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В работе исследуется влияние компоновки рулевых органов ракеты космического назначения 

(РКН), на наиболее критичном участке полета I ступени, на эффективность системы управления. В 

качестве рулевых органов рассматриваются маршевые поворотные двигатели с изменяющимся 

вектором тяги. В настоящие время в России приложены значительные усилия по созданию много-

разовых РКН, которые позволят снизить затраты на производство, а также повторное использова-

ние I ступени позволит уменьшить зону посадки, что положительно скажется на экологии окру-

жающих зону районов. При разработке перспективной многоразовой ракеты космического назна-

чения анализ влияния количества двигателей и варианта их компоновок на устойчивость и управ-

ляемость позволит прогнозировать целесообразность выбора схемы расположения данных двига-

телей, на этапе эскизного проектирования. Анализ проводился в каналах тангажа и рыскания, при 

использовании уравнения возмущенного движения РКН. Проведенный расчет зависимости управ-

ляющего и возмущающего момента от времени полета, а также загрузки органов управления поз-

волил исключить неприемлемые схемы и выбрать наиболее перспективные и эффективные вари-

анты расположения маршевых двигателей РКН. На ранних этапах создания многоразовых РКН 

полученный результат станет необходимым инструментом для решения задач по обеспечению 

управляемости на стадии предварительного проектирования, и оценки степени унификации мар-

шевых двигателей возвращаемых блоков I и II ступени. 
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ВВЕДЕНИЕ 

 

Обеспечение устойчивости и управляемости 

на активном участке полета ракеты космическо-

го назначения с жидкостным ракетным двигате-

лем (ЖРД) является одной из сложных научно-

технических задач в ракетно-космической тех-

нике. Данная перспективная задача решается на 

этапе эскизного проектирования и подтвержда-

ется математическим моделированием на спе-

циализированных стендах разработчика систе-

мы управления, включая этап летных испыта-

ний. 

В реальном полете на РКН всегда действуют 

силы и моменты, обусловленные различными 

возмущающими факторами. При составлении 

математической модели полета РКН и ее иссле-

довании невозможно учесть все возмущающие 

факторы. 

На атмосферном участке полета все РКН яв-

ляются аэродинамически неустойчивыми [1]. 

Атмосфера является одним из основных источ-

ников возмущений. Отклонение параметров ат-

мосферы от стандартных значений приводит к 

появлению возмущающих аэродинамических 

сил и моментов и, как следствие, к отклонению 
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тяги от номинальной величины. Кроме них все-

гда действуют возмущающие силы и моменты, 

возникающие в результате различных ошибок в 

отклонении органов управления (шумы, по-

грешности в работе аппаратуры и отклонение 

параметров аппаратуры от их номинальных 

значений, а также производственные погрешно-

сти при изготовлении и сборке элементов и аг-

регатов и разбросов характеристик топлива) [2]. 

 

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ИССЛЕДОВАНИЯ 

 

При создании современных РКН одними из 

важнейших критериев являются возвращение 

ступени в заданную область (зону посадки), для 

снижения стоимости обслуживающих работ и 

уменьшения негативного влияния на окружаю-

щую среду в районе посадки ступени, а также 

снижение стоимости пусковых услуг для выве-

дения полезных грузов, что напрямую связано с 

проектированием и производством. Одним из 

вариантов снижения стоимости пусковых 

услуг – разработка РКН многоразового исполь-

зования с возвращаемыми блоками – блоком 

первой ступени и, в перспективе, блоком второй 

ступени. Ещё одним вариантом может быть 

унификация таких крупных и сложные узлов 

для использования их на первой и второй сту-

пени, как ЖРД, обечайки топливных баков и 

т.д. Также возможно объединение нескольких 

узлов в один, например вместо установки ос-

новного маршевого двигателя и отдельного ру-

левого двигателя возможно применение управ-

ляемого маршевого двигателя. 

На современных ракетах управление и ста-

билизация углового положения I ступени РКН, 

во время полета, осуществляется созданием 

управляющих моментов с помощью поворота 

маршевых двигателей.  

