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ПРЕДИСЛОВИЕ
Учебное пособие предназначено студентам специальности 

160801 «Ракетостроение» направления подготовки дипломированных 
специалистов «Ракетостроение и космонавтика».

Оно написано на основе учебного пособия: Куренков В. И., 
Юмашев Л. П. «Выбор основных проектных характеристик и конст
руктивного облика ракет-носителей» под ред. чл.-кор. РАН 
Д.И. Козлова, которое было издано в Самарском государственном 
аэрокосмическом университете в 2005 г. [58], материал которого су
щественно переработан и дополнен.

В учебном пособии исправлены опечатки и учтены замечания, 
которые были высказаны преподавателями и специалистами ракетно- 
космической отрасли в процессе работы с предыдущим учебным по
собием.

Введены новые разделы, касающиеся автоматизации проектных 
расчётов и создания твердотельных моделей ракет-носителей (PH). 
Расширены разделы по оптимизации стартовой массы ракет- 
носителей, введены новые материалы по выбору масс разгонных бло
ков и дополнительных ускорителей модернизируемых ракет- 
носителей и др.

В разделе 18 использованы результаты работ, выполненных в 
соответствии с Федеральной целевой программой «Научно
педагогические кадры инновационной России» по теме «Разработка 
методов оптимального проектирования стартовых и технических 
комплексов для космодрома «Восточный» с учетом реальных усло
вий дислокации на местности, обеспечения требуемого уровня на
дёжности, современных методов эксплуатации, схем подготовки к 
пуску и нагрузок на объекты стартового комплекса и PH при пусках» 
(Государственный контракт №02.740.11.0177). В этих работах при
нимали участие сотрудники ГНП РКЦ «ЦСКБ-Прогресс» и СГАУ.
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Учебное пособие может быть использовано не только при изуче
нии теоретического материала по проектированию PH, но и при вы
полнении курсовых и дипломных проектов.

Отдельные разделы учебного пособия могут быть полезны сту
дентам специальности 160802 «Космические летательные аппараты и 
разгонные блоки», а также студентам специальности 230301 «Моде
лирование и исследование операций в организационно-технических 
системах», специализирующихся в области компьютерного модели-* 
рования и автоматизации проектирования изделий и систем ракетно- 
космической техники. Учебное пособие также может быть полезно 
молодым специалистам ракетно-космической отрасли.

Хочется выразить благодарность рецензентам и специалистам 
ракетно-космической отрасли за ценные замечания и рекомендации, 
которые были учтены при подготовке рукописи учебного пособия к 
изданию.
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ВВЕДЕНИЕ

Создание ракет-носителей (PH) -  сложный, длительный и одно
временно увлекательный процесс, начинающийся с момента появле
ния замысла о необходимости создания новой ракеты-носителя, 
включающий эскизное проектирование, разработку рабочей доку
ментации, изготовление опытных образцов, различные виды испыта
ний, сдачу ракеты-носителя заказчику, организацию серийного изго
товления, проведения работ в эксплуатирующей организации, автор
ского сопровождения и внесения изменений для совершенствования 
ракеты-носителя.

Методические разработки по проектированию ракет-носителей в 
полном объеме имеются лишь в научно-исследовательских и проект
ных организациях ракетно-космической отрасли. Имеются также 
многочисленные публикации по данной теме. Среди них можно от
метить, например, следующие учебные пособия и монографии, кото
рыми пользуются студенты:

Проектирование и испытания баллистических ракет. / Под ред. 
В. И. Варфоломеева и М. И. Копытова. М. Воениздат, 1970. -  302 с.

Феодосьев В. В. Основы техники ракетного полета. М.: Наука. 
Главная редакция физико-математической литературы, 1979. -  496 с.

Ракеты-носители / под ред. проф. С.О. Осипова. - М.: Военное 
изд-во министерства обороны СССР, 1981. - 315 с.

Основы проектирования летательных аппаратов (транспортные 
системы). Учебник для технических вузов / В. П. Мишин,
В. К. Безвербый, Б. М. Панкратов и др.; под ред. А. М. Матвеенко и
О. М. Алифанова. -  М.: Машиностроение, 2005. 375 с.

