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В связи с проблемами освоения дальнего космоса и создания низкоорбитальных 
спутниковых группировок с малыми космическими аппаратами заметно выросла ак-
туальность задач проектной баллистики ракет-носителей. Самым рентабельным спо-
собом доставки малых спутников на целевые орбиты является их выведение с помо-
щью двухступенчатых ракет-носителей сверхлегкого класса, работающих на жидких 
компонентах топлива. Для решения задач проектной баллистики двухступенчатой 
ракеты-носителя расширена ранее разработанная методика проектировочного балли-
стического расчета для ее первой ступени. Проработаны вопросы аналитического 
определения потерь характеристической скорости последней ступени многоступенча-
той ракеты-носителя. Предложена приближенная методика проектировочного балли-
стического расчета на активном участке траектории двухступенчатой ракеты-
носителя при выведении полезной нагрузки на низкую опорную орбиту с произволь-
ным наклонением. Работоспособность методики продемонстрирована на конкретном 
примере выведения полезной нагрузки на круговую полярную орбиту. 
Ключевые слова: методика проектировочного баллистического расчета, задачи про-
ектной баллистики, проектно-баллистические параметры, ракета-носитель, потери 
характеристической скорости 

At the initial stage of building new models of rocket and space systems, so-called design bal-
listic calculations are usually performed. Due to the problems of deep space exploration and 
the creation of low-orbit satellite constellations with small spacecraft, the relevance of the 
tasks of design ballistics of launch vehicles has noticeably increased. The most cost-effective 
way to deliver small satellites to target orbits is to launch them using two-stage ultra-light 
launch vehicles powered by liquid propellants. To solve the problems of design ballistics of a 
two-stage launch vehicle, we expanded the technique of design ballistic calculation of the 
first stages of launch vehicles and tackled the problems of analytical determination of the 
characteristic velocity losses of the last stages of multistage launch vehicles. As a result, we 
introduce an approximate method for ballistic design calculation on the active part of the 
trajectory of two-stage launch vehicles when the payload is injected into a low Earth orbit 
with an arbitrary inclination. The paper considers the application of the developed tech-
nique on a specific example of injecting a payload into a circular polar orbit. 
Keywords: design ballistic calculation method, design ballistics problems, design ballistic 
parameters, launch vehicle, characteristic velocity losses 
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В связи с проблемами освоения дальнего кос-
моса [1–8] и создания низкоорбитальных спут-
никовых группировок с малыми космическими 
аппаратами [9–12] все более актуальными ста-
новятся задачи проектной баллистики ракет-
носителей (РН). Наиболее рентабельным спо-
собом доставки малых спутников на целевые 
орбиты является их выведение с помощью 
двухступенчатых РН сверхлегкого класса, рабо-
тающих на жидких компонентах топлива. 

Цель работы — создание методики проекти-
ровочного баллистического расчета двухсту-
пенчатых РН сверхлегкого класса, предназна-
ченных для доставки полезной нагрузки с по-
верхности Земли на целевые орбиты. 

Проектирование РН, как любой сложной 
технической системы, представляет собой дли-
тельный многоэтапный итерационный про-
цесс. Поэтому на начальном этапе разработки 
новых образцов РН возникает потребность в 
универсальных проектировочных методиках 
баллистических расчетов [13–19], обеспечива-
ющих совместно с уравнениями массового 
анализа выбор наилучшего сочетания проект-
но-баллистических параметров (ПБП), кото-
рые в дальнейшем используют в качестве ис-
ходных данных в задачах оптимизации более 
высокого уровня. Под ПБП следует понимать 
минимальную совокупность относительных 
параметров, однозначно определяющих траек-
торию РН. 

Конечные результаты будем представлять в 
аналитической форме, так как применение вы-
сокоточных методов на данном этапе разрабо-
ток малоэффективно, что объясняется следу-
ющими причинами. Во-первых, несмотря на 
высокое быстродействие современных компь-
ютеров, использование программных средств 
и алгоритмов высокого уровня может приве-
сти к неоправданным временным и матери-
альным затратам. Во-вторых, применение ме-
тодов численного интегрирования в сложном 
алгоритме оптимизации может сопровождать-
ся потерей контроля проектантом за процес-
сом выбора наиболее рационального решения. 

