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Статья посвящена выбору оптимального по точности выведения направления отделения полезной на-
грузки от ракеты-носителя для общего случая произвольного числа заданных параметров конечной ор-
биты. Направление определяется в инерциальном пространстве на момент окончания полета. Ракета 
предварительно ориентирует конструктивно заданное направление отделения полезной нагрузки колли-
неарно выбранному пространственному направлению и отделяет ее в нем. Выбор направления необхо-
дим для повышения точности выведения за счет снижения влияния на него ошибки системы отделения. 
Эта ошибка вызвана рядом случайных погрешностей, вызывающих разброс приращения скорости, полу-
чаемого полезной нагрузкой. В существующих ракетах точность в основном определяется ошибками 
системы управления. Они могут быть существенно снижены при навигации по спутниковым системам 
«НАВСТАР» и «ГЛОНАСС». Поскольку ошибка отделения появляется в конце полета, то при снижении 
других ошибок выведения, ее влияние становится определяющим. Проблема сформулирована и решена в 
оптимизационной постановке. Эффективность решения показана на ряде модельных и практических 
примеров. 
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Введение 

 
Одной из важнейших характеристик ракетно-

космического комплекса является точность выведе-

ния полезной нагрузки (ПН). Она определяющим 

образом влияет на эффективность космической мис-

сии, в том числе, на условия работы бортовой аппа-

ратуры, запасы топлива на маневрирование и стаби-

лизацию спутника и др.  

 
1. Формулирование проблемы 

 

Точность выведения ракет-носителей (РН) харак-

теризуют предельными отклонениями заданных ос-

кулирующих параметров конечной орбиты (ЗПКО), 

на которую выводится ПН [1 – 3]. Число последних, 

как правило, не превышает трех – четырех. 

Точность выведения выражается рассеиванием 

ЗПКО. При его расчете учитывается влияние боль-

шого количества, порядка нескольких десятков, по-

грешностей разной природы, объединенные в не-

сколько групп [4, 5], соответствующих системам 

управления (в том числе погрешности навигации), 

прицеливания и отделения ПН. Эти погрешности 

определяют одноименные ошибки параметров ко-

нечной орбиты. 

Для достижения заданного уровня точности на 

практике применяют принцип обеспечения прибли-

зительно равного вклада в суммарное рассеивание 

ошибок от каждой отдельной погрешности. Отсюда, 

при повышении уровня ТВ должно обеспечиваться 

равномерное снижение влияния каждой из них.  
Данное исследование посвящено проблеме сни-

жения влияния на точность выведения ошибки сис-

темы отделения ПН (в дальнейшем – ошибки отде-

ления (ОО)). Она также определяется рядом по-

грешностей (в частности, разбросом импульса по-

следействия маршевой двигательной установки, 

точностью срабатывания устройств отделения ПН 

от ступени РН, работы системы торможения и/или 

толкателей) [1, 4, 5]. Их суммарная погрешность 

выражается разбросом приращения относительной 
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скорости, получаемого ПН в момент отделения, как 

правило, вдоль продольной оси РН.  

Необходимость решения рассматриваемой про-

блемы, помимо снижения общего уровня рассеивания 

РН с автономными системами управления, связана с 

применением аппаратуры GPS для навигации по ра-

диосигналам спутников систем «НАВСТАР» и 

«ГЛОНАСС» [6]. Обеспечиваемая только этой аппа-

ратурой ошибка по компонентам скорости может 

составить от 1,4 до 5 см/с [5 – 10]. Тогда как предель-

ное отклонение импульса скорости отделения v  

применительно к РН “Циклон” составляет 25 см/с [3]. 

Таким образом, проблема снижения ошибки отделе-

ния в настоящее время остается актуальной.  

Общие соотношения. Когда число ЗПКО n  со-

ставляет от одного до двух, то возможно в первом 

приближении исключить влияние на них ошибки 

отделения [1, 11]. Для этого, при 2n , в конечной 

точке траектории выведения совмещают конструк-

тивно заданное направление отделения (КЗНО) ПН 

(в нашем случае – продольную ось РН) с нейтраль-

ным (  ) направлением, определяемым нормалью к 

плоскости двух градиентных направлений (ГН), со-

ответствующих ЗПКО   niuu i ,1, 
 . Подробности 

приведены в [1]. При 1n  – присутствует нейтраль-

ная плоскость, нормальная к единственному ГН. 

Очевидно, что -направление не оптимально в 

случае трех и более ЗПКО, если все их ГН неком-

планарны одной плоскости. 

Анализ других, близких по теме, библиографи-

ческих источников [12 – 17] показал, что РН специ-

альным образом ориентируют в инерциальном про-

странстве и для исключения соударения нескольких 

элементов составной ПН после их отделения. Полу-

чаемое в этом случае решение не совпадает с выше-

описанным решением и не удовлетворяет постав-

ленной проблеме. 

Таким образом, проблема не решена для общего 

случая произвольного числа ЗПКО. 