Современными тенденциями в ракетно-

космической технике продиктована необходи-

мость разработки многоразовых РКН. В России 

ведется разработка многоразовой РКН, носите-

ля следующего поколения с двигателем на 

сжиженном природном газе, и на этапе проек-

тирования рассматриваются различные вариан-

ты компоновок маршевых двигателей (возмож-

ные варианты представлены на рис. 1) для 

обеспечения эффективного управления. 

 

 
Рис. 1. Расчетные случаи расположения маршевых двигателей и направление отклонения камер сгорания  

(в тангенциальном и радиальном направлении) 
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Исходя из вышесказанного, работа посвяще-

на анализу влияния количества двигателей при 

применении различных вариантов компоновок 

маршевых двигателей на эффективность управ-

ления для обеспечения устойчивости и управля-

емости РКН. 

Цель настоящей работы – анализ влияния 

компоновки поворотных маршевых двигателей 

и их суммарной эффективности на устойчи-

вость РКН, и на базе полученных алгоритмов 

разработана программа для оценки устойчиво-

сти и управляемости РКН для анализа различ-

ных расчетных случаев, когда силовая установ-

ка состоит из 5, 7 и 9 двигателей (принято, что 

увеличение числа двигателей ведет к уменьше-

нию тяги отдельно взятого двигателя, при со-

хранении суммарной тяги всей двигательной 

установки (ДУ)).  

 

ОБЪЕКТ ИССЛЕДОВАНИЯ 

 

Объектом исследования является РКН тан-

демной схемы среднего класса. На рис. 1 пред-

ставлены расчетные случаи, когда силовая 

установка РКН состоит из 5, 7 и 9 маршевых 

двигателей, а также их расположение относи-

тельно плоскости стабилизации и направление 

отклонения камер сгорания.  

 

 
Рис. 2. Зависимость скоростного напора от времени на участке полета I ступени 

 

Управление центральным двигателем на ак-

тивном участке полета I ступени в данной зада-

че не рассматривается, принято допущение что 

он используется для управления на этапе посад-

ки блока.  

 

МАТЕМАТИЧЕСКАЯ  

МОДЕЛЬ ИССЛЕДОВАНИЯ 

 

Оценка управляемости движения РКН на ак-

тивном участке полета проводилась с учётом 

следующих особенностей: 

 статической аэродинамической неустой-

чивости РКН на участке полета I ступени; 

 без учета влияния упругих свойств корпу-

са и подвижности жидкого наполнения баков 

РН на устойчивость движения РКН; 

 для вариантов с 5 и 9 двигателями нали-

чием двух плоскостей симметрии РКН, что ве-

дёт к идентичности динамических характери-

стик в каналах тангажа и рыскания, вариант с 7 

двигателями несимметричен, в связи с чем ди-

намические характеристики в каналах тангажа и 

рыскания рассматриваются независимо друг от 

друга. 

Наиболее критичным участком на I ступени 

полета РКН, с точки зрения обеспечения управ-

ляемости, является зона максимального ско-

ростного напора, в которой РКН подвержена 

воздействию наибольших возмущающих мо-

ментов. На рис. 2 представлена зависимость 

скоростного напора (𝑞) от времени на участке 

полета I ступени (t). В данной работе исследуем 

интервал времени [50 c; 80 c], в котором наблю-

дается зона максимального скоростного напора.  

Камеры сгорания маршевых двигателей, 

схемы 5.1, 5.2, 7.1, 7.2, 9.1, 9.2, создают управ-

ляющие воздействия посредством качания 

только в тангенциальной плоскости. Камеры 

маршевых двигателей, схемы 5.3, 5.4, 7.3, 7.4, 
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9.3, 9.4, создают управляющие воздействия по-

средством качания только в радиальной плоско-

сти. Ось рыскания OY направлена из полуплос-

кости I в полуплоскость III. Ось тангажа OZ 

направлена из полуплоскости II в полуплос-

кость IV. 

