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На начальном этапе разработки новых образцов ракет-носителей проводят так назы-
ваемые проектировочные баллистические расчеты. Актуальность задач проектной 
баллистики заметно возрастает в связи с проблемами освоения дальнего космоса и 
создания ракетно-космических комплексов нового поколения, требующих значи-
тельных финансовых затрат. При разработке проектировочных методик модели дви-
жения по точности не должны уступать неопределенностям исходных данных, а алго-
ритм методик должен отражать взаимосвязь проектных параметров с летными харак-
теристиками ракеты. Эти принципы положены в основу предлагаемой методики 
баллистического расчета активного участка траектории первых ступеней ракет-носи-
телей тяжелого и сверхтяжелого классов. Методика базируется на результатах анали-
за большого числа траекторий, отвечающих вариациям различных исследуемых фак-
торов. Расчеты траекторий выполнены методом численного интегрирования диффе-
ренциальных уравнений движения в широком диапазоне варьирования проектно-
баллистических параметров и граничных условий. Проведенный анализ позволил 
выявить некоторые общие закономерности управляемого движения и получить 
структуру расчетных зависимостей в аналитической форме. 

Ключевые слова: методика проектировочного баллистического расчета, задачи про-
ектной баллистики, проектно-баллистические параметры, ракета-носитель, летные 
характеристики ракеты, потери характеристической скорости 

The initial stages of development of new types of launch vehicles involve performing the so-
called design ballistic calculations. Currently, the relevance of design ballistics tasks is no-
ticeably increasing in connection with the problems of deep space exploration and the crea-
tion of a new generation of space rocket systems, requiring significant financial investment. 
When developing design methods, motion models should not be inferior in accuracy to the 
uncertainties of the source data, and the algorithm of the technique should reflect the rela-
tionship of design parameters with the flight characteristics of the rocket.  These principles 
formed the basis of the proposed methods for ballistic calculations of the active section of 
the trajectory of the first stages of heavy and super heavy launch vehicles. The technique is 
based on the results of the analysis of numerous trajectories corresponding to variations of 
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various studied factors. The trajectory calculations were carried out using the method of 
numerical integration of differential equations of motion in a wide range of variation of de-
sign ballistic parameters and boundary conditions. The analysis made it possible to identify 
some general patterns of the controlled motion and to obtain the structure of the calculated 
dependencies in an analytical form. 
Keywords: design ballistic calculation methods, design ballistics tasks, design and ballistic 
parameters, launch vehicle, launch vehicle flight characteristics, characteristic speed losses 

Основной задачей современной пилотируемой 
космонавтики является переход от полетов на 
околоземные орбиты к освоению более отда-
ленных областей космического пространства 
[1–3]. Весьма вероятно, что в недалеком буду-
щем Россия примет участие в создании Между-
народной лунной космической станции [4–6]. 

Необходимость в постоянно действующей 
космической базе на Луне объясняется тем, что 
к 2024 г. закончится срок эксплуатации Между-
народной космической станции, а Луна может 
быть использована в качестве стартовой пло-
щадки для межпланетных перелетов [7]. Созда-
ние и обслуживание такой станции невозмож-
но без разработки ракет-носителей (РН) сверх-
тяжелого класса (СТК), способных выводить 
полезную нагрузку массой около 100 т на низ-
кую опорную орбиту (НОО) [8–10]. 

Проектирование новых образцов РН СТК 
представляет собой длительный многоэтапный 
итерационный процесс. В связи с этим на 
начальном этапе разработок возникает потреб-
ность в универсальных проектировочных мето-
диках баллистических расчетов, определяющих 
допустимые границы значений основных про-
ектных параметров РН и обеспечивающих вы-
бор их оптимальных сочетаний с учетом требо-
ваний технического задания [11–14]. В даль-
нейшем эти параметры используют в качестве 
граничных условий при решении частных задач 
баллистического проектирования. 

Цель работы — создание методики проекти-
ровочного баллистического расчета первых 
ступеней (ПС) РН, предназначенных для до-
ставки полезной нагрузки с поверхности Земли 
на НОО. 

