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Адаптивное управление планированием реактивного снаряда
на пассивном участке полета по программно-заданной траектории

Введение

Сухопутные войска, военно-воздушные силы 
и военно-морской флот многих стран воору-
жен реактивными системами залпового огня 
(РСЗО) — комплексом вооружения, включа-
ющим многозарядную пусковую установку и 
реактивные снаряды (РС).

Калибр современных снарядов достигает 
425 мм, максимальная дальность стрельбы — 
до 45 км и более. РСЗО несут от 4 до 50 РС. 
Каждый снаряд имеет свою отдельную на-
правляющую для запуска [1—6].

Современные системы коррекции движения 
РС позволяют воздействовать на траекторию 
полета РС, благодаря чему минимизируются 
ошибки прицеливания, последствия возмуща-
ющего воздействия атмосферы, начальных ус-

ловий пуска и других факторов, отклоняющих 
снаряд от конечной цели [7, 8].

Достаточно много публикаций посвящено 
созданию систем управления планированием 
полета РС. В публикациях не описываются не-
обходимые для приложений и реализации мате-
матические модели и детали алгоритмов, а при-
водятся только окончательные результаты. При 
этом практически отсутствуют источники, в ко-
торых имелась бы точная алгоритмическая схе-
ма, подходящая для написания программного 
обеспечения. В основном это связано с тем, что 
такое программно-математическое обеспечение 
является или коммерческой тайной, или интел-
лектуальной собственностью разработчика про-
граммно-математического обеспечения [9, 10].

Анализ научных публикаций показал, что 
предложенные системы, устройства и алгорит-

ДИНАМИКА, БАЛЛИСТИКА, УПРАВЛЕНИЕ
ДВИЖЕНИЕМ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ
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раметров возмущающих воздействий, не обеспечивает необходимую точность заданной дальности полета снаряда. 
Практика проведения пробных запусков РС для определения необходимого угла тангажа связана с существенными 
материальными затратами. Поэтому применение методов имитационного компьютерного моделирования является 
наиболее перспективным подходом для исследования законов рассеивания РС и разработки на этой основе системы 
управления планированием снаряда на пассивном участке траектории полета.

Предложенная система управления планированием РС основана на использовании эталонной траектории поле-
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алгоритм управления планированием РС за счет изменения угла поворота горизонтального оперенья, основанный на 
зависимости вертикальной и горизонтальной координат снаряда от угла тангажа. Для разработки алгоритма ис-
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схема управления планированием РС, включающая модель траектории его полета как объекта управления и борто-
вую систему управления, организованную на базе двухъядерного микроконтроллера ESP-32. Предложена методика 
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мы включают достаточно сложные решения, 
требующие значительной доработки конструк-
ции РС, в частности, тормозных систем, откло-
нения носовой части снаряда и т. д. В то же 
время остается без должного внимания доволь-
но широкий круг вопросов, например, анализ 
полетных характеристик в условиях нестацио-
нарных аэродинамических параметров среды 
или синтез оптимальных систем коррекции не-
управляемых РС, требующих минимальной до-
работки конструкции и обеспечивающих, в то 
же время, максимальную точность стрельбы 
[11, 12]. Все это говорит об актуальности рас-
сматриваемых проблем и требует дополнитель-
ных исследований.

Постановка задачи

Существующие РСЗО оснащены неуправ-
ляемыми РС. Поскольку одним из недостат-
ков данных систем является значительное рас-
сеивание снарядов, то главные тенденции их 
развития — разработки в области увеличения 
калибра боеприпасов, расширения спектра ре-
шаемых задач, повышения скорости переза-
рядки, дальности и точности стрельбы.

Задача данного исследования — разработать 
метод управления планированием полета РС, 
обеспечивающий заданную дальность и точ-
ность стрельбы, а также минимальное время 
для подготовки следующего залпа. Предложено 
решать поставленную задачу с помощью адап-
тивной системы управления планированием РС 
на пассивном участке полета по программно-за-
данной траектории. С этой целью необходимо:

— разработать структуру системы управ-
лением планированием РС с использованием 
программно-заданной эталонной траектории 
полета РС при прогнозируемых значениях ско-
рости встречного ветра;

— разработать алгоритм управления пла-
нированием РС и построить Simulink-модель, 
включающую систему управления планирова-
нием и систему имитации полета РС;

— провести компьютерную апробацию ал-
горитма управления планированием РС;

— провести полунатурное моделирование 
процесса запуска РС в реальном режиме вре-
мени с использованием программного пакета 
Simulink Desktop Real-Time, микроконтролле-
ра ESP-32, многофункциональной платы PCI-
1710HG и Simulink-модели траектории полета РС 
с переменной массой в вертикальной плоскости.

