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Рассматривается задача управления летательным аппаратом по приведению его в неподвижную точку 
с заданной ориентацией вектора конечной скорости. Метод основан на модификации известного спо­
соба пропорциональной навигации, в которой навигационны й параметр, связываю щ ий угловые ско­
рости поворота ли н и и  визирования и вектора скорости , не является константой, а вы бирается по 
текущим характеристикам траектории. А даптивность метода обеспечивается периодическим уточне­
нием этого параметра. Д ля пространственны х траекторий  используется сочетание двух движ ений: 
а) наведение в плоскости, образованной заданны м  направлением  вектора конечной скорости и теку­
щим положением летательного аппарата (в которой обеспечивается заданное конечное направление 
с использованием м одиф ицированной пропорциональной навигации) и б) управление в ортогональ­
ной плоскости на основе классической пропорциональной навигации при постоянном навигацион­
ном параметре с целью уменьш ения поворота плоскости наведения. Метод не требует прогнозирова­
ния траектории на борту летательного аппарата, а ф орм ирует управление по текущей навигационной 
информ ации. Приводятся примеры различных типов пространственных траекторий полета планиру­
ющего летательного аппарата с высоким аэродинам ическим  качеством.

DOI: I0.7868/S0002338817050109

Введение. Известные методы управления летательными аппаратами (ЛА) с приведением в заданную 
точку с определенной ориентацией вектора конечной скорости |1 — 8] базируются в основном на постро­
ении попадающих траекторий, в том числе оптимальных, в виде комбинаций дуг окружностей и прямых 
линий или некоторых опорных кривых, аппроксимируемых сплайнами и т.п.

П ропорциональная навигация является хорошо известным и детально исследованным методом наве­
дения, используемым преимущ ественно для задач перехвата воздушных целей и /или  сближения в кос­
мосе [9— 11 ]. В основе метода лежит линейное условие связи угловой скорости поворота вектора скорости 
с угловой скоростью  линии визирования в плоскости. В качестве коэф ф ициента пропорциональности 
выступает параметр пропорционального наведения, который для различны х систем определяется из 
предполетного моделирования и в процессе полета, как правило, является постоянным. Метод пропор­
циональной навигации естественно остается работоспособным и в более упрощ енном варианте — при 
наведении в неподвижную точку. Для ЛА с относительно высоким аэродинамическим качеством может 
использоваться разработанны й автором метод пропорциональной навигации 12], в котором параметр 
пропорционального наведения, связываю щ ий угловые скорости линии визирования и поворота вектора 
скорости, выступает в качестве управления. В этом случае он может рассматриваться как некоторая пе­
ременная величина, которая долж на определяться из краевых условий по требуемому направлению  век­
тора конечной скорости и текущего положения ЛА. Для пространственных траекторий наведение осу­
щ ествляется раздельно в горизонтальной и вертикальной плоскостях. М етод обладает адаптивными 
свойствами и не требует прогнозирования траектории на борту ЛА. Сходный алгоритм для наведения 
гиперзвуковых ЛА с заданным направлением подхода к неподвижной цели представлен в |13|.

Пространственное наведение в неподвижную точку с использованием пропорциональной навигации, 
не связанное с разделением движений в горизонтальной и вертикальной плоскостях и без ограничений 
по направлению  подхода, предложено автором в [14]. Там же был представлен детальный качественный 
анализ пропорциональной навигации для неподвижной целевой точки, где описаны  условия достижи­
мости цели и особенности траекторий в части потребных перегрузок при подходе к ней.
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Предлагаемое реш ение является дальнейш им развитием методов [12,14] для пространственного наве­
дения в неподвижную точку с заданным направлением подхода к ней без ф ормирования независимых 
движений в горизонтальной и вертикальной плоскостях, а с использованием специально построенной 
поворачивающейся плоскости наведения.

Следует отметить, что подобные методы могут прим еняться для ф орм ирования траекторий других 
типов автономно движущихся аппаратов (например, кораблей, транспортных средств и т.п.).

1. Постановка задачи. Пространственное движение центра масс планирующего ЛА с аэродинамическим 
качеством относительно плоской Земли описывается стандартной системой дифференциальных уравнений:

=  V c o s O c o s T .