Таким образом, методика проектно-баллис-
тического расчета должна обеспечивать в ана-
литической форме взаимосвязь параметров 
движения и ПБП двухступенчатой РН, не при-
бегая к громоздким выкладкам и численному 
интегрированию. 

Для первых ступеней (ПС) РН имеем пять 
независимых ПБП. 

Относительная конечная масса ПС 
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0
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m
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где к1m  — конечная масса ПС; 0m  — стартовая 
масса РН. 

Удельный импульс тяги двигательной уста-
новки ПС в пустоте 
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Здесь п1P  — суммарная пустотная тяга двига-
тельной установки ПС с учетом потерь харак-
теристической скорости на управление; 1m  — 
абсолютное постоянное значение массового 
секундного расхода топлива, 

  1 0 ,dm m
dt
   

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

Коэффициент увеличения удельного импуль-
са тяги в пустоте 
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где 0P  — суммарная тяга двигательной уста-
новки ПС у поверхности Земли с учетом потерь 
на органы управления; 0I  — земной удельный 
импульс тяги. 

Стартовая нагрузка на тягу или коэффици-
ент тяговооруженности 
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где м с0
29,81 /g   — осредненное по поверхно-

сти Земли ускорение свободного падения. 
Баллистический коэффициент 
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где мS  — площадь миделева сечения ракеты, 
проходящая по корпусу силового блока; 

maxxc  — максимальное значение коэффициента 
силы лобового сопротивления РН при нулевом 
угле атаки, числе Маха M 1,07  и высоте поле-
та км.7h   

Для вторых ступеней (ВС) РН имеем три не-
зависимых ПБП. 

Относительная конечная масса ВС 
  к2 к2 02 ,m m   

где к2m  и 02m  — конечная и стартовая масса ВС. 
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Удельный импульс тяги двигательной уста-
новки ВС в пустоте 
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где п2P  — суммарная пустотная тяга двигатель-
ной установки ВС с учетом потерь характери-
стической скорости на управление; 2m  — мас-
совый секундный расход топлива ВС, 

  2 02 .dm m
dt
   

Стартовая нагрузка на тягу или коэффици-
ент тяговооруженности ВС 
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В качестве ПБП также будем рассматривать 
характеристические (идеальные) скорости ПС 
хар1v  и ВС хар2 :v  

  хар1 п1 к1ln ;v I      хар2 п2 к2ln .v I    

 
Методика расчета. При выводе уравнений 
движения РН на активном участке траектории 
(АУТ) использованы следующие допущения: 

• Земля — сферическая, поле ее тяготения — 
центральное; 

• движение относительно центра масс не 
рассматривается; 

• управление — идеальное, а управляющие 
усилия по сравнению с силой тяги пренебре-
жимо малы; 

• траектория РН лежит в плоскости орбиты 
выведения, проходящей через центр Земли; 

• траектория РН зависит от атмосферы 
только на АУТ ПС; 

• влияние окружной скорости Земли на 
траекторные переменные учтено введением 
формул пересчета относительной скорости РН 
во вращающейся системе координат в абсо-
лютную; 

• подъемная сила не влияет на закон управ-
ления. 

В полете на РН действуют: 
• сила тяги двигательной установки P , век-

тор которой направлен по продольной оси РН; 
• сила тяжести ,G mg  направленная к цен-

тру масс Земли, где m  — текущая масса РН в 
рассматриваемый момент времени; g  — уско-
рение свободного падения, 2g   r    — 
константа поля тяготения Земли, принятая 
равной 398 600 км3/c2; r  — радиус-вектор); 

• сила аэродинамического сопротивле-
ния аэр ,X  действующая в направлении, обрат-
ном направлению вектора скорости РН. 

Угловое положение РН характеризуется 
программным углом тангажа пр( ) t  — углом 
между линией стартового горизонта и осью РН. 

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

• стартовая — с началом координат сO ; 
• 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 общем случае продольная ось РН не сов-
падает с направлением вектора скорости РН, 
поэтому справедливо соотношение 

 пр( )t     

где   — угол наклона вектора скорости РН к 
местному горизонту (траекторный угол);   — 
угол атаки (угол между направлением вектора 
скорости и осью РН). 