Поэтому целью настоящего исследования явля-

ется определение возможности такого общего реше-

ния и разработка его методологии. 

Постановка задачи. Принимается, что в задан-

ный момент времени от ступени РН отделяют одну 

ПН. Заданы ЗПКО, модели пассивного движения 

ПН после отделения и расчета ошибки отделения, а 

также предельное отклонение импульса скорости 

отделения v . Собственно отделение ПН происхо-

дит мгновенно. 

Необходимо определить в конечной точке траек-

тории выведения такое направление (НО), при со-

вмещении КЗНО с которым обеспечивается мини-

мальное влияние ошибки отделения на ТВ, т.е. ми-

нимальный вклад в суммарное рассеивание ЗПКО. 

Если дополнительно заданы точность выведения РН 

и известна модель ее расчета про траектории полета, 

то необходимо определить направление, обеспечи-

вающее минимум суммарного рассеивания ЗПКО. 

При этом отсутствуют ограничения на выбор и реа-

лизацию НО и его ориентация совпадает с про-

граммной.  

Поскольку систематическую составляющую v  

учитывают при наведении РН, а его случайное от-

клонение принимает как положительные, так и от-

рицательные значения, то НО можно определять с 

точностью до знака. 

 
2. Решение проблемы  

 
Очевидно, что геометрический подход к реше-

нию, позволивший получить -направление, в на-

шем случае непригоден. В соответствии с постанов-

кой задачи определим НО посредством орта (векто-

ра-строки) c  путем оптимизации некоторой скаляр-

ной критериальной функции (КФ) Ф , зависящей от 

ошибки отделения (т. е. от этого направления) и 

результирующих ошибок каждого ЗПКО. Поскольку 

проведение численной оптимизации не представляет 

сложности, то задача сводится к поиску вида КФ, 
оптимального с точки зрения разработчика РН.  

Чтобы минимизировать суммарное рассеивание 
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РН, вклад ошибок каждого ЗПКО niui ,1,  , учтем 

с весом ih , зависящим от соотношения набран-

ного к моменту отделения t  значения iu0  и задан-

ной ТВ iтu . Вектор ошибок }0 0iu{u 
  опреде-

лим по заданной модели. Тогда ih  определяется 

допустимым для ОО вкладом в ТВ: 

.; 0
1 2

i
2

iтiii uuuuh              (1) 

Чтобы учесть случай превышения iu0  над 

iтu , в дальнейшем рассмотрим также вариант оп-

ределения iu  как 

)exp( 0
2
i

2
тii uuu  .              (2) 

В соответствии с принятой методологией расчета 

ТВ [1] разбросы u  определим так: 
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v
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где iq   вектор-строка частной производной i-го 

ЗПКО по компонентам вектора скорости v , опреде-

ляемый по модели пассивного движения ПН; верх-

нее “т”  символ транспонирования. 

В качестве КФ рассмотрим функции – аддитивные 

5,1,  jj , и полиэдральную 6 , соответственно:  
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где 6,1j   номер варианта. 

Возможный вид ijф  определим из эвристических 

соображений, в нашем случае: 

iii1 uuф  / , Lc
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iii2 uuф  /|)(| , Ac


 ;               (6) 

2)/( iii3 uuф  , Kc


 ;              (7) 
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 ;          (8) 

4)/( iii5 uuф  , Tc


 ;            (9) 

i2i6 фф  , Xc


 .                (10) 

Для линейного случая (5) можно легко получить 

решение аналитически: как промежуточное направ-

ление между ГН 

ГГГc Г  /0  ;  i
n

i
ii qhГ 


1
,             (11) 

или между нейтральными направлениями к каждой 

паре ГН 

RRMc M  /0  ,                          (12) 

где  
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        “ ” – символ векторного произведения. 

Эффективность полученного решения постав-

ленной проблемы проверена на ряде модельных и 

практических примеров. Численная оптимизация 

проводилась с помощью надстройки “Поиск реше-

ния” электронных таблиц Microsoft Excel [18]. В 

качестве искомых переменных использовались на-

правляющие косинусы орта НО в орбитальной сис-

теме координат. 

Исходные данные и результаты для модельных 

примеров представлены в табл. 1 для 1v , 1ih . 

В ней, кроме введенных выше, приняты следующие 

обозначения:  qГ Т,K,АMПП 0 ,,,, 0   ОО по 

обозначенному в фигурных скобках направлению 

(случаю qП   отвечает отделение коллинеарно ГН 

ЗПКО, соответствующего обозначению строки таб-

лицы). В табл. 1 не приведены ОО для таких НО, 

как EL


, , поскольку они совпадают или близки к 

таковым для случая  0Γ


. 

Из табл. 1 видно, что результаты совпадают с 

ожиданиями, основанными на геометрических пред-

ставлениях об ориентации оптимальных НО. Случай 

двух ЗПКО является частным случаем предлагаемо-

го решения для НО TKAM


,,,0 . НО 0,, ΓEL


 в це-

лом обеспечивают улучшение ОО. Наилучшую точ-

ность дает отделение ПН в направлении, задаваемом 

TK


, .  

