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У статті виконано постановку комплексної задачі спільної оптимізації на початковому етапі проек-

тування проектних параметрів, параметрів траєкторії і програм управління одноступінчастого ракетного 

об'єкта з маршовим ракетним двигуном на твердому паливі. Задача сформульована як задача теорії опти-

мального управління з обмеженнями у вигляді рівностей і диференціальних зв'язків. До складу парамет-

рів, які оптимізуються, включено основні проектні параметри, що характеризують керований ракетний 

об'єкт (КРО), і параметри траєкторії, що визначають програми управління рухом КРО. Запропоновано 

підхід до формування програм управління (зміни кута тангажа в часі) на різних ділянках траєкторії у ви-

гляді поліномів, що дозволило звести задачу теорії оптимального управління до задачі нелінійного мате-

матичного програмування з обмеженнями у вигляді рівностей і диференціальних зв'язків. У результаті 

розв’язання поставленої комплексної задачі на початковому етапі проектування можуть бути визначені 

оптимальні в заданому класі функцій програми управління рухом і раціональні значення проектних пара-

метрів КРО. 

 

В статье выполнена постановка комплексной задачи совместной оптимизации на начальном этапе 

проектирования проектных параметров, параметров траектории и программ управления одноступенчатого 

ракетного объекта с маршевым ракетным двигателем на твёрдом топливе. Задача сформулирована как 

задача теории оптимального управления с ограничениями в виде равенств и дифференциальных связей. В 

состав оптимизируемых параметров управляемого ракетного объекта (УРО) включены основные проект-

ные параметры, характеризующие УРО, и параметры траектории, определяющие программы управления 

движением. Предложен подход к формированию программ управления (изменения угла тангажа во време-

ни) на различных участках траектории в виде полиномов, что позволило свести задачу теории оптималь-

ного управления к задаче нелинейного математического программирования с ограничениями в виде ра-

венств и дифференциальных связей. В результате решения поставленной комплексной задачи на началь-

ном этапе проектирования могут быть определены оптимальные в заданном классе функций программы 

управления движением и рациональные значения проектных параметров УРО.  

 
This paper formulates the complex problem of co-optimization of the design parameters, trajectory parame-

ters, and control programs of a single-stage rocket with a solid-propellant sustainer engine at the initial design 

stage. The problem is formulated as an optimal control problem with constraints in the form of equalities and 

differential constraints. The parameters to be optimized are the basic design parameters of the rocket and the 

trajectory parameters that determine rocket motion control programs. In the proposed approach, the control pro-

grams (time variation of the pitch) in different portions of the trajectory are formed as polynomials, which reduces 

the optimal control problem considered to a nonlinear programming problem with constraints in the form of 

equalities and differential constraints. The solution of the complex problem formulated in this paper allows one to 

determine motion control programs optimal in a given class of functions and advisable values of the rocket design 

parameters at the initial design stage. 
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Введение. Одним из приоритетных направлений развития ракетно-

космической техники является создание ракетных технологий, включающих 

[1]: разработку новых ракетных двигателей на экологически чистых компо-

нентах топлива; разработку новых спутников, спутниковых систем связи, си-

стем дистанционного зондирования Земли; разработку новых управляемых 

ракетных объектов (УРО) для обеспечения интересов государства в сфере 

национальной безопасности и обороны.  

Проектирование, разработка и создание УРО различного назначения свя-
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заны с большими затратами материальных, финансовых и технических ре-

сурсов [2 – 5]. Необходимость учета этих факторов на начальном этапе про-

ектирования УРО предъявляет повышенные требования к формализации 

проектных задач, методам их решения, адекватности используемых матема-

тических моделей, качеству принимаемых проектных решений. Следует при 

этом отметить, что неверные (нерациональные) решения, принятые на 

начальном этапе проектирования, приводят к снижению эффективности вы-

полнения поставленных перед УРО целевых задач, росту затрат и увеличе-

нию сроков его создания [6 – 7], что определяет актуальность рассматривае-

мой далее проблемы. 