Исходными уравнениями для решения зада-

чи устойчивости и управляемости PКH служат 

уравнения возмущённого движения [3]. Лине-

аризованное уравнение возмущенного движе-

ния РКН, рассматриваемое как абсолютно 

жесткое тело, в плоскостях тангажа (ϑ) и рыс-

кания (ψ) на участке полета I ступени РКН име-

ет следующий вид: 

ϑ̈ + 𝐶ϑϑ ∙ ϑ + 𝐶ϑ𝑉𝑦
∙ 𝑉𝑦 + 𝐶ϑδ ∙ δ = 𝑀вϑ,        (1) 

�̇�𝑦 + 𝐶𝑉𝑦ϑ ∙ ϑ + 𝐶𝑉𝑦𝑉𝑦
∙ 𝑉𝑦 + 𝐶𝑉𝑦δ ∙ δ = 𝐹вϑ,      (2) 

ψ̈ + 𝐶ψψ ∙ ψ + 𝐶ψ𝑉𝑧
∙ 𝑉𝑧 + 𝐶ψδ ∙ δ = 𝑀вψ,       (3) 

�̇�𝑧 + 𝐶𝑉𝑧ψ ∙ ψ + 𝐶𝑉𝑧𝑉𝑧
∙ 𝑉𝑧 + 𝐶𝑉𝑧δ ∙ δ = 𝐹вψ,       (4) 

 

где 𝑉𝑦, 𝑉𝑧 − проекция вектора скорости центра 

масс РКН на подвижные оси; δ − угол поворота 

органа управления; 𝑀вϑ,  𝑀вψ – возмущающие 

угловые ускорения; 𝐹вϑ, 𝐹вψ – возмущающие 

линейные ускорения; 𝐶ϑϑ,    𝐶ϑ𝑉𝑦
,    𝐶ϑδ,    𝐶𝑉𝑦ϑ,

𝐶𝑉𝑦𝑉𝑦
,  𝐶𝑉𝑦δ,  𝐶ψψ, 𝐶ψ𝑉𝑧

, 𝐶ψδ, 𝐶𝑉𝑧ψ, 𝐶𝑉𝑧𝑉𝑧
, 𝐶𝑉𝑧δ  – 

коэффициенты уравнений возмущенного дви-

жения. 

Для оценки степени аэродинамической не-

устойчивости используются коэффициенты 𝐶ϑϑ 

и 𝐶ψψ в каналах тангажа и рыскания, соответ-

ственно. Чем больше расстояние между цен-

тром масс и центром давления, тем выше сте-

пень неустойчивости. Значения коэффициентов 

вычисляются по формулам: 

𝐶ϑϑ =
𝐶𝑦 𝑛

α  ∙ 𝑞 ∙ 𝑆м(𝐶м − 𝐶𝑑) ∙ 𝐿

𝐼𝑧𝑧
 ,             (5) 

𝐶ϑϑ = 𝐶ψψ ,                                (6) 

где 𝐶𝑦 𝑛
α − производная по углу атаки от коэф-

фициента нормальной силы; 𝑆м − площадь ми-

деля; 𝐶м − относительное положение центра 

масс на корпус РКН (отсчитывается от нижнего 

среза корпуса); 𝐶𝑑 − относительное положение 

центра давления на корпус РКН (отсчитывается 

от нижнего среза корпуса); 𝐿 − длина РКМ; 

𝐼𝑧𝑧 − главный центральный момент инерции 

РКН. 

Эффективность отдельных управляющих ор-

ганов характеризуется следующим уравнением 

𝐶ϑδ =
𝑃упр ∙ (𝐶м ∙ 𝐿 − 𝑙𝑐)

𝐼𝑧𝑧
,              (7) 

  𝐶ϑδ = 𝐶ψδ,                        (8)   

где 𝑃упр − тяга управляющего двигателя, рабо-

тающего в данном канале; 𝑙𝑐 − расстояние от 

среза корпуса до места приложения управляю-

щей силы. 

Устойчивость движения РКН зависит от 

суммарной эффективности управляющих орга-

нов в заданной плоскости стабилизации  

𝐶ϑδ ∑  = 𝑛 ∙
𝑃упр ∙ 𝑙

𝐼𝑧𝑧
,                       (9) 

где 𝑙 − плечо управляющих сил рулевых орга-

нов (двигателей); 𝑛 − количество двигателей 

участвующих в управлении, работающих в дан-

ном канале. 

Суммарная эффективность управляющих ор-

ганов определяется индивидуально для каждого 

расчетного случая. 