Расчетные зависимости представлены в ана-
литической форме. Как показала практика, 
применение высокоточных методов на данном 
этапе разработок малоэффективно. Это объяс-
няется следующими причинами. Во-первых, 
несмотря на высокое быстродействие совре-
менных компьютеров, использование про-
граммных средств может привести к неоправ-
данным временным и материальным затратам. 

Во-вторых, при применении методов численно-
го интегрирования на начальной стадии проек-
тирования возможна потеря контроля проек-
тантом за процессом выбора оптимальных про-
ектно-конструктивных решений. 

Таким образом, методика проектировочного 
баллистического расчета должна позволять 
быстро с требуемой точностью, без громоздких 
вычислений и численного интегрирования 
определять траекторные переменные РН по ее 
проектным параметрам. Одним из необходи-
мых условий при разработке подобных методик 
является представление окончательных расчет-
ных зависимостей в аналитической форме, так 
как использование аналитических расчетных 
соотношений дает возможность сократить на 
несколько порядков время решения краевых 
задач [13]. 

Говоря о преимуществах приближенных 
аналитических методов, авторы статьи ни в ко-
ей мере не умаляют роль баллистических расче-
тов с применением программных средств и  
алгоритмических языков высокого уровня. 
Напротив, результаты баллистических расче-
тов, полученных методом численного интегри-
рования уравнений движения, использованы в 
работе при построении аналитических соотно-
шений, связывающих значения траекторных 
переменных в характерных точках активного 
участка траектории (АУТ) ПС РН с проектно-
баллистическими параметрами (ПБП). 

Под ПБП следует понимать минимальную 
совокупность параметров, однозначно опреде-
ляющих алгоритм проектно-баллистических 
расчетов на ранних этапах разработок. 

 
Методическая часть. Для ПС РН имеем пять 
независимых ПБП. 

1. Относительная конечная масса первой 
ступени 

 к
к 

0

m
m

, 

где кm  — конечная масса ПС; m0 — стартовая 
масса РН. 
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2. Удельный импульс тяги двигательной 
установки в пустоте 

 п
п  

PI
m

. 

Здесь пP  — суммарная пустотная тяга двига-
тельной установки ПС с учетом потерь харак-
теристической скорости на управление; m  — 
абсолютное постоянное значение массового 
секундного расхода топлива, 

     0 ,dm dm m
dt dt

 

где m  — текущая масса РН; t — время полета; 
  — относительная масса ПС. 

3. Коэффициент увеличения удельного им-
пульса тяги в пустоте 

 п п 
0 0

p
P Ik
P I

, 

где 0P  — суммарная тяга двигательной уста-
новки ПС у Земли с учетом потерь на органы 
управления; 0I  — удельный импульс тяги дви-
гательной установки ПС у Земли. 

4. Стартовая нагрузка на тягу или коэффи-
циент тяговооруженности 

 
п

   0 00 0
0

0
,pm g km g

P P
 

где м с0
29,8 /1g  — осредненное по поверх-

ности Земли ускорение свободного падения. 
5. При проектировании баллистических ра-

кет для оценки влияния аэродинамических сил 
на летно-технические характеристики ракеты 
обычно используют стартовую нагрузку на ми-
дель мp , равную отношению стартового веса 
(или стартовой массы) к площади миделева се-
чения [11, 12, 15]. Для РН СТК корректнее, на 
наш взгляд, вместо мp  использовать более 
комплексный параметр, который назовем бал-
листическим коэффициентом 

  
max

0

м x

m
S c

, 

где мS  — площадь миделева сечения ракеты; 
maxxc  — максимальное значение коэффициента 

силы лобового сопротивления РН, рассчитан-
ное при нулевом угле атаки   числе Маха 

M 1,07  и высоте полета . 7 кмh  
В качестве проектно-баллистического будем 

также рассматривать комплексный параметр — 
характеристическую (идеальную) скорость ПС 
РН   хар п кln .v I  

Расчеты численным методом проведены при 
следующих общепринятых допущениях: 

• Земля — сферическая, поле ее тяготения — 
центральное; 

• движение относительно центра масс РН не 
рассматривается; 

• управление — идеальное, управляющие си-
лы пренебрежимо малы; 

• траектория движения РН лежит в плоско-
сти НОО; 

• суточное вращение Земли отсутствует; 
• параметры атмосферы соответствуют 

ГОСТ 4401–81; 
• коэффициент силы лобового сопротивле-

ния  maxx x xc c c  ( xc  — безразмерный коэффи-
циент лобового сопротивления); в таблице 
приведен единый для РН закон изменения xc  
от числа Маха с учетом используемых методик 
и результатов работ [14, 16–18]. 