В этих условиях особое значение приобретает разработка методического 

обеспечения, позволяющего на начальном этапе проектирования с необходи-

мой для проектных исследований точностью определять: количественную 

оценку целевого функционала, характеризующего качество проектирования 

УРО, оптимальные (рациональные) значения оптимизируемых параметров, 

габаритно-массовые, энергетические, аэродинамические и баллистические 

характеристики УРО, программы управления движением на различных 

участках траектории. 

Оптимальным (рациональным) проектом УРО среди множества возмож-

ных альтернативных вариантов при этом следует считать тот проект, кото-

рый обеспечивает наивысшее значение целевого функционала (одного из 

наиболее важных показателей эффективности УРО), при этом остальные по-

казатели эффективности должны либо достигать заданных значений, либо 

находится в требуемом диапазоне. 

В статье сформулирована комплексная задача совместной оптимизации 

проектных параметров, параметров траектории и программ управления дви-

жением УРО, предложен подход к формированию на начальном этапе проек-

тирования программ управления движением УРО, осуществляющим полёт по 

баллистической траектории.  

В качестве управляемого ракетного объекта далее рассматривается одно-

ступенчатый УРО с двигательной установкой, работающей на твёрдом ра-

кетном топливе (ТРТ), который обеспечивает доставку требуемой массы по-

лезного груза в заданную точку пространства. При этом управляемый ракет-

ный объект рассматривается как материальная точка переменной массы, тра-

ектория движения которой располагается в вертикальной плоскости. 

1 Постановка задачи. Комплексная задача совместной оптимизации 

проектных параметров, параметров траектории и программ управления УРО 

может быть сформулирована как задача теории оптимального управления с 

ограничениями в виде равенств, неравенств и дифференциальных связей [8 –

15]. Формализация задачи заключается: в выборе критерия оптимизации (це-

левого функционала); в разработке математической модели, позволяющей в 

зависимости от имеющихся исходных данных (вектор x ), значений оптими-

зируемых параметров, включающих основные проектные параметры УРО и 

параметры траектории (вектор p ), программ управления (вектор u ) опреде-

лять значение целевого функционала. Для решения комплексной задачи 

необходима также разработка эффективных методов оптимизации, позволя-

ющих как в автоматическом, так и в интерактивном режимах определять зна-

чения оптимизируемых параметров optp  и программы управления движени-
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ем УРО )(tuu opt , при которых целевой функционал принимает оптималь-

ное значение. 

В качестве целевого функционала далее рассматривается дальность по-

лёта  upxLL ,, , на которую необходимо доставить требуемую массу по-

лезного груза pgm  при заданной стартовой массе УРО 0m . Определение 

оптимальных значений оптимизируемых параметров и программ управления 

движением УРО осуществляется из условия обеспечения максимального зна-

чения целевого функционала. 

В состав исходной информации (компоненты вектора x ), необходимой 

для решения комплексной задачи, входят: данные тактико-технического за-

дания, определяющие целевую задачу; условия пуска УРО; ограничения на 

траекторию полета, габаритно-массовые характеристики УРО в целом, от-

дельных подсистем и элементов; физико-механические характеристики ис-

пользуемых конструкционных материалов; химические характеристики твер-

дого ракетного топлива; неучтенные массы элементов, подсистем, не вклю-

чённых в математическую модель для расчёта основных характеристик 

управляемого ракетного объекта. 

В качестве оптимизируемых параметров рассматриваются: основные 

проектные параметры, которые позволяют на начальном этапе проектирова-

ния определять габаритно-массовые и энергетические характеристики УРО в 

целом и входящего в его состав маршевого ракетного двигателя на твёрдом 

топливе (РДТТ); параметры, которые совместно с оптимизируемыми про-

граммами управления движением определяют траекторию УРО и значение 

целевого функционала.  