Математическая модель динамики РС как 
объекта управления

Движение РС в вертикальной плоскости 
описывается системой дифференциальных 
уравнений [13]:

— для скоростной системы координат X0Y:
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Здесь FX — равнодействующая сила, направ-
ленная по скорости движения РС V; FY — равно-
действующая сила, направленная по нормали 
к скорости движения РС; m — переменная масса 
снаряда; m0 — стартовая масса ракеты; sm�  — 
массовый расход топлива в единицу времени; 
α — угол атаки; μ — угол крена (в уравнениях 
отсутствует угол α, поскольку на временном 
участке работы реактивного двигателя (≈ 2 с) по-
лагается, что α = 0 и μ = 0); D — аэродинамиче-
ское сопротивление; q — скоростной напор на-
бегающего невозмущенного потока; S — харак-
терная площадь ракеты; CR — безразмерный 
аэродинамический коэффициент, зависящий 
в основном от формы ракеты, числа Маха M, 
числа Рейнсольда Re = Vdρ/μ, углов атаки α и 
скольжения β (принято β = 0) [14]; CD — коэффи-
циент, имеющий размерность Н/м; W — вес РС; 
γ — угол тангажа; Fy — равнодействующая сила, 
направленная по нормали к скорости движения 
РС V; L — аэродинамическая подъемная сила,
L = CLV2, где СL = (1/2)CααρSM, и при малых 
углах атаки α становится пропорциональным 
углу атаки [15]; μ — угол крена; т[ , ]x y� �  — скоро-
сти поступательных движений РС; T — тяга ре-
активного двигателя:
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Структура системы
управления планированием РС

На рис. 1 представлена структурная схема 
бортовой системы управления планировани-
ем РС. Бортовая система управления построе-
на на основе двухядерного микроконтроллера
ESP-WROOM-32. Такой выбор объясняется 
тем, что при реализации программы управле-
ния целесообразно разделить во времени два 
процесса: процесс симуляции заданной тра-
ектории полета и процесс непосредственного 
управления планированием РС, включая из-
мерение текущих параметров полета РС и фор-
мирование алгоритма управления углом пово-
рота горизонтального оперения. Кроме того, 
наличие в составе ESP-32 Wi-Fi — приемопе-
редатчиков позволяет в полевых условиях опе-
ративно и в беспроводном режиме загружать 
управляющую программу в память микрокон-
троллера.

Таким образом, структурная схема (рис. 1) 
включает два основных блока: блок реализа-
ции программной модели заданной траек-
тории РС (ПМТ), или генератора желаемой 
траектории, и блок управления оперением РС 
(БУО), включая аналого-цифровые (АЦП) и 
цифроаналоговые преобразователи (ЦАП), 
которые также входят в состав микроконтрол-
лера. Также к системе управления можно от-
нести электромеханический привод оперенья 
(ЭПО), датчики высоты нахождения РС (ДВ) 
и его горизонтальной скорости (ДС), включая 
аппаратный интегратор (И) для получения го-
ризонтальной координаты РС. Привод ЭПО 
можно считать инерционным звеном с мини-
мальной постоянной времени.

Алгоритм управления планированием РС

Реальная траектория полета РС в полевых 
условиях в основном под влиянием встречного 
ветра может значительно отличаться от задан-
ной траектории, т. е. создается ошибка [16]

 ( ) ( ) ( ),xy mxyt f t f tε = −  (7)

где 2 2
xyf x y= +  и 2 2

mxy m mf x y= +  — соот-
ветственно модули вектора движения ракеты и 
ее модели в вертикальной плоскости.

Минимизировать ошибку можно с помо-
щью управления аэродинамической подъем-
ной силой L = CLV  2. Коэффициент CL можно 
представить в виде CL = (1/2)CααπSM = αCL1. 
Таким образом, управлять аэродинамической 
подъемной силой, а значит, и минимизировать 
ошибку ε(t) можно изменением угла атаки РС. 
В этом случае угол атаки α является функцией 
аргумента ε рассогласования модулей векторов 
движения РС и модели РС, т. е. α = f(ε). В бор-
товой системе управления (рис. 1) сигнал ε(t) 
поступает на электромеханический привод, 
который управляет поворотом опереньем РС. 
Поворот оперенья приводит к изменению угла 
атаки РС. Все перечисленные звенья, связы-
вающие переменные α и ε, относятся к классу 
пропорциональных, поэтому при моделирова-
нии процесса полета РС использовалось ли-
нейное соотношение α = kε.

