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Рассмотрен управляемый спуск (привод) с траектории полета в заданный район земной 
(водной) поверхности беспилотного планирующего летательного аппарата. Показано, 
что для повышения точности наведения беспилотного планирующего летательного 
аппарата на заключительном участке спуска целесообразно неавтономное его 
управление с использованием информации о взаимном положении аппарата и точки 
посадки при их относительном движении.  
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Введение. Рассматривается управляемой спуск (привод) с траектории полета в 
заданный район земной (водной) поверхности или воздушного пространства беспилотного 
планирующего летательного аппарата (БПЛА) с большим аэродинамическим качеством (К > 1) 
[1]. Такие аппараты в результате аэродинамического маневра в атмосфере могут значительно 
изменять свою траекторию спуска (полета) и совершать посадку на нежелательном удалении 
от назначенной точки пространства. 

Задачей управления является наведение аппарата в точку посадки (зависания) с 
заданными географическими координатами при наличии случайных возмущений 
действующих на БПЛА в процессе спуска [2]. Поэтому наиболее целесообразным является 
терминальное управление БПЛА, основанное на прогнозировании координат точки посадки. 
Ввиду отсутствия  радиосвязи на части траектории БПЛА управление является автономным. 
Прогнозирование осуществляется интегрированием системы дифференциальных уравнений 
движения с начальными условиями, определяемыми автономной системой навигации. 
Накапливание в течение спуска ошибки навигации в результате синтеза управления 
приводят к возникновению не парируемых системой управления рассеиваний точек посадки.  

Для повышения точности наведения БПЛА на заключительном участке спуска 
целесообразно неавтономное управление с использованием информации о взаимном 
положении аппарата и точки посадки и их относительном движении [3]. В данной работе 
рассматривается метод синтеза неавтономного терминального двухканального управления 
БПЛА ( , K)aU f   по скоростному углу крена ( )a t  и аэродинамическому качеству )(K t  
при наведении в область радиомаяка всенаправленного действия расположенного в заданной 
точке пространства. 

Постановка задачи. Разработанные в настоящее время формирования неавтономного 
управления основаны на принципе отслеживания априорно заданных номинальных 
программ изменения параметров относительного движения аппарата и цели [3].  

Применительно к задаче спуска данные методы, в частности метод пропорционального 
сближения, даже при номинальных условиях движения не обеспечивают требуемой точности 
наведения ввиду превышения потребными перегрузками допустимых значений в 
окрестности точки посадки и нарушения сходимости процессов управления [4]. 

Для обеспечения наведения аппарата с достаточно высокой точностью предлагается 
способ многошагового адаптивного неавтономного терминального управления на участке 
ближнего наведения, начинающегося с момента захвата сигнала маяка радиосистемой 
аппарата  [5 – 7]. 
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В момент захвата на борту БПЛА формируется инерциальная система координат 
иии0 zyx , начало которой совмещено с центром масс аппарата, ось и0y  направлена по радиус-

вектору r
 , а вертикальная плоскость ии0 zx  совмещена с радиомаяком в точке посадки 

c c( , )C    с географической широтой c  и долготой c . В этой системе осуществляется 
обработка информации для синтеза управления. 

Внешней информацией является вектор направления линии визирования на маяк 0( )D t


 
и расстояние до него по линии визирования  ( )D t , а внутренней – вектор текущих фазовых 
координат аппарата 

н н н н н н н
к ц( , , , , , )V h    x  

определяемый автономной навигационной 
системой и включающий земную скорость н

кV , 
угол наклона траектории н , угол пути н , 
высоту нh , геоцентрическую широту н

ц  и  
долготу н  (рис. 1).  

Для реализации процедуры многоша-
гового синтеза управления начальная 
длительность участка ближнего наведения 

00к0 ttT   от момента захвата маяка 0t  до 
прогнозируемого момента 0кt  достижения 
аппаратом сферы приведения радиусом 

к0c hRr   на поверхности которой на высоте  
 

Рис. 1. Схема спуска БПЛА 

кh  над поверхностью Земли с радиусом 0R  располагается маяк, разбивается на 0N  
интервалов 

1  ttT ,        1,2 1  N ,         1к1N tt  ,         
0

0
1

.
N

T T


   

В конце интервала 1T , исходя из прогнозов времени достижения сферы приведения jtк , 
длительность спуска 1к11 ttT   разбивается на 1N  интервалов 

1  ttT ,         0,1 N ,          0к0N tt  ,         
1 1

1
2

.
N

T T





   

Таким образом, для текущего момента коррекции jt , оставшаяся прогнозируемая 
длительность спуска jjj ttT  к  разбивается на jN  интервалов 

1  ttT ,            jNj j  ,1 ,      jj tt кN  ,          
1

.
jN j

j
j

T T



 

   

В конце каждого интервала производится коррекция программы управления и на 
оставшемся участке ],[ kjj ttt  спуск осуществляется с командной программой 

( ) ( ) ( )
ком комu ( ) ( ( ),K ( ))j j j

j a j jt t t t t t     . 