Основные проектные параметры управляемого объекта включают коэф-

фициент начальной тяговооруженности p , относительную конечную массу 

k , определяемые известными соотношениями [2 – 5]: 
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где 0m , km  – стартовая и конечная массы УРО; 0g  – ускорение свободного 

падения на поверхности Земли; mm  – полный запас топлива; pustP  – тяга в 

пустоте в начале основного режима работы маршевого РДТТ. 

В состав проектных параметров РДТТ включены: давление kp  в камере 

сгорания на основном режиме его работы, диаметр среза сопла aD , а также 

полное время работы маршевого РДТТ t . 

Управление движением УРО осуществляется в соответствии с оптимизи-

руемыми программами изменения во времени угла тангажа на j -х участках 

траектории полёта  

   Uthjnpj Njt ,, 1 , 

где UthN  – количество участков траектории УРО для рассматриваемой схе-

мы полёта [15]. 
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Состав параметров баллистической траектории, входящих в вектор опти-

мизируемых параметров p , зависит от выбранной схемы полёта и может 

включать следующие параметры: угол наклона УРО при старте cm ; угол тан-

гажа в конце активного участка траектории AUT ; продолжительность 1PUTt  

выхода на нулевой угол атаки на первом пассивном участке траектории. 

При формировании баллистической траектории полёта необходимо со-

блюдать ряд требований и ограничений на параметры движения и характери-

стики УРО, к числу которых относятся: ограничение на максимальную вели-

чину угла атаки на всех участках траектории max ; выполнение требова-

ний к массе полезного груза mp
pgpg mm  , к полной длине УРО 

mp
UROURO LL  , к стартовой массе УРО mpmm 00  , к максимально допусти-

мому диаметру УРО mp
UROURO DD  . 

Следует отметить, что каждой конкретной проектной задаче соответ-

ствует вполне определённый комплекс перечисленных выше условий, огра-

ничений и требований. 

Проектный параметр k  в (1) определяется при заданных массе полез-

ного груза mp
pgm  и стартовой массе УРО 0m  из условия размещения макси-

мально возможного количества ТРТ в рассматриваемом варианте УРО.  

В качестве компонентов вектора управления движением УРО )(tuu   

рассматриваются, как уже указывалось ранее, программы изменения во вре-

мени угла тангажа  tnp  на активном и пассивных участках траектории. 

При этом программы управления на -j х участках траектории УРО пред-

лагается формировать в виде полиномов [15]: 

   



n

i

i
jijnp tAt

0

, (2) 

в которых значения коэффициентов jiA  определяются в зависимости от рас-

сматриваемого -j го участка траектории, вектора оптимизируемых парамет-

ров p  и текущих значений вектора фазовых координат y .  

Такой подход к выбору программ управления позволил свести задачу 

теории оптимального управления [8 – 10] к более простой задаче нелинейно-

го математического программирования с ограничениями в виде равенств и 

дифференциальных связей [11 – 15].  

Комплексная задача совместной оптимизации проектных параметров и 

программ управления УРО формулируется следующим образом. Необходимо 

определить значения векторов optpp  , )(tuu opt , обеспечивающих мак-

симальное значение целевого функционала 

    xtupLxtupI
up

optopt ),(,max),(,
,

 , (3) 

при ограничениях: 

– на области изменения оптимизируемых параметров p  и исходных 

данных x  
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 kkmm XXxPPp 
~

,
~

, (4) 

– на параметры траектории полета и программы управления движением  

  ,
~

,
~

),,,,(,, max
rrssmp

vertvert UUuYYypxuyf
dt

yd
tt  (5) 

– на габаритно-массовые характеристики УРО 

 ,),(,),( mp
pgpg

mp mpxmmpxm  00  (6) 

 .),(,, mp
UROURO

mp
GTHGTH

mp
UROURO DpxDLLLL    (7) 