При формировании системы уравнений 
движения использованы следующие системы 
координат (рис. 1): 

• стартовая — с началом координат сO ; 

Универсальная зависимость xc  от числа Маха 

М  xc  М  xc  М  xc  

0,30 0,47 1,07 1,00 3,00 0,50 
0,80 0,62 1,20 0,96 5,00 0,35 
1,00 0,92 2,00 0,65 10,00 0,34 

 
Рис. 1. Схема движения ПС РН на АУТ: 

1 — стартовый горизонт; 2 — местный горизонт 
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• сферическая — с началом координат в цен-
тре Земли F; радиальная координата центра 
масс обозначена через r, угловая (полярный 
угол) — через   

• связанная — с началом координат в центре 
масс РН; ось 1OX  направлена по продольной 
оси РН, ось 1OY  перпендикулярна ей; 

• скоростная — с началом в центре масс РН; 
ось OX  направлена по вектору скорости v, 
ось OY  перпендикулярна ей и лежит в плоско-
сти траектории. 

В полете на ракету действуют следующие че-
тыре силы (см. рис. 1). 

Сила тяги двигательной установки 

 п
 

  
 0

11 р h

р

k pP P
k p

, 

где hp  — атмосферное давление на высоте по-
лета h; 0p  — атмосферное давление у поверхно-
сти Земли. 

Сила тяжести 

  ,G mg  

где g  — ускорение свободного падения, 
  2/g r    — константа поля тяготения 

Земли, принятая равной 398 600 км3/c2). 
Сила аэродинамического сопротивления 

 аэр м м
 

2
,

2x x
vX с S с qS  

где   — плотность воздуха; q  — скоростной 
напор,   2 /2.q v  

Подъемная аэродинамическая сила 

 аэр м
  ,yY c qS  

где 
yc  — производная коэффициента подъем-

ной силы по углу атаки  . 
Время конца АУТ определяется выражением 

  п
к к

 0

0
1 .

р

It
k g

 

Угловое положение РН характеризуется 
программным углом тангажа пр t( )  — углом 
между линией стартового горизонта и осью ра-
кеты. Так как в общем случае продольная ось не 
совпадает с направлением вектора скорости, 
справедливо соотношение  

 пр   ( )t , 

где   — угол наклона траектории к местному 
горизонту (траекторный угол). 

Спроецировав все силы, действующие на 
РН, на направление касательной к траектории и 

нормали к ней в скоростной системе коорди-
нат, имеем 

 аэр    cos sinmv P X mg ; (1) 

 аэр     
2

sin cos cosmvvm P Y mg
r

. (2) 

После проецирования вектора скорости на 
направление текущего радиуса r  и местного 
горизонта в сферической системе координат 
получаем уравнения для определения высоты h 
и дальности L полета  

   sinh v ;  (3) 

   cosL v ,  (4) 

где  h r R  ( R  = 6371 км). 
При решении системы дифференциальных 

уравнений движения в качестве программы 
использован программный угол атаки пр  
[13, 19]: 

 
в

в

   
     

  

max

при ;

( 2) при и M 0,8;

0 при M 0,8,

t t

K K t t  

где вt  — момент времени окончания верти-
кального подъема РН; max  — максимальное 
значение угла атаки; в 2exp [5,33(M M)],K  

вM  — число Маха, соответствующее моменту 
времени в .t  

В дальнейшем будем считать, что момент 
времени окончания вертикального подъема 
ракеты вt  определяется высотой в ,h  необхо-
димой для маневра за пределами наземных 
стартовых сооружений. В расчетах высоту вh  
для РН тяжелого и сверхтяжелого классов 
принимаем равной 200 м. Отсюда 

