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Аннотация. В статье представлена разработка адаптивного алгоритма для 
отказоустойчивой системы автоматического управления траекторией спу-
скаемого аппарата (СА) типа несущий корпус в  условиях частичного или 
полного отказа двигателей. Актуальность исследования обусловлена отсут-
ствием методов, способных одновременно обеспечивать высокую точность 
управления, устойчивость при полной потере тяги и  работу в  реальном 
времени на бортовых вычислителях. Предложен гибридный подход, осно-
ванный на сочетании линейно-квадратичного регулятора (ЛКР) и генетиче-
ского алгоритма (ГА), который автоматически перенастраивает параметры 
регулятора при изменении тяги, минимизируя отклонения от опорной тра-
ектории. Математическая модель СА включает систему нелинейных диффе-
ренциальных уравнений движения центра масс с учётом аэродинамических 
сил и факторов отказа двигателей. Для линеаризации модели использовано 
разложение в ряд Тейлора, а оптимизация весовых матриц ЛКР выполнена 
с помощью ГА, что позволило достичь баланса между точностью управле-
ния и энергозатратами. Результаты моделирования в MATLAB показали, что 
предложенная система позволяет снизить отклонение по  высоте на  60  %, 
а по скоростным углам тангажа — на 85  % по сравнению с системой разом-
кнутого управления. Практическая ценность исследования подтверждается 
возможностью интеграции разработанного алгоритма в существующие си-
стемы управления и повышением надёжности многоразовых космических 
аппаратов.

Ключевые слова: отказоустойчивое управление, спускаемый аппарат типа 
несущий корпус, линейно-квадратичный регулятор, генетический алгоритм, 
отказ двигателей.
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Summary. The article presents the development of an adaptive algorithm 
for a fault-tolerant automatic control system of a lifting-body descent 
vehicle’s trajectory under conditions of partial or complete engine failure. 
The relevance of the research is driven by the lack of methods capable of 
simultaneously ensuring high control accuracy, stability in the event of a 
complete loss of thrust, and real-time operation on onboard computers. A 
hybrid approach based on a combination of a Linear-Quadratic Regulator 
(LQR) and a Genetic Algorithm (GA) is proposed, which automatically 
reconfigures the controller parameters when thrust changes, minimizing 
deviations from the reference trajectory. The mathematical model of the 
vehicle includes a system of nonlinear differential equations for center-
of-mass motion, accounting for aerodynamic forces and engine failure 
factors. Taylor series expansion was used for model linearization, and the 
optimization of the LQR weight matrices was performed using the GA, 
achieving a balance between control accuracy and energy consumption. 
Simulation results in MATLAB showed that the proposed system reduces 
altitude deviation by 60  % and pitch angle deviation by 85  % compared 
to an open-loop control system. The practical value of the research is 
confirmed by the possibility of integrating the developed algorithm 
into existing control systems and enhancing the reliability of reusable 
spacecraft.
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Введение 

Современный этап развития космических техноло-
гий характеризуется экспоненциальным ростом 
количества запусков космических аппаратов. Вме-

сте с тем сохраняется проблема частичных отказов дви-
гателей у  спускаемых аппаратов типа несущий корпус 
на  критической фазе входа в  атмосферу [1]. Подобные 
инциденты приводят к существенной, а в ряде случаев 

и к критической, потере точности посадки, создавая пря-
мую угрозу для безопасности экипажа [2]. Актуальность 
решения данной задачи многократно возрастает в свете 
прогнозируемого дальнейшего значительного увеличе-
ния частоты космических запусков [3–5]. 

Существующие методы управления, такие как скольз-
ящий режим [6] и метод обратного шага [7–9], обладают 
принципиальными ограничениями: первый требует точ-



157Серия: Естественные и технические науки № 12 декабрь 2025 г.

Информатика, вычислительная техника и управление

ной математической модели возмущений, а второй отли-
чается высокой вычислительной сложностью. Классиче-
ский линейно-квадратичный регулятор (ЛКР [10]) и метод 
прогнозирующего управления [11] теряют устойчивость 
даже при полной потере тяги, что подтверждает необхо-
димость разработки новых адаптивных алгоритмов. 