В соотношениях (3) – (7) использованы следующие обозначения: 

kixx i ,,)( 1  – вектор исходных данных, являющийся элементом дей-

ствительного векторного пространства kX ; mipp i ,,)( 1  – вектор оп-

тимизируемых параметров, являющийся элементом действительного вектор-

ного пространства mP ; km XP
~

,
~

 – замкнутые области в действительных 

векторных пространствах km XP , , в которых могут принимать значения 

векторы xp ,  соответственно; siyy i ,),( 1 , rjuu j ,),( 1  – вектор 

фазовых координат, определяющий положение УРО в пространстве, и вектор 

управления, являющиеся элементами векторных пространств sY  и rU соот-

ветственно; rs UY
~

,
~

 – замкнутые области в векторных пространствах sY  и 

,rU  в которых могут принимать значения векторы y  и u ; mp
vertvert tt ,  –

расчётная и требуемая продолжительности полёта на вертикальном участке 

траектории; max,   – расчетный и максимально допустимый углы атаки на 

всех участках траектории; 
mpmpxm 00 ),,(  – расчётная и требуемая старто-

вые массы УРО; mp
pgpg mpxm ),,(  – расчётная и требуемая массы полезного 

груза; mp
UROURO LL ,  – расчётная и требуемая длины УРО; mp

GTHGTH LL ,  –

расчётная и требуемая длины головной части УРО; 
mp

UROURO DpxD ),,(  –

расчетный и требуемый диаметры УРО. 