 в
в 

 0 0

2 .
(1/ 1)

ht
g

 

Отметим, что уравнение (2) можно упро-
стить, исключив подъемную аэродинамиче-
скую силу, не потеряв при этом требуемую 
точность вычислений. Это объясняется тем, 
что влияние аэрY  на траекторию движения  
всегда можно компенсировать эффективным 
углом атаки max .  Теперь, выразив правые ча-
сти системы уравнений (1)–(4) через ПБП, по-
лучаем 
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р

п

          
            
    
    

   





 



0 0

0 0 0

0

0 0

2

0

0

( 1)cos sin ;

11 1 sin

cos cos ;

sin , cos

,

р рx h

р

р р h

р

g k g kc q pv g
k p

g k k p
v k p

vg
r

h v L v
g k

I

 (5) 

где  (M);x xc c   ( );g g h    ( );h   ( );h hp p h  
пр   ( ).t  

Рассмотрены три типа двигательных устано-
вок, использующих в качестве топлива следу-
ющие компоненты: азотный тетраоксид (АТ) + 
+ несимметричный диметилгидразин (НДМГ) 
( пI  = 3090 м/с), кислород + керосин ( пI  = 
= 3310 м/с) и кислород + сжиженный природ-
ный газ (СПГ) ( пI  = 3420 м/с). Отметим, что в 
настоящее время при исследовании вопросов 
проектирования РН СТК особое внимание уде-
ляется разработке маршевых кислородно-
метановых жидкостных ракетных двигате-
лей [20–22]. 

Анализ характера изменения траекторных 
переменных позволил выявить некоторые об-
щие закономерности, которые в дальнейшем 
были использованы при формировании рас-
четных формул приближенной методики про-
ектировочного баллистического расчета. 

Во-первых, движение ПС РН на АУТ незави-
симо от класса, конструктивно-компоновочной 
схемы и ПБП осуществляется с вертикальным 
ускорением   sinya v  близким к постоянному 
значению. Это объясняется следующими при-
чинами. 

В полете вертикальное ускорение изменяет-
ся обратно пропорционально относительной 
переменной массе μ и прямо пропорционально 
синусу угла θ. При этом sin , как и μ, уменьша-
ется от единицы до величины кsin  ( к  — угол 
наклона траектории к местному горизонту, со-
отвествующий моменту времени кt ) близкой по 
значению параметру к , а вертикальное уско-
рение ya  колеблется относительно некоторого 
осредненного значения. 

На рис. 2 приведены типовые зависимости 
угла атаки ,  траекторного угла   и скоростно-
го напора q  от времени полета ПС РН. 

На рис. 3 показаны зависимости вертикаль-
ного ускорения центра масс РН ya  и потерь ха-

рактеристической скорости на гравитацию  ,gv  
преодоление сопротивления атмосферы  av   
и противодавление  pv  от высоты полета h  
ПС РН. 

Анализ результатов баллистических расче-
тов, проведенных методом численного инте-
грирования, позволил построить структуру 
универсальной формулы осредненного верти-
кального ускорения на временном интервале от 
момента старта до момента максимума ско-
ростного напора м :t  

     
0

0

1,09 1ya g . 

Во-вторых, максимум скоростного напо-
ра ( )q h  для носителей при условии в  200h  м 

 
Рис. 2. Зависимость угла атаки , траекторного  

угла  и скоростного напора q  
от времени полета t ПС РН 

 
Рис. 3. Зависимость вертикального ускорения  

центра масс РН ya  и потерь  
характеристической скорости на гравитацию vg,  

преодоление сопротивления атмосферы va  
и противодавление vp от высоты полета h ПС РН 
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достигается приблизительно на одной и той же 
высоте м 11 000h  м независимо от ПБП и про-
граммы изменения угла атаки. 

На рис. 4 приведена зависимость скоростно-
го напора от высоты полета ПС РН при угле 
наклона траектории к местному горизонту, со-
ответствующем моменту времени м ,t  м  52 ,  
коэффициенте тяговооруженности  0 0,7  и 
различных компонентах топлива. 