 
Рис. 1. Схема движения РН на АУТ: 

1 — стартовый горизонт; 2 — местный горизонт 
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С учетом принятых допущений система 
уравнений движения РН в сферической ско-
ростной системе координат (с началом в центре 
Земли F) запишется как (см. рис. 1) 
  аэрcos sinmv P X mg      (1) 

 аэр
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sinmv vm P Y     


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cos cosmvmg
r

    (2) 

  sinθ;h v    ,h r R   

где v  — скорость полета РН; аэрY  — подъемная 
аэродинамическая сила; ρ  — мгновенный ра-
диус кривизны траектории; r  — радиальная 
координата центра масс; R  — средний радиус 
Земли, R   6371 км. 

Проведем анализ составляющих, входящих в 
состав уравнений (1) и (2), и представим их в 
функции ПБП. Рассмотрим составляющие си-
стемы уравнений движения ПС. 

Сила тяги ПС 

  п11
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где п1 п1 1;P I m   hp  — атмосферное давление на 
высоте ;h  0p  — атмосферное давление у по-
верхности Земли. 

Время конца АУТ ПС 
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Сила лобового сопротивления 

  аэр м м
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2
h

x x
vX с S с qS   

где xс  — аэродинамический коэффициент силы 
лобового сопротивления; h  — плотность воз-
духа, являющаяся функцией высоты полета ;h  
q  — скоростной напор, 2 2.hq v   

Коэффициент xс  представим как xc   
max ,x xc c  где xc  — безразмерный коэффициент 

лобового сопротивления. Универсальная зави-
симость безразмерного коэффициента лобово-
го сопротивления xc  от числа Маха М [18–20] 
приведена в табл. 1. 

При интегрировании системы дифференци-
альных уравнений движения ПС РН числен-
ным методом в качестве программы использо-
ван закон изменения программного угла атаки, 
предложенный в работах [14, 18]: 
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где вt  — время окончания вертикального 
подъема РН; max  — максимальное значение 
угла атаки; в2exp[5,33( )],K M M   вM  — 
число Маха, соответствующее времени в ,t  
определяемое из условия в 0,95   в —
относительная конечная масса этапа верти-
кального полета) [13]. 

Время окончания вертикального подъ-
ема  РН 
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Выражая правые части системы уравне-
ний (1) и (2) через ПБП, получаем 
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где пр( );t    ( );g g h  (M);x xc c  ( ).h hp p h  
Анализ характера изменения траекторных 

переменных позволил выявить некоторые об-
щие закономерности, использованные в даль-
нейшем при выводе расчетных формул при-
ближенной методики проектировочного балли-
стического расчета. 

Во-первых, движение ПС РН на АУТ неза-
висимо от класса, конструктивно-компо- 
новочной схемы и ПБП осуществляется с вер-
тикальным ускорением sinya v   близким  
к его постоянному осредненному значению 
[17–19] 

  ср 0
0

1,09 1 .уa g     
 

Таблица 1 
Универсальная зависимость безразмерного  

коэффициента лобового сопротивления  
от числа Маха 

M xc  M xc  M 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 
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Во-вторых, скоростной напор достигает мак-
симального значения приблизительно на одной 
и той же высоте м 11 000 мh   независимо от 
ПБП и программы полета [17–19]. 

На рис. 2 приведены зависимости скорост-
ного напора q от высоты полета ПС РН на топ-
ливе кислород + керосин при различных значе-
ниях коэффициента тяговооруженности 0  и 
траекторного угла, соответствующего максиму-
му скоростного напора м .  

Время мt  и массу ПС м ,  соответствующие 
максимальному скоростному напору, предста-
вим как 

  м
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При построении аналитических соотноше-
ний используем вместо программы прφ ( )t  зави-
симость программного траекторного угла пр  
от времени полета .t  

В этом случае система уравнений движения 
ПС РН приобретает вид 
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где ( );g g h  (M);x xc c  ( );h hp p h  пр( ).t    

Зависимость пр( )t  удобно представить в 
форме степенной функции [17–19]: 

   
в

пр
1 м

1 1 в 1
1 в

при ;
2

при ,
2

n

t t

t t t t t
t t

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

 (3) 

где 1t  — время конца активного участка ПС; 
1  — угол наклона траектории, соответствую-

щий моменту времени 1;t  (0,59n    
0,8

хар1 00,000125 )( ) ,v     хар1v  — потери ха-
рактеристической скорости ПС РН. 