Баллистические ракеты и ракеты-носители: Пособие для студен
тов вузов / О. М. Алифанов, А. Н. Андреев, В. Н. Гущин и др.; под 
ред. О. М. Алифанова. - М.: Дрофа, 2004. - 512 с.

Однако подходы к проектированию ракет в различных проект
ных организациях и у разных авторов отличаются, рассматриваются
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не одинаковые аспекты сложного и объёмного процесса проектиро
вания, и разобраться в этой литературе непросто даже специалистам, 
не говоря о студентах.

Настоящее учебное пособие посвящено одному из аспектов на
чального этапа проектирования ракет-носителей, а именно, вопросу 
выбора основных характеристик и проектного облика PH.

В учебном пособии предложен подход к проектированию ракет- 
носителей, который синтезирован из различных источников. Матери
ал пособия излагается в той последовательности, которая может ис
пользоваться в реальной практике проектирования. Пособие иллюст
рируется многочисленными примерами.

Некоторые методики и результаты оригинальны и представля
ются впервые, например, методика оценки грузоподъёмности ракет- 
носителей, составленных из существующих ракетных блоков, мето
дика оптимизации масс разгонных блоков, устанавливаемых в мо
дернизированные ракеты-носители, методика оптимизации массы 
ракеты-носителя при замене отдельных ракетных блоков и стартовых 
ускорителей.

Учебное пособие состоит из восемнадцати разделов с контроль
ными вопросами и приложений, в которых изложены методические 
рекомендации по выполнению курсовых и дипломных проектов и 
пример выполнения курсового проекта.
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1. О БЩ И Е ВО ПРО СЫ  ПРОЕКТИРОВАНИЯ

1.1. История создания баллистических ракет 
и ракет-иосителей

1.1.1. История создания первых ракет  
на жидких компонентах топлива

В 1933-1934 годах в СССР и Германии были проведены успеш
ные пуски первых ракет на жидких компонентах топлива. Эти ракеты 
имели малую массу, небольшие габариты и достигали высот 1,5- 
2,5 км.

Разработка первой баллистической ракеты началась в Германии 
незадолго до начала Второй мировой войны.

Почему же стало создаваться такое сложное и дорогостоящее 
оружие как баллистические ракеты? Ответ следует искать в экономи
ке. Дело в том, что использование дальнобойных пушек требовало 
больших финансовых, материальных и временных затрат на их про
изводство и эксплуатацию. Так, самая большая дальнобойная пушка 
времен периода Первой мировой войны имела следующие характери
стики:

- дальность стрельбы - 120 км;
- массу - 750 тонн;
- длину ствола -  34 м;
- вес снаряда -  120 кг.
Ствол необходимо было менять через каждые 50 выстрелов.
Поэтому в Германии было принято решение о создании исследо

вательского центра по разработке крылатых и баллистических ракет.
Такой центр с опытной станцией и заводом был построен в 

1938 г. вблизи населенного пункта Пенемюнде на острове Узедом в 
Балтийском море. Там была разработана баллистическая ракета 
ФАУ-2 (V-2, А-4), которая могла доставлять взрывчатое вещество 
массой 1000 кг на расстояние до 300 км. Главным конструктором 
этой ракеты был Вернер фон Браун.
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Стартовая масса ракеты ФАУ-2 составляла 13,5 т, длина при
мерно 14 м и диаметр корпуса равнялся 1,65 м [42]. Корпус ракеты 
напоминал самолетный фюзеляж. Конструкционный материал корпу
са - сталь, а топливные баки ракеты, находящиеся внутри корпуса, 
были выполнены из алюминиевого сплава. В качестве компонентов 
топлива использовались этиловый спирт (4085 кг) и жидкий кисло
род (5160 кг). Тяга двигателя на Земле составляла примерно 25 т, а в 
пустоте -  30 т. Использование спирта было обусловлено тем, что 
температура его горения относительно низка по сравнению с други
ми, более эффективными горючими. Но даже в этом случае конст
рукторам двигателей не удалось в полной мере решить проблему ох
лаждения двигателя и спирт балластировали (разбавляли) водой до 
77-процентной концентрации [15].