На рис. 5 показана зависимость скоростного 
напора от высоты полета ПС РН на топливе 
кислород + керосин при различных значениях 
коэффициента тяговооруженности 0  (0,65, 
0,70 и 0,75) и угла м  (50,5; 52,0; 53,5). Значе-

ния угла м  выбраны из условия построения 
близкой к оптимальной траектории выведения 
полезной нагрузки на НОО. 

Согласно гипотезе движения с постоянным 
вертикальным ускорением, момент времени мt  
и параметр м ,  соответствующие максималь-
ному скоростному напору, могут быть пред-
ставлены в следующем виде: 

 м
м 

 0 0

2 ;
(1,09/ 1)

ht
g

   м
м

п
  


0

0
1 .рk g t

I
 

При разработке приближенных методик 
баллистического расчета ПС РН удобно вместо 
программы  tпр( )  применять более упрощен-
ную пр( ).t  Тогда систему уравнений движе-
ния (5) можно записать как 

  

п

            
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0 0

0 0 0
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0

( 1)cos g sin ;

sin , cos ;

,

р рx h

р

р

g k g kc q pv
k p

h v
g k

I

  (6) 

где   пр( ).t  
В работах [11, 12, 14, 17] применительно к 

ПС РН рекомендовано использовать в качестве 
управляющей функции зависимость пр( )t  в 
виде квадратичной параболы 

в

к к в
в

  
               

2
к

к
к

при ;
2

при .
2

t t

t t t t t
t t

 (7) 

Однако, как показал анализ результатов бал-
листических расчетов, проведенных методом 
численного интегрирования, характер измене-
ния ( )t  для ПС РН отличается от параболиче-
ского закона (см. рис. 2). В частности угол   не 
выдерживается постоянным в конце активного 
участка ПС, а непрерывно убывает вплоть до 
момента разделения ступеней. 

Вследствие этого использование соотноше-
ния (7) в качестве управляющей функции при-
водит к заниженному значению гравитацион-
ных потерь (до 15 %). Кроме того, закон управ-
ления (7) не учитывает влияния параметров 0  
и харv  на характер изменения пр( )t . 

В связи с этим для ПС РН предлагается сте-
пенная зависимость изменения траекторного 
угла по времени полета, показывающая более 
высокую точность аппроксимации: 

 
Рис. 4. Зависимость скоростного напора q от высоты 

 полета h ПС РН при траекторном угле м  52°,   
коэффициенте тяговооруженности  0 0,7   

и различных компонентах топлива: 
1 — АТ + НДМГ; 2 — кислород + керосин;  

3 — кислород + СПГ 

 
Рис. 5. Зависимость скоростного напора q от высоты 

 полета h ПС РН на топливе кислород + керосин  
при различных значениях коэффициента  

тяговооруженности 0  и траекторного угла м :  
1 — 0  = 0,65, м  = 50,5; 2 — 0  = 0,70, м  = 52,0;  

3 — 0  = 0,75, м  = 53,5 
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где    2,8
хар 0(1,1 0,000245 )(1,6 ) .n v  

Проинтегрировав первое уравнение систе-
мы (6) от 0 до кt  при условии  cos 1,  получа-
ем конечную скорость 
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1 1р h

р

k pI d
k p

 (8) 

где п1I  —  удельный импульс тяги двигательной 
установки в пустоте первой ступени. 

Нередко выражение (8) представляют в виде 
     pк хар .g av v v v v  

Анализ результатов сравнения отдельных 
потерь характеристической скорости по време-
ни полета, приведенных на рис. 3, показал, что 
основной составляющей являются потери на 
гравитацию  .gv  

Для повышения точности определения ко-
нечной скорости кv  выражение для гравитаци-
онных потерь представим в виде двух слагаемых: 

 
м к

м

     
0

sin sin .
t t

g
t

v g dt g dt   (9) 

Интегралы в выражении (9) определяем 
приближенно. 