=  F s in 0 ,

dx 
~dt 
dy 
dt

~ r  =  V  c o s G s in y , 
dt

dV x—  = ------- £Sin0,
dt m
dQ Y g  „
—T  =  —77COSY -  y ;COS0 ,dt m V V
d4> Y
dt m V  cos©

(1.1)

siny ,

где t — время; x, y, z  — координаты ЛА (дальность, высота и боковое отклонение); V — модуль скорости;
0 ,  Ч* — соответственно угол наклона траектории и угол курса; у — угол крена; g  — ускорение свободного 
падения; X, Y — соответственно сила сопротивления и подъемная сила:

X  =  С А М , а ) Р (у )У2 S , Y = C A M , а ) Р (у )У2

здесь Сх, Су — аэродинамические коэф ф ициенты ; М  — число Маха; а  — угол атаки; р — плотность атмос­
феры как функция высоты у; S  — характерная площадь JIA.

Рассматривается задача приведения ЛА из начального состояния = [jc0,>'0,Z(),K0, e (),4 , 0] в конечную 
точку с координатами ( xk , y k ,Zic) и заданным направлением подхода, определяемым вектором конечной 
скорости \ к. Единичный вектор этого направления =  [co s0 A cosM ^, sin Qk , cosQk sin Ч*k ],где Qk и 4^ — 
заданные угловые параметры в конечной точке. Параметрами управления являются углы атаки а и крена у. 
На время, дальность перелета и величину конечной скорости ограничения не накладываются.

2. Модифицированная пропорциональная навигация в плоскости. Рассмотрим движение JIA в горизон­
тальной плоскости. Используем следующую систему координат (рис. 1): начало координат находится 
в прицельной точке и ось ОХ направлена против вектора конечной скорости \ к.

Кинематические уравнения движения в этой плоскости относительно неподвижной точки, совпада­
ющей с началом координат, имеют вид

г = V cos(4/ — ср), (2.1)

ф =  —sin(4/ 
г Ф), (2.2)

где г — расстояние от цели до ЛА; V — скорость; У — угол курса; ср — угол наклона линии визирования. 
Положительное направление углов Т и ф  — против часовой стрелки.

Уравнение связи для пропорциональной навигации [9—11] запиш ем следующим образом:

Т  = ^ф, (2.3)

где X — параметр пропорционального наведения.

ИЗВЕСТИЯ РАН. ТЕОРИЯ И СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ № 5  2017
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Рис. 1. Параметры движения относительно целевой точки

И з результатов качественного анализа уравнений  п ропорционального  наведения (2.1)—(2.3) [14] 
следует:

1) цель достижима при А, > 1;
2) для А, > 2 при подлете к целевой точке боковая перегрузка и стремятся к нулю;
3) для 2 > X > 1 перегрузка является ненулевой и ограниченной;
4) при X < 1 траектория приближается к цели на некоторое минимальное расстояние.
Эти выводы справедливы при произвольном законе изменения скорости ЛА.
Считаем, что известны начальные значения траекторных параметров. Предположим, что JIA идеально 

обеспечивает движение по траектории пропорционального наведения в соответствии с уравнением (2.3). 
Д опустим , что н авигационны й  парам етр X есть н екоторая постоян н ая , подлежащ ая определению . 
Проинтегрируем это соотношение:

Чк -  = Мч>к -  Ф„), 
которое для принятой системы координат будет иметь вид (xVk =  ±  л, ф* =  0)

±  к  -  V 0 = -Х%.

Отсюда можно получить требуемое значение X:

Х =
п s ig n  Ф0 -

Фо
(2.4)

Поскольку при идеальном пропорциональном наведении траектория не пересекает линию  визирова­
ния, то вектор начальной скорости должен располагаться в соответствующей полуплоскости (векторы 
V* и V0 должны располагаться в разных полуплоскостях относительно линии визирования).

Очевидно, что реальная траектория ЛА вследствие погрешностей управления, возмущений и ограни­
чений будет отличаться от идеальной траектории пропорционального наведения. Поэтому управление 
можно организовать периодическим уточнением навигационного параметра X (2.4), который будет не­
которой постоянно меняющейся величиной, что обеспечивает адаптивные свойства метода управления. 
Если, по крайней мере, на заключительной ф азе полета X > 1 и траекторные параметры не имеют пре­
дельно допустимых значений, то аппарат может быть приведен в целевую точку.