Первая попытка запуска была весной 1942 г. Ракета пролетела 
около одного километра и упала. Первая успешно отработавшая ра
кета была запущена 3 октября 1942 г. Она достигла высоты 90 км и 
дальности 190 км.

В Нордхаузене были построены крупные серийные подземные 
заводы, которые выпускали ракету А-4. Эти заводы в 1944-1945 гг. 
выпускали по 25-30 ракет в сутки. Всего было сделано более 5000 
ракет.

С 8 сентября 1944 г. велся обстрел Лондона этими ракетами.
Всего по Англии было выпущено 1402 ракеты, из них в Лондоне 

взорвалось 517 ракет.
Большого ущерба (в масштабах войны) от них не было. Однако 

психологически это оружие воздействовало, поскольку вдруг, без 
объявления воздушной тревоги, начиналась «бомбардировка». Тем не 
менее основная цель немцев - деморализация населения Великобри
тании с целью выведения из войны, не была достигнута.

1.1.2. Становление ракетной промышленности СССР

После Великой Отечественной войны в 1946 г. группы советских 
инженеров, специализировавшихся в области ракетной техники, бы
ли командированы в Германию. Одна из этих групп имела задание 
найти специалистов, занимающихся разработкой и производством 
ракет ФАУ-2, чертежи этой ракеты и оставшиеся в подземных заво
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дах недостроенные части ракет, найти остатки оборудования заводов 
по производству ФАУ-2 и организовать сборку ракет из найденных 
частей. В состав этой группы входил С. П. Королев. Задача, постав
ленная перед группой, была выполнена. В 1947 году недостроенные 
части ракет ФАУ-2 и оставшиеся специалисты были вывезены в 
СССР, в Подмосковье.

Научно-исследовательскому институту' 88 (НИИ-88) в г. Кали
нинграде (ныне г. Королёв) Московской области была поставлена 
задача сначала разработать копию ракеты ФАУ-2, а затем на ее осно
ве проектировать более совершенную технику. Потом из НИИ-88 вы
делилось опытно-конструкторское бюро №1 (ОКБ-1). Вскоре руково
дителем этого ОКБ стал С. П. Королев.

Копия ракеты ФАУ-2 под индексом Р-1 была создана и в 1948 г. 
состоялись ее первые пуски. Ракета была принята на вооружение, не
смотря на недостатки, которые были известны проектантам и воен
ным.

Далее проектировались ракеты Р-2, которые были похожи на Р-1, 
но совершеннее их. Они имели отделяющуюся головную часть и не
сущий бак горючего.

Затем были созданы ракеты Р-5 и Р-5М. Последняя была испы
тана в 1956 г. и стала первой стратегической ракетой, способной дос
тавить атомную бомбу на расстояние до 1200 км.

Тем не менее по количеству баллистических ракет и боеголовок 
с атомными зарядами СССР в середине 50-х годов существенно от
ставал от США (примерно в 20 раз). Политическое руководство стра
ны поставило задачу перед конструкторами разработать межконти
нентальную баллистическую ракету с термоядерным зарядом (водо
родной бомбой), способную достичь территории США. И для реше
ния этой задачи надо было совершить качественный скачок в созда
нии новых типов мощных баллистических ракет.

Первой межконтинентальной баллистической ракетой, способ
ной доставить ядерную боеголовку массой 3 тонны на территорию 
США, стала ракета Р-7, имевшая дальность полета 8000 км.

С. П. Королев и сотрудники его ОКБ с целью сокращения сроков 
разработки новой ракеты предложили использовать так называемую 
пакетную схему. Ракета в этом случае как бы состоит из связки от
дельных относительно небольших ракетных блоков, которые к тому
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времени уже были разработаны. В качестве компонентов топлива 
этой ракеты использовались жидкий кислород и керосин, что позво
лило создать более совершенные двигатели. Конструкторы к тому 
времени уже решили проблему охлаждения двигателей, работающих 
на этих компонентах топлива.

Модификация этой ракеты Р-7А (индекс 8К74) с увеличенной до 
11 ООО км дальностью состояла на вооружении с 1960 года по 1968. С 
боеголовкой же массой около полутора тонн ракета Р-7 уже могла 
достичь практически любой точки поверхности Земли.