В выражении (3) 

 
  
  

0,8
хар1 0

0,8
хар1 0

1,1 при 0,59 0,000125 1,1;

2,0 при 0,59 0,000125 2,0.

v
n

v





     
   

 

Интегрируя первое уравнение системы (3)  
в интервале 0… кt  при условии cos 1,   полу-
чаем 

 
к1 к к

м
к п1

01 0 0

sin
t t

xc qSdv I g dt dt
m

      
     

 
к1

п
01

1 1р h

р

k pI d
k p


 

  (4) 

Нередко выражение (4) представляют в виде 
  к хар ,g av v v v v    p  

где хар ,v  ,gv  av  и pv  — характеристиче-
ская скорость РН и ее потери на гравитацию, 
преодоление сопротивления атмосферы (далее 
потери на аэродинамику) и противодавление 
соответственно. 

Представим выражение для гравитационных 
потерь ПС РН в виде двух слагаемых: 

  
м

м

1

1
0

sin sin .
t t

g
t

v g dt g dt       

Для определения гравитационных потерь 
предлагается использовать следующую расчет-
ную зависимость: 

  
   

  
м м м

м

1 0 ср 1

1

0,76 0,24sin

sin 1 sin ,

g

g g

v g t g t t

k

      

    k
 

где  хар10,5 0,08 /2400 1 ;gk v    срg  — осред-
ненное ускорение свободного падения, 

  2
ср 9,65 м/c .g  

 
Рис. 2. Зависимость скоростного напора q от высоты 

полета h ПС РН на топливе кислород + керосин  
при различных значениях коэффициента 
тяговооруженности и траекторного угла: 

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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Потери характеристической скорости на 
аэродинамику представим в виде 

  
м

м м
1 1/

max

00 0

t t t
xx

a
q cc qS q tv d

m
   

      (5) 

где maxq  — максимальный скоростной напор; 
q  — относительный скоростной напор;   — 
независимая безразмерная координата. 

Как показали результаты предварительных 
расчетов, безразмерный интеграл в выражении 
(5) слабо зависит от проектно-баллистических 
параметров. Поэтому при построении расчет-
ной зависимости, определяющей ,av  он мо-
жет быть представлен постоянной величиной. 

Кроме того, будем считать, что вертикальное 
ускорение constya   и м  11 000 м.h  В этом 
случае произведение мmaxtq  в выражении (5) 
становится прямо пропорциональным квад-
ратному корню из вертикального ускорения ya  
и обратно пропорциональным квадрату синуса 
траекторного угла м .  

Окончательное выражение для потерь ха-
рактеристической скорости на аэродинамику 
запишем как 

  
м

2
0

1,09 1,
sina

Av  
  

 

где A  — статистический коэффициент, A   
61,8 10   кг/(м∙с). 

Согласно формуле (3), выражение для опре-
деления траекторного угла м  представим в 
виде степенной функции 

  1 м
м 1 1

1 в
.

2

nt t
t t

          
 

Потери характеристической скорости на 
противодавление 

  
к1

п1
01

1 1р h
p

р

k pv I d
k p


   

   (6) 

С учетом того, что безразмерный интеграл в 
выражении (6) в основном зависит от коэффи-
циента тяговооруженности, запишем 

  1,65
п1 0

10, 48 .p
p

p

kv I
k


    

Для определения высоты полета в конце 
АУТ ПС РН используем гипотезу движения  
с постоянным вертикальным ускорением [18]: 

  
  м м м м

к1

1 1 1 1

0,65

1

0,5 sin sin

1 ,
1 sin

h h t t v v      

    

 

где 

  
 м м м мп1 0ln 0,76 0,24sin

0,66 0,9 .a p

v I g t
v v

      
   

 

Систему уравнений движения ВС в функци-
ях ПБП на АУТ запишем следующим образом: 

       

п2

0

п2
2

0

п2

0

п2
2

пр2

cos sin ;

1 sin cos cos ;

sin ; ;

; cos ; ( ).

gv g

g vg
v r

gh v
I

vg v t
r



      
          

         
         r





 



  (7) 

Приращение времени полета на АУТ ВС 
имеет вид 

   п2
к2

п2
2

0
1 .It

g
    

При проведении расчетов численным мето-
дом в качестве программы использован угол 
тангажа 
  пр н( ) ,t t     

где н  — начальное значение угла тангажа. 
Зависимость пересчета относительной ско-

рости v  (во вращающейся системе координат) 
в абсолютную абсv  получена из сферических 
треугольников, сторонами которых являются 
составляющие скоростей [14]: 

  2 2 2
к с абс сабс

c

cos2 ,
cos

iv v v v v  


 

где c  — широта точки старта; сv  — скорость 
вращения Земли в точке старта; i — наклонение 
орбиты. 