Варианты определения весов ih  (1) и (2) обеспе-

чивают близкие НО и ОО. 
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Таблица 1 

ОО для оптимальных НО (модельные примеры) 

n тq1
 тq2

 тq3
 тq4

 тq5


0M A  K  T  0Г  q  

2 
1 0 – – – 0,00 0,00 0,00 0,00 0,71 1,00
0 0 – – – 0,00 0,00 0,00 0,00 0,71 1,00
0 1 – – – – – – – – – 

3 
1 0 0 – – 0,58 0,58 0,58 0,58 0,58 1,00

0 0 1 – – 0,58 0,58 0,58 0,58 0,58 1,00
0 1 0 – – 0,58 0,58 0,58 0,58 0,58 1,00

5 

1 1 1 1 1 0,00 0,00 0,00 0,00 1,00 1,00
0 0 0 0,5 –0,5 0,35 0,50 0,50 0,35 1,00 1,12
0 0,5 –0,5 0 0 0,35 0,50 0,50 0,35 1,00 1,12

– – – – – 0,35 0,00 0,00 0,35 1,00 1,12
– – – – – 0,35 0,00 0,00 0,35 1,00 1,12

6 

1 1 1 1 1 0,42 0,00 0,50 0,50 1,00 1,50
0,5 0,5 0,5 –0,5 –0,5 0,33 0,45 0,50 0,50 1,00 1,12

1 0 –1 1 0 1,08 0,89 0,50 0,50 1,00 1,50
– – – – – 1,08 0,89 0,50 0,50 1,00 1,50
– – – – – 0,33 0,45 0,50 0,50 1,00 1,12
– – – – – 0,42 0,00 0,50 0,50 1,00 1,50
 

Рассмотрим теперь случай выведения ПН на кру-

говые орбиты. В качестве примера используем дан-

ные по РН “Циклон” из [3]. При этом предположим, 

что перед отделением полезной нагрузки проведены 

навигационные определения по данным аппаратуры 

GPS. Тогда ошибками – компонентами 0u  – мож-

но пренебречь по сравнению с ошибкой отделения 

v . ЗПКО являются эксцентриситет e , период об-

ращения P  и наклонение i  (использованы обще-

принятые обозначения [19 – 21]). Движение рас-

сматривается в орбитальной системе координат [19, 

20]. В соответствии с [19] можно записать выраже-

ния для матрицы частных производных G : 
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где 00 , vP  – значения периода обращения и орби-

тальной скорости на начальной орбите ПН. 

Предельные ошибки выведения и отделения ПН 

определены по [3] и представлены в табл. 2. 

Результаты оптимизации приведены в табл. 3. В 

ней, помимо принятых обозначений, приведены ОО 

для отделения ПН по вектору орбитальной скорости 

и по направлению X


 (обозначены 0v  и X , соот-

ветственно). Отклонения определены в процентах к 

указанным в табл. 2 предельным ошибкам. 

Таблица 2 

Точность выведения РН «Циклон» 

Погрешности 

Ошибки выведения для высот  
круговой орбиты крH , км 

650 950 1500 

e 310  1,89 2,13 2,19 

P , с 5,00 8,00 12,00 

i , угл. мин 3,00 3,00 3,00 

v , м/с 0,25 0,25 0,25 

 

Таблица 3 

ОО РН «Циклон» для оптимальных НО 

Пара-
метр 

крH , 

км 
q  

0v  0M  K  T  X  

e ,% 

650 
3,84 3,43 1,21 1,54 1,37 1,21 

P ,% 10,23 10,23 0,00 0,53 0,96 1,21 

i ,% 3,72 0,00 2,63 0,00 0,57 1,21 
e ,% 

950 
3,56 3,18 1,13 1,36 1,21 1,08 

P ,% 7,94 7,94 0,00 0,57 0,91 1,08 

i ,% 3,88 0,00 2,75 0,00 0,43 1,08 
e ,% 

1500 
3,60 3,22 1,14 1,24 1,10 1,01 

P ,% 6,11 6,11 0,00 0,69 0,91 1,00 

i ,% 4,03 0,00 2,85 0,00 0,37 1,01 
 

Данные табл. 3 подтверждают выводы, сделан-

ные выше для модельных примеров. Кроме того, 

очевидно, что направление X


 обеспечивает макси-

мальную ТВ и равенство относительных ошибок 

выведения по каждому ЗПКО. 

 
Заключение 

 
Разработана общая методология выбора опти-

мального по ТВ направления отделения ПН от РН. 

Конкретные решения достаточно просты в реализа-

ции на модернизируемых и вновь разрабатываемых 

ракетах. Их эффективность продемонстрирована на 

модельных и практических примерах. В ходе даль-

нейших исследований предполагается получить ре-

шение с учетом неточности ориентации направле-

ния отделения ПН от программного и динамической 

ошибки автомата стабилизации.  
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