Основная научная проблема заключается в  отсут-
ствии эффективных методов управления траекторией 
при частичных отказах двигателей, способных одновре-
менно гарантировать устойчивость при полной потере 
тяги. В  отличие от  традиционных подходов, в  данном 
исследовании предлагается отказоустойчивая система 
автоматического управления на основе адаптивного ли-
нейно-квадратичного регулятора, параметры которого 
оптимизированы с  помощью генетического алгоритма. 
Разработанный подход позволяет автоматически пере-
настраивать параметры регулятора при изменении тяги, 
минимизировать отклонения от  опорной траектории, 
обеспечивать стабильное управление орбитой спускае-
мого аппарата типа несущий корпус и  сохранять рабо-
тоспособность системы в  условиях резкого изменения 
параметров повторного входа в атмосферу. 

Материалы и методы 

В данной статье объектом управления является спу-
скаемый аппарат типа несущий корпус с  гибкими кры-
льями, изготовленными из  двух материалов: полимер-
ной оболочки и  мембраны из  углеродного волокна. 
Схема модели объекта управления показана на  рисун-
ке 1, где единицы длины выражены в миллиметрах (мм), 
а единицы угла — в градусах (°). 

При построении уравнений движения в  скоростной 
системе координат состояние движения спускаемого ап-
парата типа несущий корпус описывается следующими 
переменными: высота h, величину скорости V, скорост-
ной угол тангажа Ja, геоцентрическую долготу θ и геоцен-
трическую широту λ, и скоростной угол рысканя ψa [12]. 

Движение центра масс спускаемого аппарата типа 
несущий корпус описывается системой дифференциаль-
ных уравнений в виде: 
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Где, m — масса спускаемого аппарата типа несущий кор-
пус; g — ускорение свободного падения; u — угол накло-
на спускаемого аппарата типа несущий корпус; r — гео-
центрическое расстояние, r = Re + h; Re — радиус Земли; S 

Рис. 1. Схема спускаемого аппарата типа несущий корпус
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— характерная площадь спускаемого аппарата типа не-
сущий корпус; ρ — плотность атмосферы,  
ρ=ρoe-h/hs; hs — стандартная высота; ρo — стандартная 
плотность атмосферы; Tt — ускорение, создаваемое дви-
гательной тягой. Cxa — коэффициент сопротивления; 
Cya — коэффициент подъемной силы. 

Отметим, что коэффициент сопротивления и коэффи-
циент подъемной силы зависят от угла атаки α и числа 
Маха M, т.е:
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Где c0, c1, c2, c3, c4, c5 и d0, d1, d2, d3, d4, d5 являются аэродина-
мическими константами. 

С учетом модели отказа двигателей система уравне-
ний (1) приводится к следующему виду: 

x = ( ) +F fTx u,                                          (4)

Где, F — система дифференциальных уравнений дви-
жения центра масс спускаемого аппарата типа несу-
щий корпус; x — вектор состояния движения центра 
масс спускаемого аппарата типа несущий корпус, т.е.  
x = [h, θ, λ, V, 𝜗a, ψa ]

T; u — управляющее воздействие, т.е.  
u = [ α, 𝜐]T. T — вектор ускорения, создаваемое двига-

тельной тягой, т.е. T = [ 0, 0, 0, 𝑇𝑡, 0, 0 ]T. Коэффициент f 
представляет собой индикатор отказа, принимающий 
значения в диапазоне от 0 до 1 и характеризующий сте-
пень потери тяги двигательной установки: при f = 1 дви-
гатель функционирует нормально. При f = 0, что соответ-
ствует полному отказу двигательной установки, система 
уравнений движения центра масс спускаемого аппарата 
типа несущий корпус принимают следующий вид: 

x x u= ( )F ,                                          (5)

Для линеаризования систему нелинейных диффе-
ренциальных уравнений запишим разложение Тейлора 
выражения (5) по опорной траектории: 

d d dx x u
F x u

x
F x u

= +

=
¶ ( )