Для решения задачи обеспечения управляе-

мости рассматриваются следующие формулы 

для определения управляющих сил и моментов 

в плоскости тангажа и рыскания: 

𝑌ϑ = 𝑃 ∙ sin δ,                          (10) 

𝑀ϑ = −𝑃 ∙ sin δ ∙ 𝑙,                      (11) 

𝑍ψ = 𝑃 ∙ sin δ = 𝑃 ∙ δ,                  (12) 

𝑀ψ = 𝑃 ∙ sin δ ∙ 𝑙,                    (13) 

где 𝑃 − тяга двигателей, которые используются 

для управления; 𝑙 − плечо управляющей силы 

относительно центра масс РКН. 

При этом должен быть обеспечен запас 

управляющей силы для незапрограммирован-

ных внешних воздействий. 

Возмущающий момент в каналах управления 

находим по следующим формулам: 

𝑀возм ϑ = 𝐶ϑϑ ∙ 𝐼𝑧𝑧 ∙ α ,              (14) 

𝑀возм ψ = 𝐶ψψ ∙ 𝐼𝑦𝑦 ∙ α ,             (15) 

где α – угол атаки.  

Так как сигнал управления обычно «засорен» 

шумами, то на полезное отклонение органов 

управления накладываются случайные отклоне-

ния. Таким образом, эффективность органов 

должна быть такой, чтобы система управления 

могла парировать все возмущения и вести РКН 

по номинальной траектории (где под номиналь-

ной траекторией подразумевается траектория 

движения РКН, полученная расчетным путем), а 

система стабилизации могла обеспечить устой-

чивость движения РКН относительно центра 

масс и стабилизацию центра масс относительно 

заданной траектории [2].  
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Загрузка органов управления принимается с 

учетом возможных случайных отклонений па-

раметров РКН, аппаратуры управления и атмо-

сферы путём введения запаса в 30 % (запас на 

технологические возмущения – возмущения, 

возникающие в результате различных ошибок в 

отклонении органов управления) и сравнивается 

с максимально возможным отклонением 
 

1,3 ∙ δΣ ≤ δmax,                      (16) 

для канала тангажа 

sin δΣ =
𝑀возм ϑ

СϑδΣ
∙ 𝐼𝑧𝑧

 ,                   (17) 

для канала рыскания  
 

sin δΣ =
𝑀возм ψ

𝐶ψδΣ
∙ 𝐼𝑦𝑦

 ,                  (18) 

 

где δmax  определяется конструкцией устройств, 

ограничивающих поворот органов управления. 

При исследовании возмущённого движения 

РКН определяющим фактором, влияющим на 

управляемость движения РКН, является вели-

чина аэродинамической неустойчивости, рас-

сматриваемой в данной работе, в «нижнем» 

(наихудшем с точки зрения обеспечения управ-

ляемости сочетании разбросов параметров РКН) 

режиме разброса параметров. Для «нижнего» 

режима характерны максимально возможные 

значения аэродинамической силы и момента, 

минимально возможные значения моментов 

инерции РКН и тяги ДУ. Учтены разбросы па-

раметров 𝑃упр, 𝐼𝑧𝑧, 𝐼𝑦𝑦, 𝐶𝑦 𝑛
α ,  𝐶м, 𝐶𝑑 . 

Расчет выполнен в программной среде 

Delphi, для расчета используются следующие 

исходные данные: 

 геометрические характеристики РКН; 

 инерционно-центровочные характеристи-

ки; 

 параметры траектории активного участка 

полета РКН; 

 характеристики ДУ; 

 аэродинамические характеристики. 

Указанные данные изменяются по времени 

полета в зоне максимального скоростного напо-

ра (см. рис. 2), задаются массивом, при необхо-

димости используется метод линейной интер-

поляции. Управляемость движения и требуемое 

качество стабилизации рассчитывается с учетом 

систематики скорости ветра, скорости ветра и 

градиентов скорости ветра в районе заданного 

космодрома.  

Окно вывода результатов работы программы 

приведено на рис. 3. 