3. Алгоритм пространственного наведения. Рассмотрим движение ЛА в трехмерном пространстве (рис. 2). 
Без потери общности положим, что начало координат лежит на проекции прицельной точки на поверхности 
Земли. Определим плоскость наведения как образованную  требуемым направлением вектора конечной 
скорости \ к и точкой текущего положения ЛА. Единичный вектор, ортогональный этой плоскости,

г xV*
е =

г х У ,
(3.1)

где г =  [х, у  — hk, г] — текущий радиус-вектор ЛА, hk — высота прицельной точки;

ИЗВЕСТИЯ РАН. ТЕОРИЯ И СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ № 5 2017
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Г

Рис. 2. Геометрия плоскости наведения

угол линии визирования в этой плоскости

ц>р =  arccos(eJ е ^ )  — л (3.2)

где ег, е№ — единичные векторы для радиус-вектора г и вектора конечной скорости V*.
По отношению к плоскости наведения текущий вектор скорости ЛА V можно представить в виде двух 

компонент — ортогональной ей

Далее рассмотрим пространственное движение ЛА относительно прицельной точки как сочетание двух 
видов движения втекущ ей плоскости наведения и ортогонально ей. Предположим, что движение в плоско­
сти наведения реализуется с использованием модифицированной пропорциональной навигации, описанной 
в предыдущем разделе с учетом требуемого направления конечной скорости. Очевидно, что если конечное 
движение Л А при подходе к цели происходит только в плоскости наведения (т.е. компонента VN пренебре­
жимо мала) и выполняется условие Хр > 1 ,  то будут обеспечены требуемые конечные условия.

Угловое положение проекции вектора скорости на плоскость наведения и параметр наведения

где еР— единичный вектор проекции \ Р. Тогда потребное значение угловой скорости поворота вектора 
ХР можно представить как

(3.3)

и лежащей в ней

\ р =  V — VN е. (3.4)

Ч1 р =  arccos(e,T е Р) +  к ,  

А,р =  |тг — />| /  ф />,

(3.5)

(3.6)

Ю/> =  —ХР K/j sin(vP р — <рР) /  г, (3.7)

для которого должно выполняться соотнош ение

(3.8)

где

(3.9)

ejrf =  (0, 1, о;.

ИЗВЕСТИЯ РАН. ТЕОРИЯ И СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ № 5  2017
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Для устранения поворота плоскости наведения необходимо уменьш ение абсолютной величины угло­
вой скорости

coKyv = (3.10)

В этом случае можно использовать классическую  пропорциональную  навигацию  в плоскости, ортого­
нальной плоскости наведения. В соответствии с результатами упоминавш егося качественного анализа 
[ 14] для обнуления (aVN необходимо использовать параметр наведения \ N > 2 .  Потребная угловая ско­
рость составит

СОдг — ^ (3-11)

и можно получить следующее уравнение:

l icla (3.12)

где

dteta — (e /V х е / ' ) efeto >

dpSj (е/у х е Р) £psj- 
В итоге запиш ем систему линейных алгебраических уравнений второго порядка:

Steta Spsi 0 — a
0 G) p

dfeta dpsi 'P 4* “ /V
(3.13)

Откуда имеем потребные значения угловых скоростей  поворота вектора скорости в горизонтальной 
и вертикальной плоскостях:

(3.14)

Эти величины однозначно связаны с потребными значениями угла крена и аэродинамических характе­
ристик, которые могут быть получены из уравнений движения (1.1):

0 » —1 (Op
=  A

¥ a N

у - arctg
*Р cos 0

Q + (g /  V) cos 0

С. 2т 
р VS

(Ч/ cos©)2 0  +  у COS 0

(3.15)

(3.16)

Предполагается, что по потребному значению Су при известных аэродинамических характеристиках и па­
раметрах траектории (М , у) может быть определен соответствующий угол атаки а . Если необходимые зна­
чения управления (а , у) выходят за допустимые, то принимаются значения на соответствующей границе.