Далее для новых боеголовок создавались уже менее мощные ра
кеты. В частности, в конце 50-х - начале 60-х годов 20-го века в кон
структорском бюро г. Днепропетровска (на территории современной 
Украины) под руководством М. К. Янгеля были разработаны сначала 
одноступенчатая баллистическая ракета 8К63, затем двухступенчатая 
баллистическая ракета Р16 (8К64) на токсичных компонентах топли
ва. Эти ракеты были приняты на вооружение.

В ОКБ С. П. Королева была разработана двухступенчатая балли
стическая ракета Р9 (8К75), в которой использовались в качестве 
компонентов топлива керосин и жидкий кислород. Эта ракета имела 
уже не пакетную схему, а состояла из последовательно соединенных 
ракетных блоков. Ракета Р-9 также была принята на вооружение.

Следует отметить, что в ОКБ С. П. Королева разрабатывалась 
так называемая глобальная ракета 8К713, которая могла выводить 
ядерный заряд на орбиту Земли. В нужный момент с помощью вто
рого запуска ракетного блока третьей ступени головная часть с водо
родной бомбой могла быть заторможена, войти в плотные слои атмо
сферы и попасть в расчетную точку поверхности Земли. Однако в 
серию такая ракета не пошла.

Далее в СССР разрабатывались и другие баллистические ракеты 
с различными стартовой массой и дальностью полета головных час
тей.

1.1.3. Первые космические полёты

Руководство СССР поддержало идею ученых, в частности ака
демиков М. В. Келдыша и С. П. Королева, о запуске первого искусст
венного спутника Земли, чтобы продемонстрировать всему миру, что 
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СССР обладает мощной ракетной техникой, способной доставить 
головные части с атомным зарядом практически в любую точку зем
ного шара.

Таким образом, ракета Р7 стала первой в мире ракетой- 
носителем.

1.2. Общие сведения о ракетно-космическом комплексе

Ракетно-космический комплекс -  это совокупность ракеты кос
мического назначения (или ракетно-космической системы) и космо
дрома, обеспечивающего предстартовую подготовку и пуск ракеты 
космического назначения, траекторные измерения, выдачу команд, 
приём и обработку телеметрической информации [18]. Структурная 
схема РКК представлена на рис. 1.1. Подсистемами РКК являются 
технический комплекс, ракета космического назначения, стартовый 
комплекс и др.

В состав ракеты космического назначения входят ракета- 
носитель и космическая головная часть. Ракета-носитель состоит из 
ракетных блоков и представляет собой сложную техническую систе
му как по своему структурному составу, так и по функционированию.

Отметим, что в публицистике (да и в технической литературе) 
ракету космического назначения часто отождествляют с ракетой- 
носителем.

Космическая головная часть включает головной блок и 
сборочно-защитный блок. Головной блок содержит космический 
разгонный блок (если он имеется в составе КГЧ), адаптер и 
космический аппарат. Сборочно-защитный блок состоит из 
перходного отсека и головного обтекателя.

В зависимости от задач ракетно-космической системы и схемы 
полета ракета-носитель может сообщать космическому аппарату 
скорость, необходимую для осуществления:

- суборбитального полета (полета по орбите с высотой апогея
180...200 км и высотой перигея 0-30 км, который осуществляется для 
снижения и затопления ракетных блоков на первом же витке полета);
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Рис. 1.1. Структурная схема ракетно-космического комплекса

- вывода на низкие «опорные» орбиты (как правило, 
околокруговые с высотой 180...200 км);

- вывода на переходные эллиптические орбиты (переходные к 
рабочим орбитам);

- вывода на рабочие орбиты (как правило, низкие).
Если в составе ракеты космического назначения или в составе 

космической головной части имеются космические разгонные блоки 
(блоки, способные длительное время находиться в космическом про
странстве и обеспечивать запуск двигателей в невесомости), то 
ракета-носитель, как правило, сообщает космическому аппарату 
скорость, необходимую для осуществления суборбитального полета 
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или полета по оперной орбите. Дальнейшее маневрирование 
осуществляется с помощью космических разгонных блоков.

Довывод космических аппаратов на рабочие орбиты или 
корректировка орбит могут быть осуществлены также с помощью 
корректирующей двигательной установки космического аппарата.