 

 
 

Рис. 3. Окно вывода результатов работы программы 

 

Работоспособность программы и адекват-

ность расчетов устойчивости и управляемости 

движения РКН была проверена на примере 

сравнения расчета РКН типа «Союз-2» на ак-

тивном участке полета в зоне максимальных 

скоростных напоров. 
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РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ  

И ИХ АНАЛИЗ 

 

Основной задачей данной работы является 

анализ и выбор эффективной схемы по количе-

ству и расположению маршевых двигателей для 

обеспечения устойчивости и управляемости в 

каналах тангажа (рыскания) и визуализация 

данного анализа на основании данных, полу-

ченных в ходе расчета.  

На рис. 4, 5, 6 представлены графики зави-

симости моментов (управляющих и возмущаю-

щих) от времени при анализе расчетных случа-

ев, когда силовая установка состоит из 5, 7, 9 

двигателей, при движении камер в тангенци-

альном и радиальном направлении. 

Одним из условий сохранения управляемо-

сти является превышение Мупр по отношению к 

Мвозм. Условно в виду отсутствия ряда данных, 

вызывающих возмущения, примем это отноше-

ние равным 1,3 (принятое с запасом в 30 %). 

Анализ результатов расчета показывает до-

пустимость выбора схем с пятью и семью дви-

гателями. В компоновках двигательных устано-

вок 9.3 и 9.4 управляющий момент не превосхо-

дит возмущающий, в связи с чем данные вари-

анты неприемлемы. Варианты расположения 

камер, указанные на схемах 9.1 и 9.2, имеют 

довольно плотную компоновку. В виду этого 

применяется довольно малый возможный угол 

отклонения камер. Использование схем разме-

щения с девятью двигателями нерационально с 

точки зрения управления. 

Для выбора более эффективной схемы рас-

смотрим графики отношения управляющего 

момента к возмущающему моменту, а также 

введем минимально допустимое значение от-

ношения моментов, принятое с запасом в 30 % 

(рис. 7). 

На рис. 8 представлен график загрузки орга-

нов управления (принятые с запасом в 30 %) 

для оставшихся выбранных схем. Для оценки 

полученных результатов введем ограничение на 

максимально допустимое отклонение органов 

управления (4°). 

 

 

 
 

Рис. 4. Зависимость M (t) для схемы с 5 двигателями 
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Рис. 5. Зависимость M (t) для схемы с 7 двигателями 

 

 
 

Рис. 6. Зависимость M (t) для схемы с 9 двигателями 
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Рис. 7. График отношения управляющего момента к возмущающему моменту 

 
 

Анализ графиков на рис. 7 позволяет исклю-

чить схемы, в которых 
𝑀упр

𝑀возм
 ниже единицы. 

Приемлемым вариантом будут схемы, превос-

ходящие минимально допустимое значение от-

ношения моментов. В связи с эти исключаем 

схемы 5.1, 5.3. Схемы с применением семи дви-

гателей остаются допустимыми. 

По графику, представленному на рис. 8, де-

лаем вывод что наиболее эффективными схе-

мами являются 5.2, 5.4. Анализ результатов 

расчета показывает, что в зоне максимальных 

скоростных напоров, а следовательно, и на всём 

участке полета I ступени имеется достаточный 

запас углов отклонения управляющих органов 

для создания управляющего момента в каналах 

тангажа и рыскания. Таким образом, уровень 

располагаемых управляющих моментов в кана-

лах тангажа и рыскания достаточен для париро-

вания аэродинамических и возможных случай-

ных возмущений, обусловленных погрешно-

стью изготовления конструкции РКН, возмож-

ными уточнениями аэродинамических характе-

ристик и реальными условиями на участке по-

лета I ступени. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
 

Исходя из вопроса минимизации потерь по 

тяге на управление, в первом приближении 

наименьшие потери возникают при наименьших 

углах δΣ и наибольших тягах камер маршевых 

двигателей. 