Математическая модель УРО представлена в виде оператора )(
~

zRF   с 

областью определения на множестве rmk UPXZ
~~~

  и областью значе-

ний на множестве F , сопоставляющего каждому элементу множества 

Zupxz ),,(  множество выходных характеристик УРО FF 
~

. 

Выходными данными, получаемыми в результате решения комплексной 

задачи, являются: величина целевого функционала L  (дальность полета 

УРО), оптимальные значения оптимизируемых параметров optp , программы 

управления движением УРО )(tuopt , габаритно-массовые характеристики 

УРО в целом, основных его элементов и подсистем; прочностные, аэродина-

мические, баллистические, энергетические характеристики УРО. 

Сформулированная комплексная задача оптимизации проектных пара-

метров и программ управления, в зависимости от выбранного комплекса 
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ограничений (4) – (7), может быть использована при проектировании управ-

ляемых ракетных объектов различных классов, совершающих полёты по 

баллистической траектории. 

Система уравнений движения центра масс УРО в проекциях на оси зем-

ной системы координат, которая использовалась при решении сформулиро-

ванной комплексной задачи, приведена в [16]. Математические модели для 

определения основных характеристик УРО в целом и входящих в его состав 

подсистем и элементов приведены в [2 – 5,17 – 21]. 

Структура математической модели, последовательность расчета целевого 

функционала при оптимизации проектных параметров, программ управления 

и основных характеристик УРО приведена на рис. 1, где использованы сле-

дующие обозначения: ККС – конструктивно-компоновочная схема, ГМХ – 

габаритно-массовые характеристики, КМ – конструкционные материалы, СБ – 

сопловой блок, ПС – продукты сгорания, ИД – исходные данные,  tP  – изме-

нение во времени тяги маршевого РДТТ,  tmc  – изменение во времени мас-

сового секундного расхода продуктов сгорания маршевого РДТТ. 

 
Рис. 1 

2  Формирование программ управления. Баллистическая траектория 

УРО может быть реализована как с вертикальным, так и наклонным видами 

стартов. 

В случае использования вертикального старта баллистическая траекто-

рия УРО формируется из четырех участков: 
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– вертикальный участок полёта продолжительностью mp
vertt , на котором 

программа изменения угла тангажа принимается постоянной, не зависящей 

от времени 090vert
np ; 

– активный участок траектории (АУТ) (полёт с работающим маршевым 

РДТТ), на котором программа изменения угла тангажа (2), обеспечивающая 

разворот УРО в вертикальной плоскости, выбирается из условия обеспечения 

заданного значения угла тангажа AUT  в конце этого участка траекто-

рии; 

– первый пассивный участок траектории (ПУТ) (полёт с неработающим 

двигателем), на котором программа изменения угла тангажа (2) в конце этого 

участка обеспечивает выход на нулевой угол атаки 1 =0,00 в течение задан-

ного времени 1PUTtt  ; 

– второй ПУТ, на котором программа изменения угла тангажа (2) выби-

рается из условия обеспечения полёта с нулевым углом атаки до соприкосно-

вения УРО с поверхностью Земли. 

При наклонном в сторону точки прицеливания старте УРО вертикальный 

участок движения отсутствует, а программа изменения угла тангажа (2) 

обеспечивает разворот УРО в вертикальной плоскости начиная с момента 

старта. Дальнейшее движение УРО осуществляется по той же схеме полёта, 

как и при вертикальном старте УРО. 

В качестве оптимизируемых рассматривались следующие параметры, ха-

рактеризующие баллистическую траекторию: угол тангажа AUT  в конце 

активного участка полёта, продолжительность полёта 1PUTt  на первом ПУТ 

с выходом на нулевой угол атаки; угол тангажа cm  в случае использования 

наклонного в направлении цели старта УРО. 

На активном участке баллистической траектории в качестве программ 

управления движением (2) могут быть использованы кубическая  3n , 

квадратичная  2n  и линейная  1n  зависимости угла тангажа от време-

ни. Далее индекс j , определяющий номер исследуемого участка траектории, 

в коэффициентах ijA  соотношения (2) будет опущен, а формулы для опре-

деления этих коэффициентов будут относиться к рассматриваемому участку 

траектории. 

В случае использования в качестве программы управления кубической 

параболы, программа управления строится с учётом следующих условий и 

ограничений.  

После окончания вертикального участка полёта при verttt   условия для 

определения программы изменения угла тангажа следующие: 

 

,0,0

;
2







dt

d

vert

 (8) 

где vert  – угол тангажа в конце вертикального участка движения. 
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В конце активного участка траектории при AUTtt  , где AUTt  – полное 

время работы маршевого РДТТ, условие для выбора программы управления 

имеет следующий вид 

 mp
AUTAUT  , (9) 

 

где AUT  и mp
AUT – расчётный и требуемый углы тангажа в конце активного 

участка траектории. 