Терминальные (конечные) условия: 

  
НОО

абс 1к
НОО

к к

;
; 0,

v v
h h


  

 

где НОО
1кv  — скорость движения РН на круговой 

низкой опорной орбите (НОО); НООh  — высота 
НОО; к  — угол наклона траектории в конце 
полета.  

Как уже отмечалось, для решения задач про-
ектной баллистики требуются универсальные 
быстрые алгоритмы, не требующие значитель-
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ного машинного времени. Анализ большого 
числа результатов проектно-баллистических 
расчетов, проведенных численным методом, 
позволил построить структуру приближенных 
аналитических соотношений для определения 
гравитационных потерь. 

Если считать, что constg  , то 

  
1

2 ср2 2 ср2sin sin ,
кt

g
t

v g dt g t       

где ср2g  — осредненное значение ускорения 
свободного падения на активном участке траек-
тории ВС; ср2  — осредненное значение угла 
наклона траектории ВС. 

Выражения для определения ср2g  и ср2sin  
можно аппроксимировать следующими зави-
симостями: 

   
 

ср2 1 к

к 1
ср2

2 1 к

0,32 0,68 ;

sin ,
0,83 0,17

g g g
C h h

t v v


 


 
 

 

где 1g  и кg  — ускорение свободного падения в 
начальный и конечный момент времени; C  — 
дополнительный множитель; 1v  и кv  — на-
чальная и конечная скорость РН. 

Дополнительный множитель 

   
0,1

1 0,17
1 п2

хар2
0,78 1,1sin .vC

v
 

    
 

 

Потери характеристической скорости ВС РН 
на углы атаки [17] 

  
 
  

2 хар2 ср2

хар2 ср2

1 cos
1 cos arcsin ,

v v
v
     

   
 

где ср2  — осредненное значение угла атаки ВС. 
Для определения структуры формулы, опре-

деляющей ср2sin ,  представим второе уравне-
ние системы (7) как 
  хар sin (1 )cos .v v v g          (8) 

Здесь v  — нормальное к траектории ускорение 
центра масс РН;   — относительное перенос-
ное ускорение, 
   2

к 1к ,v v   

где 1кv  — первая космическая скорость РН. 
Согласно уравнению (8), выражение для си-

нуса осредненного угла атаки при выведении 
полезной нагрузки на круговую орбиту имеет 
вид 

  
 2 ср2 1 1cр2

ср2
хар2

1 sin
sin ,

t g С v
v

   
 


  (9) 

где cр2(1 )  — относительное переносное 
ускорение; С  — коэффициент, учитывающий 
погрешности аппроксимации выражения (9), а 
также влияние начальной скорости РН 1v  и па-
раметра п2  на ср2sinα ,  

    1 1,2
1 п2

33004,5 sin 0,07 2,1 .
3300

vС 


       
 (10) 

Если п2 1,   то необходимо принять в вы-
ражении (10) п2 1.   

Относительное переносное ускорение 
cр2(1 )  для последней ступени РН имеет вид 

  cр2 1 к(1 ) 0,55(1 ) 0, 45(1 ) .      

Если в качестве первой космической скоро-
сти 1кv  рассматривать скорость движения РН 

 
Рис. 3. Зависимость углов тангажа, атаки  

и наклона вектора скорости к местному горизонту 
для АУТ двухступенчатой РН от времени ее полета 

 
Рис. 4. Зависимость потерь характеристической 

скорости на гравитацию, аэродинамику, 
противодавление и углы атаки для АУТ 

двухступенчатой РН от времени ее полета 
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на круговой НОО НОО
1к ,v  то выражение 1(1 )  

можно упростить следующим образом: 

  
2

1
1 НОО

1к
(1 ) 1 .v

v
     
 

 

Отметим, что аналитические соотношения, 
связывающие траекторные переменные в ха-
рактерных точках АУТ, получены на основании 
результатов анализа изменения во времени тра-
екторных переменных баллистических расче-
тов, определенных методом численного инте-
грирования уравнений движения РН. 