1.3. Основные ракеты-носители мира

На рис. 1.2 представлены основные ракеты-носители мира.
В начале космической эры ракеты-носители создавались на 

основе баллистических ракет. Затем стали создаваться ракеты- 
носители, которые специально предназначались для вывода полезных 
нагрузок в космическое пространство. В последние десятилетия, 
кроме США и России, ракеты-носители стали разрабатываться в 
Европе (Европейское космическое сообщество), в Китайской 
Народной Республике, в Японии и некоторых других странах.

Воздушно-космические системы разрабатывались только в США 
(«Спейс Шаттл») и СССР («Энергия-Буран»), Однако «Спейс 
Шаттл», строго говоря, не является . ракетой-носителем, так как 
центральный блок не имеет двигательной установки. Маршевые 
двигатели и полезная нагрузка располагаются только на космическом 
самолете.

1.4. Классификация ракет-носителей

Классификация ракет-носителей проводится по признакам, кото
рые приведены ниже.

Классификация по грузоподъемности (выведение на круговую 
орбиту высотой 200 км) [42]:

- легкие (до 5 т);
- средние (5...20 т);
- тяжелые (20.. .100 т);
- сверхтяжелые (свыше 100 т).
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Рис. 1.2. Основные ракеты-носители мира

В последние годы введен ещё один промежуточный класс — 
«средний класс повышенной грузоподъемности», что соответствует 
грузоподъемности несколько большей, чем 20 т. Верхняя граница 
этого класса пока в технической литературе не определена (не устоя
лась). В частности, создаваемая в настоящее время ракета-носитель 
«Русь-М» имеет грузоподъемность 23,5 тонны.

Классификация по количеству ступеней:
- двухступенчатые;
- трёхступенчатые;
- двух - и трёхступенчатые с разгонными блоками.
Классификация по схеме соединения ступеней:
- с последовательным соединением ступеней (схема "тандем");
- с параллельным соединением ступеней (при одновременном 

начале работы всех двигателей ракетных блоков - схема «пакет»);
- со смешанным соединением ступеней (ракетные блоки первой 

и второй ступени соединены параллельно, а ракетный блок третьей
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ступени соединен последовательно с ракетным блоком второй ступе
ни -  так называемый "трехступенчатый пакет");

- схема с отделяемыми внешними (боковыми) двигателями.
Классификация по токсичности топлива:
- токсичные (с длительным сроком хранения в заправленном со

стоянии, например PH "Протон", конверсионная двухступенчатая 
баллистическая ракета "Днепр");

- нетоксичные (с ограниченным сроком хранения в заправлен
ном состоянии, например PH "Союз", "Сатурн-V");

- с нетоксичными компонентами топлива основных ступеней PH 
и наличием разгонного блока с токсичными компонентами топлива, 
например PH "Союз" с разгонным блоком "Фрегат".

Классификация по фазовому составу топлива:
- жидкие компоненты топлива (PH "Союз", "Сатурн-V" и др.);
- твердые компоненты топлива (PH "Старт" на базе баллистиче

ских ракет "Пионер" и "Тополь");
- ракеты-носители с наличием ракетных блоков и на жидком то

пливе, и на твердом топливе ("Space Shuttle");
- ракеты-носители с наличием ракетных блоков на комбиниро

ванных компонентах топлива (твердое горючее и жидкий окислитель, 
например проект PH на базе противоспутниковой трехступенчатой 
ракеты-перехватчика, стартующей с самолета МиГ-31).

Классификация по наличию возвращаемых ракетных блоков:
- ракетные блоки одноразового применения;
- возвращаемые ракетные блоки (спуск на парашюте, на дельта

плане или самолетный спуск ракетных блоков первой ступени, на
пример ракетный блок «Байкал»).

Классификация по методу старта:
- закрытый старт (шахты, подводные лодки);
- открытый старт.
Закрытый старт применяется только для конверсионных ракет- 

носителей.
Открытый старт, в свою очередь, классифицируется следующим 

образом:
- наземный неподвижный (космодромы);
- наземный подвижный (железнодорожные платформы или тяга

чи на колесном шасси);
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- морской старт (с плавучей специальной платформы, например 
PH "Зенит");

- воздушный старт (с самолетов-носителей, например проекты 
"Молния", "Бурлак" и др.).