Программа изменения угла тангажа на АУТ при этом подбирается таким 

образом, чтобы угол атаки в конце АУТ AUT  равнялся нулю. 

С учётом (8), (9) коэффициенты кубической параболы iA  могут быть 

определены в результате решения следующей системы линейных уравнений: 
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Следует отметить, что по приведенным уравнениям можно определить 

только три коэффициента из четырёх. Четвёртый коэффициент (пусть это 

будет 3A ) определяется в результате решения краевой задачи на АУТ для 

системы обыкновенных дифференциальных уравнений, описывающих дви-

жение УРО [16], при условии обеспечения нулевого угла атаки в конце этого 

участка траектории.  

В этом случае система уравнений для определения трех коэффициентов 

программы управления имеет следующий вид: 
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 (11) 

При выборе для управления движением на АУТ кубической зависимости 

угла тангажа от времени с выходом в конце АУТ на нулевой угол атаки, 

дальнейшее движение УРО и программа управления определяются из усло-

вия обеспечения нулевого угла атаки до окончания полёта УРО. 

В случае использования в качестве программы управления квадратичной 

параболы, программа управления строится с учётом следующих условий и 

ограничений.  

После окончания вертикального участка полёта при verttt   начальные 

условия для программы изменения угла тангажа будут такими же, как и для 

кубической параболы в соответствии с соотношениями (8). 

В конце активного участка траектории при AUTtt   должно быть вы-

полнено условие (9). 

Для определения трех коэффициентов программы управления движени-

ем использована следующая система линейных уравнений: 
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в результате решения которой получены следующие соотношения для опре-

деления коэффициентов квадратичной параболы:  
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В случае использования в качестве программы управления линейной за-

висимости угла тангажа от времени программа управления строится с учётом 

следующих условий и ограничений.  

После окончания вертикального участка полёта при verttt   начальные 

условия для программы изменения угла тангажа будут такими же, как и для 

кубической параболы в соответствии с соотношениями (8). 

В конце активного участка траектории при AUTtt   условием для выбо-

ра программы управления является соотношение (9). 

Коэффициенты линейной зависимости угла тангажа от времени опреде-

ляются по следующим формулам: 
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В случае использования для управления движением на АУТ квадратич-

ной или линейной зависимости угла тангажа от времени, программа управле-

ния на первом ПУТ определяется условием выхода на нулевой угол атаки 

001 ,PUT  в течение заданного промежутка времени 1PUTt . При этом 

промежуток времени 1PUTt  является одним из оптимизируемых параметров 

на этом участке траектории, а программа управления определяется в резуль-

тате решения следующей системы уравнений: 
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Коэффициенты iA , входящие в (15), могут быть вычислены по форму-

лам: 
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Следует отметить, что входящий в (15), (16) угол тангажа в конце перво-

го ПУТ 1PUT  определяется в процессе решения краевой задачи для систе-
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мы обыкновенных дифференциальных уравнений, описывающих движение 

УРО [16], при условии обеспечения нулевого угла атаки в конце этого участ-

ка траектории. 

Программа управления углом тангажа на втором пассивном участке тра-

ектории подбирается из условия обеспечения полёта с нулевым углом атаки 

до соприкосновения УРО с поверхностью Земли.  

В случае использования наклонного старта УРО в соотношениях (8), 

(10) – (14) вместо угла тангажа vert  необходимо подставить величину угла 

наклонного старта cm , а продолжительность вертикального участка движе-

ния vertt  принять равной нулю. 

3 Иллюстративный пример. Для гипотетических вариантов УРО с раз-

личными стартовыми массами 0m  и заданной массой полезного груза pgm  

проведена оптимизация вектора оптимизируемых параметров p  и программ 

управления, обеспечивающих полёт по баллистической траектории. В каче-

стве целевого функционала, как указывалось ранее, рассматривалась даль-

ность полета ),,( xupLL  , на которую доставляется заданная масса полез-

ного груза pgm . 

Для рассмотренных далее альтернативных вариантов УРО, использова-

лись следующие начальные условия при старте: широта точки старта 

st 400, азимут пуска  400, высота точки старта stH 10 м. 

Основные данные вариантов УРО, не изменяемые в процессе оптимиза-

ции проектных параметров, параметров траектории и программ управления, 

приведены в табл. 1, где использованы следующие обозначения: UROD  – 

диаметр цилиндрической части УРО; GTHL  – длина головной части УРО. 