Окончательная расчетная формула для вы-
числения потерь характеристической скорости 
на гравитацию может быть представлена в виде 
полуэмпирической зависимости 

 
 
м м

к м м к

    

     k

1

2

(0,76 0,24sin )

( ) sin (1 )sin ,

g

g g

v g t

g t t k
 

где 1g  — осредненное ускорение свободного 
падения на временном участке м(0... ),t  в пер-
вом приближении равное 9,81 м/с2; 2g  — 
осредненное ускорение свободного падения на 
временном участке м кt( ... );t   0, 47gk  
 хар0,083( /2300 1).v  

Для вычисления осредненного ускорения 
свободного падения на временном участке 
м кt ...t  используем соотношение 

 
к

 


2 2
7,56 0,23 .

( )
g

R h
 

Выражение, определяющее потери на пре-
одоление сопротивления атмосферы, предста-
вим как 

 
м

м м   
   

1 1/
max

00 0

t t t
xx

a
q cc qS q tv dt d

m
  (10) 

где 1t  — момент времени конца активного 
участка; maxq  — максимальное значение ско-
ростного напора; q  — относительный скорост-
ной напор;   — независимая безразмерная ко-
ордината. 

Как показали результаты предварительных 
расчетов, безразмерный интеграл в выраже-
нии (10) при выбранном законе изменения 

 (M)x xc c  слабо зависит от ПБП. Поэтому при 
построении расчетной зависимости, определя-
ющей  ,av  он может быть представлен посто-
янным значением. 

Кроме того, будем считать, что  constya  и 
мh  = 11 000 м. В этом случае произведение 

мqmaxt  в выражении (10) прямо пропорцио-
нально корню квадратному из ya  и обратно 
пропорционально квадрату синуса угла м .  То-
гда выражение для определения потерь на пре-
одоление сопротивления атмосферы можно 
записать как 

 
м

  
  2

0

1,09 1,
sina

Av  

где A  — статистический коэффициент. 
Для ПС РН с жидкостным ракетным двига-

телем принимаем   61,8 10A  кг/(м∙с). Таким 
образом, выражение для вычисления потерь на 
преодоление сопротивления атмосферы опре-
деляется двумя параметрами 0(v  и м ),  что 
подтверждено характером кривых, приведен-
ных на рис. 4 и 5. 

Согласно выражению (8), потери на проти-
водавление имеют вид 
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  (11) 

С учетом того, что безразмерный интеграл в 
выражении (11) зависит главным образом от 
коэффициента тяговооруженности, запишем 

 п


   0,8
0

10,36 ( ) .р
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р

kv I
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Для определения высоты полета в конце 
АУТ первой ступени РН используем гипотезу 
движения с постоянным вертикальным ускоре-
нием 



74 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ  #6(723) 2020 
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где  
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Последний сомножитель в выражении (12) 
является поправочным коэффициентом, учи-
тывающим отличие реального закона измене-
ния вертикального ускорения от осредненного. 

Дальность в конце АУТ представим как 

  к
к хар ср

хар

    
 

20,91 1 sin ,vL S
v

 

где харS  — так называемый характеристический 
путь; срsin  — среднеинтегральное значение 
траекторного угла, 
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Характеристический путь определяется вы-
ражением 

   п п
хар к к   

2

0

ν 1 1 ln ,IS
g

 

где пν  — стартовая нагрузка на тягу. 

Выводы 
1. Предложенная методика позволяет с ми-

нимальными временными и материальными 
затратами проводить проектировочные балли-
стические расчеты АУТ ПС РН тяжелого и 
сверхтяжелого классов. 

2. Погрешности определения скорости и вы-
соты в конце АУТ по разработанной методике в 
сравнении с результатами численного интегри-
рования уравнений движения не превышают 
2 %. 

3. Методику рекомендовано применять на 
ранних этапах разработок перспективных про-
ектов, когда формируется облик изделия. Также 
ее целесообразно использовать в проектных от-
делах конструкторских бюро, занимающихся 
проектированием ракетно-космических ком-
плексов нового поколения. Она может быть по-
лезна и студентам старших курсов втузов при 
выполнении курсовых и дипломных работ по 
теме «Проектирование ракет-носителей». 
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