1.5. Проектирование и стадии 
разработки ракет-носителей

Проектирование -  один из начальных этапов создания совре
менных технических систем и объектов и, в частности, ракет- 
носителей.

Проектирование - это творческий процесс поиска и нахождения 
рациональных (в определенном смысле) решений, обеспечивающих 
создание технических объектов, комплексов и систем, удовлетво
ряющих заданным требованиям.

Проект -  результат проектирования (projectus (лат.) -  брошен
ный вперед).

Проект должен содержать:
- общий замысел;
- план создания ракеты-носителя;
- конкретные технические решения по бортовым системам, агре

гатам, элементам.
Затраты на выполнение собственно проекта составляют 5-10 % 

от общих затрат на создание изделия, включающего кроме проекти
рования:

- подготовку производства;
- изготовление опытных образцов;
- экспериментальную отработку и др.
Ошибки на этапе проектирования самые "дорогие". Соотноше

ние затрат на исправление ошибок на этапах проектирования, отра
ботки, производства и эксплуатации примерно составляет 
1:10:100:1000. Принципиальные ошибки, как правило, вообще не мо
гут быть исправлены на стадии эксплуатации.

Укрупненные стадии разработки технических изделий согласно 
ГОСТ 2.103-68 (2001, с изм. 2 2006): ЕСКД. Стадии разработки [62] 
представлены в табл. 1.1с сокращениями.
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Таблица 1.1. Стадии разработки

Стадия разработки Этапы выполнения работ

Техническое
предложение

Подбор материалов.
Разработка технического предложения с присвое
нием документам литеры "П".
Рассмотрение и утверждение технического пред
ложения

Эскизный проект

Разработка эскизного проекта с присвоением до
кументам литеры "Э".
Изготовление и испытание материальных или 
электронных макетов (при необходимости)
Рассмотрение и утверждение эскизного проекта

Технический
проект

Разработка технического проекта с присвоением 
документам литеры "Т".
Изготовление и испытание материальных или 
электронных макетов (при необходимости)
Рассмотрение и утверждение технического 
проекта

Рабочая конструк
торская документа
ция опытного об
разца изделия

Разработка конструкторской документации, пред
назначенной для изготовления и испытания опыт
ного образца (опытной партии).
Изготовление и предварительные испытания 
опытного образца (опытной партии).
Корректировка конструкторской документации с 
присвоением документам литеры "О".
Приемочные испытания опытного образца

Применительно к изделиям ракетно-космической техники ис
пользуется 9 стадий разработки.

I. ТТЗ -  тактико-техническое задание.
П. АП -  аванпроект (проект технический, инженерная записка). 
Ш. ЭП -  эскизный проект.
IV. КД -  конструкторская документация.
V. НЭО -  наземная экспериментальная отработка.
VI. КНЭО -  комплексная наземная экспериментальная отработка.
VII. ЛИ (или ЛКИ) -  летные (или летно-конструкторские) испы

тания.
VIII. ПС -  подготовка к серийному производству.
IX. АН -  авторский надзор над серийным изготовлением PH.
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Рассмотрим подробнее первые три стадии. Остальные стадии не 
являются предметом обсуждения настоящего учебного пособия.

I стадия разработки
ТТЗ разрабатывает Головной институт Заказчика и выдаёт его 

Головному конструкторскому бюро (КБ). При разработке ТТЗ Голов
ной институт и КБ тесно взаимодействуют между собой, решая спор
ные вопросы. В ТТЗ устанавливаются основные тактико-технические 
требования (ТТТ) к разработке ракеты-носителя.

II стадия разработки
Разработка аванпроекта (технического предложения или инже

нерной записки) выполняется Головным конструкторским бюро со
вместно с основными предполагаемыми соисполнителями.

В материалах аванпроекта должны быть приведены основные 
тактико-технические характеристики (ТТХ), которые планируется 
реализовать при разработке ракеты-носителя. Материалы аванпроек
та должны содержать сведения о том, какова предполагаемая коопе
рация, сколько потребуется времени и средств до момента сдачи из
делия на серийное производство, план отработки надежности функ
ционирования изделия, а также сведения по наземному комплексу.