Уравнение (2) в данном случае можно пред-
ставить в следующем виде:

 2
1 cos .LmV C V Wγ = α − γ  (8)

Объединяя уравнения (1) и 
(8) и исключая из уравнений 
угол тангажа γ, можно полу-
чить нелинейную функцию

 α = F(m, V, W, T, D). (9)

Задача заключается в поис-
ке функции ε = f(x, y, xm, ym), 
которая бы обеспечила мини-
мальное расхождение траек-
торий полета РС и ее модели.

Наиболее часто в системах 
с эталонной моделью для по-
иска экстремума функций 
многих переменных использу-

Рис. 1. Структурная схема бортовой системы управления планированием РС
Fig. 1. Block diagram of the on-board control system for planning a rocket projectile
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ют метод градиента. Однако существенные нели-
нейности системы уравнений полета РС создают 
определенные трудности в применении этого ме-
тода и вызывают необходимость предварительной 
линеаризации системы, что приводит к неточно-
му и достаточно громоздкому математическому 
выражению для вектора функции коррекции. 
В результате серии экспериментов компьютерно-
го моделирования различных упрощенных вари-
антов реализации вектора функции управления 
для коррекции полета РС был подобран следую-
щий закон управления опереньем:

 
( ) ( ), 0,

( ) , 0.

x m y m

x m

k x x dt k y y x

k x x dt x
α

⎧ − + − >⎪ε = ⎨
−⎪⎩

∫
∫

�

� m
 (10)

где kx1, kx2, ky — коэффициенты пропорцио-
нальности.

Сигнал ε поступает на электромеханиче-
ский привод оперения, поворот которого при-
водит к изменению угла атаки РС.

В работе [17] коррекция траектории РС ос-
новывалась на слежении системы управления 
за модулем вектора перемещения РС эталон-
ной модели в пространстве координат x0y. Од-
нако реализация предложенного алгоритма 
приводила к тому, что при равенстве модулей 
векторов модели траектории РС и действитель-
ной траектории полета РС не обеспечивалось 
равенство координат векторов, т. е. [xm, ym]т и 
[x, y]т. Это обстоятельство приводило к значи-
тельной статической ошибке в коррекции тра-
ектории при разных направлениях встречного 
ветра. В данном случае предлагается управле-
ние, которое можно разделить на два времен-
ных этапа: первый длится от момента запуска 
РС до достижения им точки максимума траек-
тории, т. е. точки, где вертикальная скорость 
снаряда равна 0. Этому участку соответствует 
первое уравнение системы (10), которое вклю-
чает два слагаемых: первое — интеграл от раз-
ности горизонтальной координаты РС и ее мо-
дели, и второе — линейная функция от разно-
сти высот нахождения РС и его модели. В этом 
уравнении доминирует второе слагаемое, т. е. 
на этом участке полета РС система коррекции 
стремится поддерживать заданную высоту по-
лета РС. При этом первое слагаемое придает 
определенный астатизм процессу коррекции 
координаты x. Второму участку, участку пла-
нирования, соответствует второе уравнение, 
которое минимизирует отклонение дальности 
реальной траектории полета РС от дальности 

программно-заданной траектории и при этом 
обеспечивает астатический характер управле-
ния. Такое параметрическое разделение про-
цесса управления обеспечивает устойчивый 
характер полета РС, заданную точность и ис-
ключает возможность возникновения автоко-
лебательных процессов в системе коррекции.

В реальных полевых условиях процесс подго-
товки РС к запуску включает предварительную 
запись в блок управления программы имитации 
траектории полета РС с установкой прогнози-
руемой скорости ветра. На рис. 2 представлен 
алгоритм общей программы управления тра-
екторией планирования РС, включая алгоритм 
выполнения программы имитации траектории. 
Программа распределяется на два ядра микро-
контроллера. Ядро 0 предназначено для записи 
подпрограммы реализации заданной траектории 
РС и вывода текущих параметров траектории на 
Ядро 1, которое предназначено для измерения и 
записи текущих реальных параметров движения 
РС и реализации алгоритма управления углом 
поворота горизонтального оперения (7).