4. Моделирование траекторий наведения. 4.1. И с х о д н ы е  д а н н ы е .  Рассматривались простран­
ственные траектории планирующего ЛА с высоким аэродинамическим качеством (Су /  Сх ~ 3), имею­
щие характеристики, подобные аппарату типа “ H L -20” [15].

М оделирование траекторий выполнялось численным интегрированием уравнений движения (1.1) до 
достижения конечной высоты Ик. Предполагалось, что известны текущие навигационные характеристи­
ки траектории. На каждом шаге интегрирования рассчитывались параметры управления (а , у) по соот­
ношениям (3.1) — (3.16).

Использовался следующий начальный вектор состояния ЛА:

Yq =  [*0, 10 км, z0, 300 м /с, -15°, 30°],

где начальные координаты в горизонтальной плоскости х0 и г0 варьировались. О граничения на пара­
метры управления — по углам атаки 0 <  а  <  16° и к р е н а |у | <  90° (так же как у ЛА “ H L -2 0 ” 14]).
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Конечные условия наведения соответствовали х к =  zk =  0, hk — 1 км, 0*  =  —10° и у¥ к =  ±180°. На

основе результатов предварительного моделирования параметр наведения в плоскости ортогональной 
плоскости наведения был принят =  6.

Целью моделирования была оценка кинематических и геометрических возможностей разработанного 
метода наведения, поэтому предполагалась идеальная система управления ЛА, в которой отслеживался 
кинематический закон наведения с учетом ограничений. При подходе к цели (для расстояний, меньших
0.5 км) управление не уточнялось (*Р =  0 ,0  =  0).

4.2. Д о п у с т и м ы е  н а ч а л ь н ы е  о б л а с т и .  На рис. 3 показаны границы возможных начальных 
положений ЛА в горизонтальной плоскости (заш трихованы), из которых он может быть приведен в це­
левую конечную точку. Можно выделить три характерные области.

1. ЛА достигает конечной точки с 0* —> 0 и 4 ^  —> 0, т.е. по касательной к требуемому конечному 
направлению, и угол крена близок нулю |у* | —1- 0.

2. ЛА достигает конечной точки с требуемым направлением подхода по 0* и Ч'д., однако при этом 
|<Эд | > 0  и |ч ^ | > 0 ,  т.е. имеется остаточная перегрузка, в общем случае, для горизонтального и/или вер­
тикального каналов и угол крена имеет ненулевое значение |ул| > 0 .

3. ЛА достигает прицельной точки, однако прицельные условия по @к и /или  Ч ^ не выполняются.
Пунктирными линиями показаны изолинии конечных значений углов крена ук и дальностей полета

до прицельной точки.
В целом область реш ений является двухсвязной — первая часть соответствует положительным углам 

крена и Ч/ к =  +180° и вторая с отрицательными углами крена и х¥ к =  —180° с углами поворота в гори­
зонтальной плоскости ДЧ'| =  4Jk — Ч/0 =  150° и A4*2 =  *¥ к -  'Pq =  —210° соответственно.

4.3. П р и м е р ы  т р а е к т о р и й .  На рис. 3 представлены также примеры горизонтальных проекций 
различных типов траекторий наведения с номерами (в белых квадратах) и начальными точками, обозна­
ченными маркером “о ” . На рис. 4—12 показано изменение основных траекторных параметров упомяну­
тых траекторий наведения: рис. 4 — угол курса Ч/ ; рис. 5 — угол наклона траектории 0 ;  рис. 6 — потребное 
значение со/>; рис. 7 — потребное значение (aN (3.11); рис. 8,9 — значения \j/,0; рис. 10 — параметр на­
ведения Хр; рис. 11, 12 — углы у и а . В таблице представлены параметры траекторий наведения: началь­
ные координаты в горизонтальной плоскости (x0,z0) ; время полета tk, конечная скорость Vk; дальность 
полета, угол поворота плоскости наведения (угол между векторами е0 и ек) и значение компоненты ско­
рости ортогональной плоскости наведения. П ространственны й угол поворота вектора скорости 
(угол между V0 и V*) одинаков для всех траекторий и равен 141.6°.