¶
=

¶

A B

A B

ref ref

ref
ref ref

ref
ref

ref ref,
,

,
� (( )

¶uref

          (6)

Где, δx является вектором погрешностей состояния дви-
жения, полученным измерительным устройством, т.е.  
δx = x — xref = [ δh, δθ, δλ, δV, δ𝜗𝑎, δψa ]

T; xref — вектор со-
стояния движения по опорной траектории; δu является 
вектором погрешностей управляющих воздействий, т.е. 
δu = u — uref = [ δα, δ𝜈]T; uref — управляющее воздействие 
по опорной траектории. 𝐴𝑟𝑒𝑓 и 𝐵𝑟𝑒𝑓 — матрицы Якоби 
системы дифференциальных уравнений движения спу-
скаемого аппарата типа несущий корпус по  опорной 
траектории. Матрицы Якоби 𝜕F/𝜕x и 𝜕F/𝜕u имеют следу-
ющий вид: 
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В результате преобразования линеаризования систе-
ма имеет вид: 

x = +A x B uref ref                                    (9)

На рисунке 2 показана структурная схема отказоу-
стойчивой системы автоматического управления. 

Где, x(t) — фактические вектор состояния СА; xref(t) — 
вектор состояния СА по опорной траектории в штатном 
режиме работы; xea(t) — измеряемый вектор состоя-
ния СА. Отклонениеδx(t) представляет собой разность 
между измеренным вектором состояния yea(t) и эталон-
ным вектором xref(t) состояния движения спускаемого 
аппарата типа несущий корпус, т.е. δx(t) = xea(t) — xref(t). 
Данный сигнал поступает в исполнительное устройство 
системы управления, где после анализа регулятором 
ЛКР-ГА формируются соответствующие управляющие 
воздействия на объект регулирования.

Структурная схема исполнительного устройства 
представлена на  рисунке 3. Сигналы опорной траекто-
рии xref и  uref подаются на  систему дифференциальных 
уравнений движения спускаемого аппарата типа несу-
щий корпус, в результате чего получаются матрицы Яко-

Рис. 2. Структурная схема отказоустойчивой системы управления

Рис. 3. Структурная схема регулятора и цифрового двойника
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би Aref и Bref. Параллельно, используя стратегию селекции 
генетического алгоритма, в модуле ГА определяются оп-
тимальные параметры весовых матриц Q и R на основе 
измеряемого вектора состояния xₑₐ. Полученные па-
раметры передаются в  рекулятор ЛКР для вычисления 
управляющего воздействия u, реализуемого исполни-
тельным устройством отказоустойчивой системы управ-
ления.

Согласно принципу максимума Понтрягина [13], за-
кон управления в ЛКР имеет вид: 

d d du R B P x K xref
T= � = ��1                     (10)

Где, K R B PT= �1  — матрица усиления; 𝑃 — матрица уси-
ления; P — решение дискретного уравнения Риккати 
[14]: 

A P PA PB R B P Qref
T

ref ref ref
T+ � + =�1 0      (11)

Где, Q и R — весовые матрицы.

На рисунке 4 представлена блок-схема генетическо-
го алгоритма (ГА или в обозначениях пременных — GA 
[16]). Для моделирования биологической эволюции соз-
дается начальная популяция, математически описывае-
мая в форме: 

P z z zL= ј{ }1 2, , ,                               (12)

Где 𝑧𝑖 (i=1, 2…,L ) обозначает i-го особи, а L — размер по-
пуляции. 

Учитывая свойство вещественной симметричности 
весовых матриц, весовые матрицы Qi и Ri закодированы 
в виде генов особей популяции генетического алгоритма: 
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Рис. 4. Блок-схема модули ГА
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Где, qi1, qi2, …, qi21 и  ri1, ri2, ri3 являются генами особи zi 
(i=1,2,…,L ) в популяции P. 

После инициализации популяции требуется оценить 
приспособленность p(zi) каждой особи в популяции. 