Целью управления на каждом шаге jT , 1,  2,  j    является формирование 
траектории, проходящей через точку посадки C  в прогнозируемый момент времени спуска 

kjt  на поверхность сферы приведения. При двухпараметрическом управлении отклонение 
прогнозируемого конечного положения аппарата от требуемого фиксируется на плоскости 
наведения двумя координатами – дальностью R  и углом   (рис. 1), определяющими 
положение точки пересечения с ней конечного вектора скорости аппарата V V ( )kt k kjt

 
. 
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Плоскость наведения перпендикулярна как плоскости горизонта маяка, так и проекции на 
нее вектора скорости аппарата в конечный момент времени спуска. В плоскости наведения 
строится ортогональная система координат ппп zyCx , ось пCy  которой направлена по радиус-
вектору точки C . 

Задача синтеза управления ставится следующим образом. Для каждого дискретного 
момента времени jt , 1,  2,  j    требуется определить оптимальное командное управление 

( ) ( ) ( )
ком комu ( ) ( ( ),  K ( ))j j j

j a j jt t t t t t     . 

Для всего оставшегося участка спуска ],[ kjj ttt , минимизирующее прогнозируемую 
дальность R  в конечный момент времени спуска на сферу приведения  

( ) ( ) ( )
ком ком комu ( ,  K ) arg min ( ( ), )j j j

a kju
R y t u  . 

В результате многошаговой коррекции формируется командная программа управления 
в виде последовательности промежуточных программ 

(0) (1) (2) ( )
ком 0 ком ком ком комu ( ) (u ,u u , ,u , ).jt t     

Здесь ))(K),(()(u 0
)0(

0
)0(

0
(0)
ком tttttt a    является командной программой, 

сформированной в конце участка автономного управления. 
 Метод прогнозирования параметров движения БПЛА. Вектор фазовых координат 
БПЛА ( , , , , , , )KT T T T T T Ty V h D     , составляющие которого определены на 
прогнозируемый конечный момент времени kjt  

( ) ( ( ), ( ), ( ), ( ), ( ), ( ), ( ))kj k kj kj kj kj kj kj kjy t V t h t t D t t t t     , 
включает в себя прогнозируемые значения земной скорости аппарата kTV , высоты Th , угла 
наклона траектории T , дальности до маяка по линии визирования TD , угла визирования 

T , относительного угла курса T , угла наклона линии визирования T . 
 Угол визирования T  представляет собой угол между вектором скорости KTV


 и 

направлением линии визирования 0
TD


. Относительный угол курса T  определяется в 
горизонтальной плоскости маяка между проекциями на нее векторов KTV


 и 0

TD


. Угол T  
является углом между линией визирования и горизонтальной плоскостью маяка (рис. 1). 

Параметры движения TTTKT DhV ,,,   можно определять в результате интегрирования 
соответствующих уравнений движения. Однако для синтеза управления требуется 
многократное численное интегрирование системы уравнений движения 4-го порядка с 
нелинейной правой частью, что при достаточно высокой частоте коррекций требует 
значительного быстродействия БЦВМ. В тоже время многошаговая процедура синтеза 
управления позволяет снизить требования к точности прогноза терминальных значений 
параметров, поскольку получаемая при этом ошибка управления будет корректироваться на 
последующих шагах. Поэтому целесообразно перейти к конечно-разностной форме 
дифференциальных уравнений спуска. Для этого прогнозируемая длительность jjj ttT  к  
разбивается на G  интервалов постоянной величины  

1 consti i i        ,  Gi ,1 , 1i i     , 0 0  , G jT  , jT G  . 

Высота ih , величина радіуса-вектора ir  и дальность iD  определяются на основании 
дискретизации движения (рис. 2)  

1 1 1sini i ki ih h V      , 1 1 1sini i ki ir r V      , 1 1 1cosi i ki iD D V      . 
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Угол i  находится из рис. 2. Местная 
горизонтальная плоскость, ортогональная 
радиусу-вектору ir

  и проходящая через точку 
С, пересекает вертикальную плоскость, 
проходящую через радиус-вектор ir

  и точку С, 
по прямой РС. Из треугольников СРМ и СРОr  

определяется разность высот ih  при 
известной величине радиуса-вектора маяка cr , 
а из треугольника СРМ – угол i : 

i

ici
i r

rrDh
2

222 
 , arcsin i

i
i

h
D

 
   

 
. 