Таблица 1 – Исходные данные 

Характеристика Размерность 
№ варианта 

1 2 3 

0m  кг 800,0 900,0 1000,0 

pgm  кг 250,0 250,0 250,0 

UROD  м 0,380 0,380 0,380 

GTHL  м 2,3 2,3 2,3 

 

В маршевом РДТТ использовалось условное ТРТ со следующими харак-

теристиками [15]: плотностью  1760 3м/кг , температурой горения 

gT 3755,0 K  с показательной зависимостью скорости u  горения от давле-

ния   kpuu 1 , где 1u 0,003 м/с;  0,251.  

Рассматривалась аэродинамическая схема УРО, состоящая из конической 

носовой части в сочетании с цилиндром, с задним расположением стабилиза-

торов и с аэродинамическими рулями, расположенными на головной части 

УРО. 

На активном и первом пассивном участках траектории программы измене-

ния угла тангажа осуществлялись по линейным зависимостям, коэффициенты в 
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которых определялись по соотношениям (14) – (16), дальнейшее движение 

УРО осуществлялось по баллистической траектории с нулевым углом атаки. 

Состав оптимизируемых параметров и диапазоны их изменений приве-

дены в табл. 2. 

Таблица 2 – Диапазоны изменения оптимизируемых параметров 

Параметр min max Примечание 

p  0,05 0,15 Коэффициент начальной тяговооружённости 

k  0,4 0,5 Относительная конечная масса 

kp ,кгс/см2 75,0 90,0 Давление в камере сгорания РДТТ 

aD , м 0,34 0,37 Диаметр среза сопла РДТТ 

cm , град. 70,0 80,0 Угол наклона УРО при старте 

AUT , град. 45,0 60,0 Угол тангажа в конце АУТ 

1PUTt , с 20,0 80,0 Продолжительность полёта на 1-м ПУТ 

Результаты, полученные при оптимизации параметров, а также некото-

рые характеристики УРО, приведены в табл. 3, где дополнительно использо-

ваны следующие обозначения: 
mm  – полный запас топлива УРО, p

ydI  – пу-

стотный удельный импульс РДТТ, krd  – диаметр критического сечения соп-

ла,   – степень расширения сопла. 

Таблица 3 – Результаты оптимизации 

Параметр, 

характеристика Размерность 
Номер варианта 

1 2 3 

0m  кг 800,0 900,0 1000,0 

 xupL ,,  км 64,567 97,826 129,500 

p  – 0,1025 0,0895 0,0795 

k  – 0,5156 0,4729 0,4399 

kp  кгс/см2 90,0 90,0 90,0 

aD   м 0,37 0,37 0,37 

cm  град. 76,33 75,55 74,81 

AUT  град. 54,94 54,70 54,39 

1PUTt  с 30,72 46,19 60,63 

UROL  м 5,488 6,087 6,738 


mm  кг 387,50 474,37 560,07 

p
ydI  с 272,415 268,312 264,396 

t  с 13,60 12,72 11,84 

krd  м 0,082 0,093 0,105 

  – 4,5395 3,9679 3,5229 

Значения коэффициентов в программах управления углом тангажа на ак-

тивном и первом пассивном участках траектории приведены в табл. 4 
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Таблица 4 – Коэффициенты программ управления 

Активный участок траектории 

Коэффициент 
Номер варианта 

1 2 3 

0A  1,332260 1,318675 1,305709 

1A  -0,028616 -0,028616 -0,030099 

Первый пассивный участок траектории 

Коэффициент 
Номер варианта 

1 2 3 

0A  1,109740 1,080694 1,055419 

1A  -0,011088 -0,009907 -0,008960 

Изменения параметров траектории во времени для рассмотренных вари-

антов УРО приведены на рис. 2 – 5, где верхние кривые соответствуют УРО 

со стартовой массой 0m 1000,0 кг, средние кривые – УРО со стартовой 

массой 0m 900,0 кг, а нижние кривые – УРО со стартовой массой 

0m 800,0 кг. 
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                     Рис. 4                                               Рис. 5 

Как показали результаты исследований (см. табл. 3 и рис. 2 – 5), целевой 

функционал – дальность полета  xupL ,,  – при постоянной массе полезно-

го груза pgm  существенно зависит от стартовой массы УРО 0m , оптималь-

ных значений оптимизируемых проектных параметров УРО и параметров 

траектории. Поскольку изменения указанных оптимизируемых параметров в 

рассмотренных диапазонах их значений оказывают существенное влияние на 

целевой функционал, то оптимизация этих (и, возможно, других) параметров 

для конкретных целевых задач представляется необходимым этапом процес-

са проектирования УРО.  

Предложенная комплексная задача оптимизации проектных параметров 

УРО, параметров траектории и программ управления может быть без суще-
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ственных доработок использована при проектировании УРО различных клас-

сов. 

Выводы. Сформулирована комплексная задача оптимизации проектных 

параметров, программ управления и основных характеристик УРО; представ-

лена структура математической модели УРО и алгоритм расчёта целевого 

функционала для определения на начальном этапе проектирования габарит-

но-массовых, энергетических, аэродинамических и баллистических характе-

ристик управляемого объекта. С использованием компьютерных технологий 

разработаны программные приложения для представления в удобной для 

пользователя графической форме результатов исследований; проведена 

апробация разработанного методического обеспечения на примерах решения 

проектных задач применительно к УРО различного назначения. 
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