На рис. 2 приняты следующие условные 
обозначения:

— "МТРС" — подпрограмма реализации за-
данной траектории РС;

Рис. 2 Алгоритм работы программы записанной на мик ро-
контроллер
Fig. 2. The algorithm of the program recorded on the microcon-
troller
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— "dxm/dt, xm, ym" — вывод: скорости гори-
зонтальной координаты, горизонтальной и вер-
тикальной координат заданной траектории РС;

— "Измерение y (ADC0)" — измерение теку-
щего значения вертикальной координаты дей-
ствительной траектории РС;

— "Измерение Vx (ADC1)" — измерение те-
кущего значения скорости горизонтальной ко-
ординаты действительной траектории РС;

— "∫Vx" — вычисление текущего значения 
горизонтальной координаты действительной 
траектории РС;

— "DAC0" — вычисление функции εα =
= f(Δux, Δuy, ∫Δux) в соответствии с выражением (10).

В полевых условиях перед запуском РС для 
загрузки исполняемой программы в память
микроконтроллера ESP32 рекомендуется при-
менять технологию беспроводной загрузки с ис-
пользованием библиотеки AsyncElegantOTA, по-
скольку платформа ESP-32, как уже упоминалось, 
включает надежные Wi-Fi-приемопередатчики.

Компьютерная апробация
алгоритма управления планированием 

реактивного снаряда

На рис. 3 представлена Simulink-модель дви-
жения РС в вертикальной плоскости. Блоки 1 и 2 
реализовывают уравнения (1), (2) и (5). Блоки 3 
и 4 соответствуют уравнениям (3) и (4). Входной 
параметр VВ для блока 3 определяет прогнозиру-
емую скорость ветра. Вход α0 блока 4 в дальней-
шем будет использоваться для управления углом 
атаки крыла горизонтального оперения.

Существующая технология запуска РС в по-
левых условиях предполагает начальную уста-
новку угла тангажа γ0 по справочнику, в кото-
ром представлены таблицы зависимости угла 
γ0 от измеренных метеопараметров (метеодан-
ных) в районе полета РС, в первую очередь, от 
средней скорости ветра.

На рис. 4 представлены результаты моде-
лирования запусков РС при отсутствии ветра 

Рис. 3. Simulink-модель движения реактивного снаряда в вертикальной плоскости
Fig. 3. Simulink-model of the movement of a rocket projectile in a vertical plane

Рис. 4. Результаты моделирования запусков РС при различных скоростях ветра
Fig. 4. Simulation results of rocket launches at different wind speeds
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(рис. 4, а), а также при различных скоростях 
встречного (рис. 4, б — 20 м/с) и попутного 
(рис. 4, в — –20 м/с) ветров. В данном случае 
установлен угол тангажа γ0 = 0,7 рад [18]. Пред-
ставленные графики показывают, как значи-
тельно отличается дальность полета в этих 
трех случаях.

Полунатурное моделирование процесса запуска 
РС в реальном масштабе времени

Технология полунатурного моделирования 
технической системы предполагает исполь-
зование при моделировании, наряду с вирту-
альными элементами, реальных компонентов 
проектируемой системы. Выбор категории, 
к которой можно отнести те или иные элемен-
ты, определяется задачами, для решения кото-
рых используется проектируемая система.

На рис. 5 представлена Simulink-модель, 
имитирующая запуск и траекторию полета РС 
с использованием реальной бортовой системы 
управления планированием на микроконтрол-
лере ESP-WROOM-32.

В качестве объекта управления используется 
Simulink-модель движения РС (см. рис. 3). Для 
связи бортовой системы с Simulink-моделью 
(см. рис. 3) используются программный пакет 
Simulink Desktop Real-Time, обеспечивающий 
функционирование модели в реальном мас-
штабе времени, и аппаратный интерфейс на 
базе многофункциональной платы PCI-1710HG 
и кабеля с разъемом ADAM-3968 SCSI.

На схеме (рис. 5) штриховой линией обо-
значен микроконтроллер ESP-32, который че-
рез аналоговые-цифровые и цифроаналоговые 
преобразователи платы PCI-1710HG подклю-
чены к Simulink-модели объекта управления. 

Рис. 5. Simulink-модель имитирующая запуск и полет реактивного снаряда
Fig. 5. Simulink-model simulating the launch and flight of a rocket projectile
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Входными сигналами для микроконтроллера 
являются координаты x и y, а выходным — 
сигнал εα, управляющий поворотом горизон-
тального оперенья и углом тангажа α.

Описанная структура полунатурного моде-
лирования была реализована в виде программ-
но-аппаратного комплекса, представленного на 
рис. 6.