Исходя из анализа рис. 7 и 8, можно сделать 

вывод, что схема 5.2 является наиболее эффек-

тивной с точки зрения загрузки рулевых орга-

нов. Для данной схемы расчет с максимальной 

рассматриваемой полезной нагрузкой для за-

грузки рулевых органов (1,3 ∙ δΣ) не превосхо-

дит δmax = 4˚, для варианта с минимальной рас-

сматриваемой полезной нагрузкой отклонение 

δΣ(𝑞max) = 3,4°, при назначении запаса на тех-

нологические возмущения (1,3 ∙ δΣ) превосхо-

дит δmax на 10 %, что является приемлемым 

вариантом по отношению к схемам 5.1, 5.3 и 

7.1, 7.4. Также 
𝑀упр

𝑀возм
, расчет с максимальной рас-

сматриваемой полезной нагрузкой, превышает 

требуемое значение с учетом 30 % запаса на 

технологические возмущения, а вариант с ми-

нимальной рассматриваемой полезной нагруз-

кой является приемлемым. 
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Рис. 8. График загрузки органов управления 

 

Схема 5.2 – наиболее оптимальный и эффек-

тивный вариант для управления РКН (с макси-

мальной и минимальной рассматриваемой мас-

сой полезной нагрузки) на активном участке 

полета, управляющий момент достаточен для 

парирования возмущений по всем каналам ста-

билизации. 

Схема 5.4 не позволяет осуществлять управ-

ление в канале крена, для этого необходима 

установка дополнительных управляющих орга-

нов для управления в канале крена, что приве-

дет к усложнению конструкции, увеличению 

массы, дополнительным расходам компонентов 

топлива и снижению надежности ДУ. 

Схемы 7.1 и 7.2 также позволяют осуществ-

лять управление РКН с достаточным запасом 

управляющего момента и парирования возму-

щений, но только в случае максимальной рас-

сматриваемой массы полезной нагрузки, для 

минимальной массы рассматриваемой полезной 

нагрузки 
𝑀упр

𝑀возм
 не обеспечивает принятого запаса 

по управлению. 

 

 

Проведенный анализ позволяет на раннем 

этапе выбрать оптимальную и эффективную 

схему для обеспечения устойчивости и управ-

ляемости РКН на активном участке полета, а 

также позволяет провести унификацию между 

двигателями I и II ступени. Если блок I ступени 

используется в многоразовом варианте, данный 

подход обеспечивает ряд преимуществ, то на 

этапе посадки один работающий двигатель поз-

воляет осуществлять спуск с меньшим дроссе-

лированием тяги. Также применение двигателя 

малой тяги, относительно принятого номиналь-

ного значения, позволит избежать проблемы с 

реализацией потребного управляющего момен-

та на этапе полета II ступени.  

Схемы 5.1 и 5.3 не создают требуемого 

управляющего момента, а варианты 7.3 и 7.4 

требуют установки дополнительных управляю-

щих органов для управления в канале крена и не 

обеспечивают достаточного запаса по управле-

нию для минимальной рассматриваемой массы 

полезной нагрузки. Схемы 9.1, 9.2, 9.3, 9.4 не 

обеспечивают парирования возмущений орга-

нами управления. 
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The paper investigates the influence of the configuration of the control surfaces of a space launch ve-

hicle (SLV), in the most critical section of the flight phase of the first stage, on the efficiency of the guid-

ance system. As the control surfaces are considered the main vectored engines with variable thrust vector. 

At present considerable efforts have been made in the Russian Federation to develop reusable space 

launch vehicles, which will reduce production costs, as well as the reuse of the first stage will reduce the 

landing operations area, which will have a positive effect on the ecology of the surrounding area. When 

developing a perspective reusable space launch vehicle, an analysis of the influence of the number of en-

gines and the variant of their configurations on the stability and controllability will allow predicting the 

advisability of choosing the layout of these engines, at the stage of preliminary design. The analysis was 

effected in the pitch and yaw channels, using the perturbation equation of motion of the SLV. The con-

ducted computation of the dependence of the controlled and disturbing moment on the flight time, as well 

as the loading of the control elements allowed to exclude unacceptable layouts and to choose the most 

perspective and effective variants of the location of the SLV main engines. In the early stages of devel-

opment of reusable SLV, this result will be a necessary tool for solving problems of controllability at the 

predesign stage, and evaluation of the degree of unification of the 1st and 2nd stage recovery block main 

engines. 

 

https://www.multitran.com/m.exe?s=integrated+launch+vehicle&l1=1&l2=2
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