      /Namespace [
        (Adobe)
        (InDesign)
        (4.0)
      ]
      /OmitPlacedBitmaps false
      /OmitPlacedEPS false
      /OmitPlacedPDF false
      /SimulateOverprint /Legacy
    >>
    <<
      /AddBleedMarks false
      /AddColorBars false
      /AddCropMarks false
      /AddPageInfo false
      /AddRegMarks false
      /BleedOffset [
        14.173230
        14.173230
        14.173230
        14.173230
      ]
      /ConvertColors /NoConversion
      /DestinationProfileName ()
      /DestinationProfileSelector /NA
      /Downsample16BitImages true
      /FlattenerPreset <<
        /ClipComplexRegions true
        /ConvertStrokesToOutlines false
        /ConvertTextToOutlines false
        /GradientResolution 300
        /LineArtTextResolution 1200
        /PresetName ([High Resolution])
        /PresetSelector /HighResolution
        /RasterVectorBalance 1
      >>
      /FormElements false
      /GenerateStructure false
      /IncludeBookmarks false
      /IncludeHyperlinks false
      /IncludeInteractive false
      /IncludeLayers false
      /IncludeProfiles false
      /MarksOffset 14.173230
      /MarksWeight 0.250000
      /MultimediaHandling /UseObjectSettings
      /Namespace [
        (Adobe)
        (CreativeSuite)
        (2.0)
      ]
      /PDFXOutputIntentProfileSelector /NA
      /PageMarksFile /RomanDefault
      /PreserveEditing true
      /UntaggedCMYKHandling /LeaveUntagged
      /UntaggedRGBHandling /LeaveUntagged
      /UseDocumentBleed false
    >>
    <<
      /AllowImageBreaks true
      /AllowTableBreaks true
      /ExpandPage false
      /HonorBaseURL true
      /HonorRolloverEffect false
      /IgnoreHTMLPageBreaks false
      /IncludeHeaderFooter false
      /MarginOffset [
        0
        0
        0
        0
      ]
      /MetadataAuthor ()
      /MetadataKeywords ()
      /MetadataSubject ()
      /MetadataTitle ()
      /MetricPageSize [
        0
        0
      ]
      /MetricUnit /inch
      /MobileCompatible 0
      /Namespace [
        (Adobe)
        (GoLive)
        (8.0)
      ]
      /OpenZoomToHTMLFontSize false
      /PageOrientation /Portrait
      /RemoveBackground false
      /ShrinkContent true
      /TreatColorsAs /MainMonitorColors
      /UseEmbeddedProfiles false
      /UseHTMLTitleAsMetadata true
    >>
  ]
>> setdistillerparams
<<
  /HWResolution [2400 2400]
  /PageSize [595.000 842.000]
>> setpagedevice