В состав комплекса входят следующие ком-
поненты:

— персональный компьютер;
— многофункциональная плата ввода-вы-

вода PCI-1710HG, которая устанавливается 
в PCI-разъем компьютера;

— платформа с микроконтроллером ESP-32 (1);
— разъем ADAM-3968 SCSI (2), через кото-

рый аналоговые входы-выходы подключаются 
к плате PCI-1710HG;

— осциллограф (3).
В момент запуска процесса моделирова-

ния полета РС в системе MATLAB синхронно 
включается блок управления планировани-
ем, выполненный на платформе ESP-32. Блок 
управления вырабатывает текущие координа-
ты заданной траектории полета РС, запрограм-
мированной в соответствии 
с измеренной скоростью про-
дольного ветра в условном 
районе испытаний. Одно-
временно с этим на микро-
контроллер поступают ко-
ординаты нахождения РС от 
Simulink-модели через бло-
ки АЦП платы PCI-1710HG. 
Далее в соответствии с за-
данным алгоритмом выра-
батывается сигнал управле-
ния εα, который через ЦАП 
микроконтроллера посту-

пает на осциллограф и на аналого-цифровой 
вход (Analog Input) платы PCI-1710HG. Далее 
сигнал управления εα поступает через электро-
механический привод оперенья на вход блока 
"Аэродинамические силы сопротивления". Из-
менение угла атаки (при малых углах атаки) 
приводит к прямо пропорциональному изме-
нению аэродинамической подъемной силы L, 
что приводит к изменению траектории поле-
та модели РС и минимизации отклонения ее 
горизонтальной координаты от заданной. На 
экране виртуального осциллографа 5 и экране 
реального осциллографа представлен один и 
тот же сигнал εα. На экране компьютера так-
же представлена Simulink-модель 4 в системе 
MATLAB и результат моделирования на вир-
туальном осциллографе 6 с демонстрацией по-
лета РС в координатах дальность-высота.

На рис. 7 и в таблице представлены ре-
зультаты ряда экспериментов по определению 
дальности полета РС при отклонении скоро-
сти ветра от расчетного значения. При отсут-
ствии ветра дальность полета снаряда совпада-
ет с дальностью полета без системы управле-
ния планированием, а при ветровых нагрузках 
снаряд с системой управления имеет более вы-
сокую точность попадания.

Дальность полета реактивного снаряда

The range of a rocket projectile

VВ –20 –10 0 10 20

x (дальность) 12186,3 12185,6 12186,3 12184,3 12186,9

Предложенная структурная модель (см. 
рис. 1) является основой для компьютерного 
исследования аэродинамических процессов, 
описывающих полет РС, оснащенного систе-
мой управления планированием. Моделиро-
вание неконтролируемого полета РС в вер-
тикальной плоскости в системе Simulink (см. 

Рис. 6. Программно-аппаратный комплекс для настройки 
бортовой системы управления планированием РС
Fig. 6. Hardware and software complex for setting up the on-board 
control system for planning a rocket projectile

Рис. 7. Дальность полета реактивного снаряда при различной скорости ветра
Fig. 7. The range of a rocket projectile at different wind speeds
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рис. 3) c использованием классической си-
стемы уравнений (1)—(6) показало, что суще-
ственное влияние на дальность полета оказы-
вает неконтролируемое отклонение скорости 
продольного ветра от расчетного. Изменение 
скорости на 2 м/с приводит к погрешности до 
100 м. В таких условиях приходилось использо-
вать методику проверочных пусков РС, что уве-
личивало экономические и временные затраты 
на проведение испытаний в полевых условиях.

Принятый в управлении комбинирован-
ный алгоритм, включающий управление вы-
сотой полета РС (первый временной этап) и 
дальностью полета (второй этап), а также при-
дающей системе астатические свойства позво-
лил эффективно управлять углом атаки РС 
и, в конечном итоге, дальностью полета РС. 
Программная реализация алгоритма с исполь-
зованием двухъядерного микроконтроллера 
со встроенным Wi-Fi-приемником гарантиро-
вала высокие качественные и количественные 
характеристики разработанной системы.

Итогом проведенных исследований явилось 
создание полунатурной модели полета РС с бло-
ком коррекции (см. рис. 5). Разработанный про-
граммно-аппаратный комплекс (см. рис. 6) по-
зволил оценить работу реальной бортовой си-
стемы управления планированием РС совместно 
с компьютерной моделью полета РС в условиях, 
приближенных к натурным испытаниям.