F z y T dT i Li i( ) = ( ) = јт d , , , ,� 1 2               (14)

Где, F zi( ) — функция приспособленности для i-го осо-
би, от значения которой вероятность выживания особи 
zi должна зависеть; 

Согласно методу рулетки чем лучше значение функ-
ции приспособленности особи, тем вероятнее её веро-
ятность выбора: 

p z
z

z
i Li

max i

j

L
max j

( ) =
� ( )

� ( )йл щы
= ј

=е
F F

F F
1

1 2, , , ,�       (15)

Где, p zi( ) — вероятность выбора i-го особи на этапе от-
бора, используемую для оценки приспособленности 
каждой особи в популяции; Fmax — максимальное зна-
чение функции приспособленности F zi( ), i L= ј1 2, , , . 

Посредством вышеописанного процесса, на  основе 
функции приспособленности выбирается оптимальная 
особь, а затем на основе этой особи с помощью опера-
ций скрещивания и мутации создаётся новое поколение 
особей. Данный процесс повторяется до  тех пор, пока 
значение функции приспособленности не сойдётся, что 
позволяет получить окончательно оптимальные матри-
цы Q и  R при отказе двигателей спускаемого аппарата 
типа несущий корпус. 

Литературный обзор 

Исследования [1, 2] посвящены проблеме точного 
управления и  посадки бездвигательных спускаемых 
аппаратов (СА) типа несущий корпус, акцентируя слож-
ности достижения заданной точности в  условиях от-

сутствия активной тяги. Актуальность данной задачи 
многократно возрастает в  контексте прогнозируемого 
роста интенсивности пилотируемых космических поле-
тов [3–5]. Для преодоления ограничений современных 
методов управления, таких как высокая вычислитель-
ная сложность [7–9] и  недостаточная робастность [6], 
в данной работе предлагается адаптивная отказоустой-
чивая система на  базе линейно-квадратичного регуля-
тора (ЛКР) [10]. Разработанный подход, учитывающий 
идеи прогнозирующего управления [11], обеспечивает 
адаптацию параметров регулирования в реальном вре-
мени. Математическая модель основана на  общепри-
знанной нелинейной модели движения центра масс СА 
[12], адекватно учитывающей аэродинамические силы, 
гравитацию и  вращение Земли. Синтез регулятора осу-
ществляется на основе принципа максимума Понтряги-
на [13], а  для решения дискретного уравнения Риккати 
[14] применяется генетический алгоритм (ГА) [15, 16] для 
оптимизации весовых матриц. Использование опорной 
траектории, кинематических матриц Якоби и аэродина-
мических коэффициентов из [17] позволяет системе вы-
числять управляющие воздействия, стабилизирующие 
аппарат на заданной траектории при отказах двигатель-
ной установки. 

Результаты 

В работе проведено компьютерное моделирование 
временной динамики вектора состояния x = [h, θ, λ, V, Ja, 
ψa ]T спускаемого аппарата типа несущий корпус (рис. 1) 
в  условиях отказа силовой установки при управлении 
на основе адаптивного алгоритма ЛКР-ГА. При этом аэро-
динамические коэффициенты [17], входящие в  уравне-
ния (2) и  (3), были получены методом наименьших ква-
дратов в среде MATLAB и приведены в таблице. 1. 

При отказе маршевых двигателей спускаемого аппа-
рата типа несущий корпус за  начало отсчёта времени 
принят момент t₀ = 0 с. Начальный вектор состояния x0 = 
[h0, θ0, λ0, V0, Ja 0, ψa0]T в этот момент приведён в табл. 2. 

Таблица 1. 
Аэродинамические константы спускаемого аппарата

co c1 c2 c3 c4 c5 

5,471×10–3 2,522×10–3 –2,894×10–3 9,968×10–5 –1,211×10–6 8,48×10–5

d0 d1 d2 d3 d4 d5 

0,02434 –1,493×10–3 –9,829×10–4 1,345×10–4 –1,468×10–5 3,292×10–6

Таблица 2. 
Начальный вектор состояния спускаемого аппарата 

Время t₀ (с) Высота h0 (км) Долгота θ0 (град) Широта λ0 (град) Скорость V0 (м/с)
скоростной угол 

тангажа Ja 0 (град)
скоростной угол 

рыскания ψa0 (град)

0 45,814 22,19 0,32 6500 –0,95 –6,48
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В момент времени t₀ = 0 с  начальные управляющие 
воздействия u0 = [α0, u 0]

T спускаемого аппарата типа не-
сущий корпус приведены в табл. 3. 