 
Рис. 2. Дискретные значения параметров 

Для определения величины угла i  делается допущение о постоянстве, в течение 
времени  , положения плоскости местного горизонта, ортогональной текущему радиусу-
вектору и проходящей через точку С. Это допущение не приводит к большим ошибкам, 
поскольку максимальный угол между радиусами ir

  и 0( )tr  не превышает нескольких 
градусов, а угловое смещение радиусов 1ir  и ir

  составляет доли градуса. За время   
радиус-вектор переместится на угол i  

1 1

1

coski i
i

i

V
r

 




   , 

а в горизонтальной плоскости на величину iS  
(рис. 3), 1 1 1( sin ) .i i i i iS r D       

За это время угол курса изменится за счет 
его угловой скорости 1i  и за счет перемещения 
проекции дальности на горизонтальную плоскость 
на угол i  

 

Рис. 3. Проекции параметров движения 
на местную горизонтальную плоскость 

1arcsin sin
cos

i
i i

i i

S
D 

 
    

,       1 1i i i i       . 

Угол визирования i  определяется из тетраэдра СМВР (рис. 4), в котором сторона iL  
представляет собой расстояние от аппарата до плоскости местного горизонта вдоль вектора 
скорости kiV


. Выражая сторону   через iL  и iD  и их проекции l  и d  

iiLl  cos ,         cosi id D  ,          
i

i
i

hL





sin
,          

sin
i

i
i

hD 



, 

находится угол i : cos cos cos cos sin sin .i i i i i i         
Величина скорости )(tVk  и угол наклона траектории )(t  в течение времени спуска на 

участке ближнего наведения в результате интенсивного торможения значительно 
изменяются по нелинейному закону. При прогнозировании текущих и конечных значений 
функции )(tVk  и )(t  аппроксимируются нелинейными аналитическими зависимостями 

)(tVk  и )(t  на коротких отрезках времени  , на которые разбивается прогнозируемая 
длительность спуска.  
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Рис. 4. Определение угла визирования 

Для получения аналитической зависи-
мости ( )kV   принимаются допущения о 
постоянстве на интервале   баллистического 
коэффициента x , аэродинамического качес-
тва К, ускорения силы тяжести g, плотности 
атмосферы   и угла наклона траектории  . 
Численные значения этих параметров 
принимаются на начало текущего интервала 
времени 

1 0 1 0 1

0 1 0 1

( ),  K K( ),  ( ),
          ( ),  ( ).

xo x i i i

i i

g g  

 

       

       
       (1) 

В силу принятых допущений управление 
изменения скорости в центральном гравита-
ционном поле принимает вид 

20
0 0sin

2k xo kV V g
    .      (2) 

После введения обозначений  

00,5 0xoB     , 0sin 00  gC     (3) 

в результате интегрирования уравнения (5)   

 




0

)(

2
0

dt
CBV

dVk

k

V

V
k

k  

закон изменения скорости будет иметь выражение  

1 exp( 2 ln )( )
1 exp( 2 ln )k

C BC QV
B BC Q

  
  

   
,     (4) 

где 
CVB
CVBQ

k

k





0

0  – постоянная величина, определяемая начальными условиями (1). 

Зависимость угла наклона траектории от времени )(t  на основании результатов 
математического моделирования управляемого спуска аппроксимируется параболой  

2( )t a b c       ,       (5) 

постоянные коэффициенты которой, ,  ,  ,a b c    определяются значениями угла и его 
производными в начале интервала 

00,5a   ,    0
b ,    0c .      (6) 

Производные 0  и 0  находятся из уравнений движения аппарата в центральном поле 
тяготения 

2
20 0 0 0

0 0 0 0 0
0 0 0

cos1 cos cos
2

xo k
k a

k

K VV g
V R h

   
       
 , 

 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 02

0

cos sin cos
2

xo
k a k k

k

K gV V V
V

 
               (7) 
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    00000000002
00

cossincos
)(

1



 kkk VhhRVV

hR
 , 

2
0 0

0 0 0sin
2

k
k xo

VV g
    ,    000 sin kVh . 

Приведенные соотношения (1 – 7) позволяют получить промежуточные ( )kV  , ( )  , 

 1,i i    и граничные ( )ki k iV V  , ( )i i     значения скорости и угла наклона 
траектории по их значениям на начало интервала   

1 1( )ki k iV V   ,   1 1( )i i     . 