Применение методики полунатурного моде-
лирования с использованием микроконтрол-
лерного блока управления позволяет принимать 
полученные результаты испытаний и схемотех-
нические решения как основу для разработки 
практической системы коррекции траектории 
снарядов класса "Град".

Анализ существующих систем коррекции 
траектории полета РС показал, что все пред-
лагаемые алгоритмы коррекции траектории 
основаны на достаточно сложных измерениях 
внешних возмущений и требуют значительной 
доработки конструкции РС и включения до-
полнительных компонентов, таких как тормоз-
ные системы, отклонения носовой части сна-
ряда, система управления расходом топлива и 
т. д. Предложенная в данной работе технология 
коррекции траектории снаряда ограничивается 
включением в состав системы функционирова-
ния снаряда стандартных датчиков и неслож-
ной доработкой в виде электромеханической 
системы поворота горизонтального оперенья.

Заключение

В статье решается задача адаптивного управ-
ления траекторией полета РС в условиях пара-
метрической неопределенности. Основой для 
решения поставленной задачи является разра-
ботанная в системе Simulink компьютерная мо-
дель полета неуправляемого РС в вертикальной 
плоскости, базирующаяся на классической си-
стеме аэродинамических уравнений простран-
ственного движения снаряда. Проведен ряд экс-
периментов по определению дальности полета 
РС в зависимости от внешних и внутренних 
параметров. Определено, что основное влияние 
на дальность полета РС оказывает отклонение 
реальной скорости ветра от прогнозируемой. 
Для корректирования траектории полета РС 
предложено использовать вспомогательную си-
стему планирования, управляемую с помощью 
программного генератора желаемой траекто-
рии, выполняющего роль эталонной модели.

Предложен двухэтапный пропорционально-
интегральный алгоритм управления планиро-
ванием РС. Первый этап относится в восходя-
щей траектории по лета РС и включает пре-
имущественно слежение за высотой нахождения 
РС и частично корректирует горизонтальную 
координату РС, второй этап характеризуется 
астатическим управлением дальностью полета 
РС на нисходящей ветви траектории.

Разработан программно-аппаратный ком-
плекс для полунатурного моделирования си-
стемы управления планированием РС, включа-
ющий компьютерную симуляцию траектории 
полета РС с заданным отклонением текущей 
скорости ветра от прогнозируемой и бортовую 
систему микроконтроллерного управления 
планирования РС, построенную на микро-
контроллере. Результаты проведенных экспе-
риментов показали, что предложенная система 
управления практически устраняет влияние 
неконтролируемых отклонений скоростной 
нагрузки на дальность полета РС.

Итоги полунатурного моделирования под-
тверждают правильность используемой мето-
дики раздельной корректировки выходных ко-
ординат объекта управления, обеспечивающей 
асимптотическое сближение выходной горизон-
тальной координаты к желаемой без перерегу-
лирования. Предложенный комплекс программ-
но-аппаратных средств позволяет использовать 
беспроводную загрузку программы в микрокон-
троллер и тем самым ускорить процесс подго-
товки к запуску РС в полевых условиях.
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Abstract

The article solves a problem aimed at creating a control system for the planning of a rocket projectile. The existing 
method of calculating the missile range does not provide the necessary accuracy. The use of computer simulation methods is 
the most promising approach for the development of a rocket planning control system based on laws. The proposed control 
system is based on the use of a reference trajectory of the rocket flight calculated for the predicted average values of the 
velocity of the longitudinal component of the wind. An algorithm for controlling the planning of a rocket by changing the 
angle of rotation of a horizontal support is proposed, based on the dependence of vertical and horizontal coordinates and 
on the pitch angle. The computer system of visual programming Simulink was used as a platform for the development of the 
algorithm. As a result, a block diagram of the rocket planning control was obtained, including a model of the rocket flight 
path as a control object and an on-board control system organized on the basis of a dual-core ESP-32 microcontroller. 
The technique of wireless recording of the control program into the memory of the microcontroller in the field is proposed. 
Based on the Simulink Desktop software package, a half-scale rocket flight model was developed in real time, including 
an ESP-32 microcontroller, a PCI-1710HG board and a Simulink rocket flight trajectory model with a variable mass in 
the vertical plane. A series of experiments were conducted that showed a high degree of accuracy of the missile hitting the 
target because of the projectile planning control system.

Keywords: rocket, control system, microcontroller, ESP-32, reference model, MATLAB, Simulink
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