Продемонстрируем работоспособность при-
ближенной методики баллистического расчета 
на конкретном примере выведения полезной 
нагрузки на круговую полярную орбиту. В каче-
стве исходных данных использованы следую-
щие параметры: п1 3090 м/с;I   1,09;pk   

к1μ 0,2574;  0 0,72;   4 23 10 кг/м ;    п2I   
3515 м/с;  к2μ 0,2505;  п2 1,2;   1θ 15, 46 ;   

кθ 0 ;   НОО
1к 7800, 4 м/с;v   НОО 180 км.h   

На рис. 3 показаны законы изменения (t), 
(t) и θ(t) на АУТ двухступенчатой РН, полу-
ченные методом численного интегрирования 
дифференциальных уравнений движения РН. 

Как видно из рис. 3, угол атаки (график дан с 
изменением масштаба в 5 раз) на дозвуковом 
участке принимает отрицательные значения, 

далее он равен нулю. После разделения ступе-
ней угол атаки ВС, как правило, больше нуля. 
Его оптимальное среднеинтегральное значение 
зависит от тяговооруженности ВС. 

На рис. 4 приведены зависимости потерь ха-
рактеристической скорости на гравитацию 

,gv  аэродинамику ,av  противодавление pv  
и углы атаки v  для АУТ двухступенчатой РН 
от времени ее полета. 

Параметры движения двухступенчатой РН, 
полученные методом численного интегриро-
вания дифференциальных уравнений, приве-
дены в табл. 2. Значения траекторных пере-
менных соответствуют характерным этапам 
движения РН. 

В табл. 3 приведены значения потерь харак-
теристической скорости двухступенчатой РН, 
рассчитанные методом численного интегриро-
вания дифференциальных уравнений ее движе-
ния и по предложенной приближенной мето-
дике проектировочного баллистического расче-
та (аналитическим методом). 

Выводы 
1. Предложена приближенная методика про-

ектировочного баллистического расчета на 
АУТ двухступенчатой РН при выведении по-

Таблица 2 
Параметры движения двухступенчатой РН, полученные методом численного интегрирования  

дифференциальных уравнений 

Этап движения РН Время  
полета, с 

Скорость  
полета, м/с 

Высота  
полета, км 

Траекторный 
угол, град 

Угол 
атаки, град 

Скоростной 
напор, Па (кгс/м2) 

Старт 0 0 0,1 90 0 0 
Достижение максималь-
ного скоростного напора 

65,7 442,7 11,0 54,08 0 35803,1 (3650,9) 

Разделение ступеней 165,5 3265,9 72,3 15,47 0 314,8 (32,1) 
Движение через 5 с после 
разделения ступеней 

170,5 3293,8 76,6 14,91 13,94 – 

Конец АУТ 487,22 7800,4 180,0 0 0,40 – 

Таблица 3 
Значения потерь характеристической скорости двухступенчатой РН 

Этап движения РН 
Потери характеристической скорости, м/с 

на гравитацию на аэродинамику на противодавление на углы атаки 

Разделение ступеней 1084,8/1085,3 67,4/66,8 73,6/73,5 0/0 
Конец АУТ 1347,1/1351,2 67,4/66,8 73,6/73,5 51,9/56,8 

Примечание. В числителе дроби указаны значения, рассчитанные методом численного интегрирования, в знамена-
теле — аналитическим методом. 
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лезной нагрузки на НОО высотой 180…230 км 
с произвольным наклонением орбиты. 

2. Разработанная методика позволяет прово-
дить проектировочные баллистические расчеты 
АУТ РН от сверхлегкого класса до сверхтяже-
лого при минимальных временных и матери-
альных затратах. 

3. Погрешности определения скорости в 
конце АУТ по сравнению с результатами чис-
ленного интегрирования уравнений движения 

РН по абсолютной величине не превышают 
20 м/с. Погрешности определения высоты в 
конце АУТ ПС составляют не более  4 км. 

4. Предложенную методику рекомендовано 
применять на ранних этапах разработок пер-
спективных проектов при формировании об-
лика изделия. Она также может быть полезна 
студентам старших курсов втузов при выпол-
нении курсовых и дипломных проектов по теме 
«Проектирование ракет-носителей». 
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