На всех траекториях реализуется выход на заданные конечные условия. Угол курса Ч/ изменялся мо­
нотонно (рис. 4, кроме траектории 5). По углу наклона траектории 0  (рис. 5) имелся своего рода пере­
ходной колебательный процесс до выхода на конечное значение. Отметим, что поворот плоскости наве­
дения в некоторое установивш ееся состояние, определяемый Юд, (рис. 7), выполнялся на начальной 
ф азе (t <50 с). Это характерно для всех траекторий. Н а траекториях 3 и 6 обеспечивается выход на

30 Изолинии у* — Изолинии дальности

10 U  
^10 -30 -20 -10 0 10 20

г0, км

Рис. 3. Области решений в горизонтальной плоскости
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t, с

Рис. 4. Изменение угла курса

Рис. 6. Изменение угловой скорости поворота вектора ско­
рости в плоскости наведения со Р

U с

Рис. 5. Изменение угла наклона траектории

/, с

Рис. 7. Изменение угловой скорости поворота плоскости 
наведения Юд,

конечное направление по касательной ( Ч \  —> О, <Эк —> 0, ук —> 0, первая область реш ений), при этом 
параметр наведения ХР (рис. 10) оставался практически постоянным на всей траектории за исклю чени­
ем финальной фазы (длительностью ~10 с). Для примеров из второй области реш ений (траектории 1, 2 
и 4) конечный угол крена (рис. 11) и соответственно боковая перегрузка являются ненулевыми. На тра­
ектории 6 в районе /~ 50  с происходит кратковрем енны й выход на граничное значение угла атаки а  
(рис. 12), затем условия наведения восстанавливаются. Времена и дальности полета менялись в широких 
пределах.

Особый вид представляет петлеобразная в горизонтальной плоскости траектория 5, где наведение 
начинается с интенсивным разворотом для достиж ения = + 1 8 0 °  в отрицательной полуплоскости 
по Z- Однако этот разворот с максимальным углом крена не успевает заверш иться и происходит переход 
в положительную полуплоскость z  (т.е. пересекается горизонтальная проекция требуемого конечного 
направления). Здесь потребный угол крена меняет знак  (рис. 11), и после участка с максимальным кре­
ном у = -90° повторно начинается наведение. На этой траектории параметр наведения (рис. 10) ме­
няется в широком диапазоне от «  2.2 до «  4.5.

Предложенный метод обладает более гибкими возможностями по сравнению  с методом [121, где про­
странственное управление алгоритмически реализуется раздельным наведением в горизонтальной и вер­
тикальной плоскостях. Это означает включение совместного наведения в некотором узком конусе отно­
сительно прицельного конечного направления вектора скорости и для выхода на допустимые условия 
необходимо проведение специального маневра (например, вираж с постоянным углом крена, планиро­
вание по прямой с постоянным углом 0  и т.п.). Изложенный метод не связан с подобными условиями
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Рис. 8. Изменение угловой скорости поворота вектора ско- Рис. 9. Изменение угловой скорости поворота вектора ско­
рости в горизонтальной плоскости \\j рости в вертикальной плоскости 0

U с

Рис. 10. Изменение параметра наведения ХР

U с

Рис. 11. Изменение угла крена

Таблица. Параметры траекторий наведения

£
а"

№
км

tk, с м/с

Даль­
ность

полета,
км

Угол пово­
рота пло­

скости на­
ведения, 

град

у  М )>

м/с
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Рис. 12. Изменение угла атаки
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и позволяет осуществлять наведение из более ш ирокой начальной области, в том числе на траекториях 
с немонотонным изменением дальности (примеры — траектории 1, 5, 6).

Заключение. Представлен новый метод терминального управления, обеспечивающий пространствен­
ное наведение ЛА в неподвижную  точку с заданной ориентацией вектора конечной скорости. Метод 
основан на модифицированной пропорциональной навигации, где параметр наведения, связываю щ ий 
угловые скорости поворота вектора скорости ЛА и линии визирования, является неявным параметром 
управления. Он не требует расчета траектории на борту ЛА, и управление формируется автономно по 
текущим навигационны м параметрам. Отличительной особенностью  изложенного реш ения является 
использование модифицированной пропорциональной навигации в поворачиваю щ ейся плоскости на­
ведения и управления в ортогональном направлении по парированию  ее вращения.
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