Таблица 3. 
Начальные управляющие воздействия  

спускаемого аппарата

Время t₀ (с) Угол атаки α0 (°) Угол наклона u 0 (°)

0 19,33 14,81

В штатном режиме движение спускаемого аппарата 
типа «несущий корпус» соответствует опорной траекто-
рии xref = [href, θref, λref, Vref, Ja ref, ya ref ]

T при задающих воз-
действиях uref = [αref, u ref]

T. Для анализа эффективности 
проводится сравнение динамики координат положения 
и вектора скорости при использовании отказоустойчи-
вой системы ЛКР-ГА и в режиме разомкнутого управле-
ния. На рис. 5–7 представлены результаты имитационно-
го моделирования в среде MATLAB.

Обсуждение 

Анализ сравнительных графиков временной зависи-
мости координат положения спускаемого аппарата типа 
несущий корпус демонстрирует, что при использовании 
автоматической отказоустойчивой системы управления 

ЛКР-ГА, в  отличие от  разомкнутого управления, высот-
ная характеристика аппарата не  имеет значительных 
колебаний при одновременном снижении отклонения 
от  опорной траектории более чем на  60%, что свиде-
тельствует о  существенно более эффективной компен-
сации негативного влияния отказа двигателей на  вер-
тикальную составляющую траектории. Кроме того, при 
разомкнутом управлении наблюдается выраженный 
периодический колебательный режим по  скоростному 
углу тангажа, а система ЛКР-ГА обеспечивает плавное из-
менение угла с  отклонениями в  допустимых пределах, 
снижая максимальную ошибку более чем на 85%.

Заключение 

Проведённое исследование подтвердило высокую 
эффективность разработанного адаптивного алгоритма 
ЛКР-ГА для отказоустойчивого управления траекторией 
спускаемого аппарата типа «несущий корпус» в услови-
ях отказа двигателей. Теоретическая и практическая зна-
чимость работы заключается в разработке адаптивного 
алгоритма, сочетающего преимущества линейно-ква-
дратичного регулятора (гарантированная устойчивость) 
и  генетического алгоритма (адаптивность к  изменяю-
щимся условиям), а  также в  математическом доказа-
тельстве устойчивости системы при полной потере тяги, 

Рис. 5. Временные зависимости управляющих воздействий после отказа двигателей: (а) — угол атаки,  
(б) — угол крена
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Рис. 6. Графики сравнения временной зависимости координат положения СА при применении ЛКР-ГА и в режиме 
разомкнутого управления: (а) — высота, (б) — геоцентрическая долгота, (в) — геоцентрическая широта

Рис. 7. Графики сравнения временной зависимости вектора скорости СА при применении ЛКР-ГА и в режиме 
разомкнутого управления: (а) — величина скорости, (б) — геоцентрическая долгота, (в) — геоцентрическая широта
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обеспечивающей продолжение движения по  опорной 
траектории. По  сравнению с  разомкнутым управлени-
ем, адаптивный алгоритм ЛКР-ГА обеспечивает значи-
тельное повышение точности управления по  высоте 
и  скорости, а  также существенно снижает влияние от-
каза двигателей на  географические координаты аппа-
рата в процессе спуска, что в итоге повышает точность 
посадки спускаемого аппарата типа «несущий корпус» 
и  снижает вероятность аварийных ситуаций. Получен-

ные результаты открывают перспективы для интеграции 
данного решения в системы управления многоразовых 
космических аппаратов, дальнейшей оптимизации вы-
числительной сложности для задач с  большим числом 
управляемых параметров, а также для новых исследова-
ний в области учета нелинейных атмосферных эффектов 
и разработки методов машинного обучения для онлайн-
адаптации весовых матриц ЛКР.
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