Принятые допущения (1) позволяют определить угловую скорость относительного угла 
курса 1i . Учитывая, что он, в отличие от угла пути  , отсчитывается от проекции линии 
визирования на местную горизонтальную плоскость, их угловые скорости одинаковы и 
определяются уравнениями движения в центральном поле 

0 0 0 0 0
1 1 0 0

0 0 0

coscos cos
2 cos

xo k k
i i ao

K V V tg
R h 

  
        

 
  . 

Угол пути 0 1 1( )i i       дискретно изменяется в точках конца интервалов 

1i i      

1 1i i i      . 

Широта 0  в связи с малостью её изменения на участке ближнего наведения в течение 
прогнозируемого времени спуска jT  принимается постоянной и равной её навигационному 

значению 0 ( )H
jt    на момент коррекции  jt . 

Прогнозируемая длительность спуска аппарата jT  на поверхность сферы приведения 
из точки коррекции траектории на высоте jh  определяется как решение трансцендентного 
уравнения  














 

 jj

j

tT

t
kjkj dtttVhhT 0)(sin)(arg , 

которое в конечно-разностной форме имеет вид 









 




m

n
nknjk Vhhm

1
110 0sinarg  ,    0jT m   . 

В результате определения конечного времени спуска jjkj Ttt   и параметров движения 

, , , , , ,ki i i i i i iV h D     в дискретных точках , 1,j i G   интервала jT  формируется вектор 
терминальных параметров движения  

( ) ( , , , , , , )kj KT T T T T T Ty t V h D     .      (8) 

Учитывая приближенный характер определения этих параметров, прогнозируемая 
точка посадки К с фазовыми координатами аппарата в ней (8) может располагаться либо 

перед плоскостью наведения  
2T
   

 
, либо за ней 

2T
   

 
. 

В первом случае на плоскости наведения определяется точка пересечения с ней вектора 
конечной скорости KTV


 и её координаты R и Ф (рис. 5).   
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С этой целью из рис. 5 после введения 
обозначений отрезков CF, PF, PB и EF, 
соответственно, через П П П П, , ,a b l c  и опре-
деления их величины П cos sinT T Ta D   , 

П cos cosT T Tb D   ,  П ( )ctgT K Tl h h   , 

 

 
 

П
П П

П

П П П П П

П П

1 ,    при и ;

tg ,           при и ;

tg ,      при ,

T K T K

T T K

T T K

bh h h h l b
l

c l b h h l b

b l h h

  
      

 
    

   


находятся прогнозируемые значения дальности 
R и угла Ф. 

                        0,52 2
П П ,R a c   

П

П

arctg sign .
2 Т

с
a

 
    

 
 

Во втором случае дальность R  и угол Ф определяется на момент времени , 1,j i G   

при достижении углом курса i  величины 
2
   

,iDR      sign
2 i i
     

 
 

Таким образом, по известным фазовым координатам аппарата )( j
H tx , направлению 

линии визирования )(0
jtD


 и расстоянию до маяка )( jtD  на момент коррекции управления jt  

прогнозируются терминальные параметры движения )( kjty  на момент окончания спуска kjt  
и определяется целевая функция )( jR  на плоскости наведения.  

Текущие фазовые координаты аппарата 
( ) ( ( ), ( ), ( ), ( ), ( ), ( ))H H H H H H H

Kx t V t t t h t t t      
определяются автономной навигационной 
системой в результате интегрирования 
системы дифференциальных уравнений 
движения в траекторной системе координат 

KKK zyOx . Её начало совмещено с центром 
масс аппарата, ось KOx  совпадает с 
направлением вектора земной скорости KV


, 

ось KOy  лежит в вертикальной плоскости и 
ось KOz  дополняет систему до правой (рис. 6). 
Угол наклона траектории отсчитывается от 
плоскости местного горизонта, определяемой 
координатой плоскостью gg zOx  нормальной 
земной системы координат ggg zyOx , с 

Рис. 5. К определению целевой функции 

Рис. 6. Системы координат 
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началом, совмещенным с центром масс аппарата, осью gOy  по местной вертикали, осью gOx  
в местной вертикальной плоскости, проходящей через радиус-вектор r  и вектор скорости 

KV


, осью gOz , дополняющей систему до правой (рис. 6). 

Выводы. Параметры взаимного положения аппарата и маяка )(0 tD


 и )(tD  
определяются по результатам измерений радиосистемой аппарата и формируются в 
инерциальной бортовой системе координат nnn zyOx , которая строится в момент 
радиозахвата сигнала маяка. 
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