После проведения экспертизы в Головном институте отрасли и 
Заказчика и устранения замечаний принимается решение о продол
жении или остановке работ.

Основные этапы разработки аванпроекта, связанные с выбором 
проектного облика PH, следующие:

1) выбор основных проектных характеристик и конструктивного 
облика (компоновочной схемы) PH;

2) поверочный расчет;
3) уточнение проектных характеристик.
Основные этапы разработки аванпроекта, связанные с выбором 

проектного облика PH, следующие:
- анализ аналогов и обработка статистических материалов по PH;
- разработка тактико-технических требований к проектируемой PH;
- расчёт характеристической скорости;
- выбор компонентов топлива;
- выбор количества ступеней ракеты-носителя, расчет стартовой 

массы с учетом оптимального распределения масс по ступеням;
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- расчёт предварительных объёмно-габаритных характеристик PH;
- построение предварительной компоновочной схемы PH;
- проектный расчёт масс элементов конструкций ракетных блоков;
- расчёт центра масс и моментов инерции ракеты-носителя;
- уточнение компоновочной схемы с учетом требований к поло

жению центра давления, отделяющимся элементам и др.

Поверочный расчёт осуществляется с целью проверки возмож
ности достижения ракетой заданной высоты, скорости и направления 
полёта в конце активного участка траектории при принятых характе
ристиках PH, включая количество ступеней, силы тяги двигателей и 
их изменение с высотой полёта, аэродинамических сил и др.

Уточнение проектных характеристик проводится с целью их 
оптимизации.

Сначала выполняется параметрический анализ влияния основ
ных параметров на тактико-технические характеристики PH. Для 
этого при моделировании осуществляется приращение (как положи
тельное, так и отрицательное) каждого из основных параметров. 
Причем это приращение производится либо последовательно для ка
ждого отдельного параметра и делаются выводы о степени влияния 
изменения исследуемых параметров на ТТХ PH, либо изменяются 
одновременно несколько параметров по определенному плану мно
гофакторного численного эксперимента. Далее по полученным коэф
фициентам уравнения регрессии делаются выводы о степени влияния 
изменения исследуемых параметров на ТТХ PH. Степень влияния 
параметров на ТТХ PH оценивается с помощью так называемых ко
эффициентов чувствительности (в некоторой литературе - коэффици
ентов значимости). Эти коэффициенты представляют собой частные 
производные функции отклика (значений ТТХ) по исследуемому па
раметру.

По результатам параметрического анализа осуществляется изме
нение параметров в направлении улучшения ТТХ. Причем такие из
менения могут проводиться двумя методами.

Метод последовательного улучшения ТТХ. Суть этого метода 
состоит в том, что сначала изменяется параметр с наибольшим коэф
фициентом чувствительности (или значимости), затем проект уточ-
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няется с измененными исходными данными. Далее рассчитываются 
коэффициенты значимости в новом проекте, изменяется параметр с 
самым наибольшим коэффициентом чувствительности и т. д. Про
цесс прекращается, если изменения ТТХ относительно невелики (на
пример, меньше 2-3%).

Метод "движения по градиенту". Суть этого метода состоит в 
том, что осуществляется приращение сразу всех значимых парамет
ров, причём приращение каждого из параметров происходит пропор
ционально коэффициенту чувствительности.

С помощью этих методов можно улучшить исходный проект. По 
сути дела при этом осуществляется приближение к оптимальному 
решению. Но поскольку оптимального решения в полном смысле 
этого слова достичь не удается, то принято говорить о так называе
мых рациональных параметрах, при которых ТТХ PH будут наилуч
шими с заданной степенью точности. Эти параметры и принимают в 
качестве проектных характеристик создаваемой ракеты-носителя.

III стадия разработки
Материалы эскизного проекта должны содержать все расчеты по 

основным системам и элементам, формирующим конструктивно
компоновочную схему изделия, и обоснования по выбору её опти
мального облика, реализующего ТТЗ и заданные по нему лётно
технические характеристики.

Все параметры и характеристики, приведенные в материалах 
аванпроекта, должны получить соответствующие подтверждения и 
обоснования. Графическая часть должна содержать общие виды и 
теоретические чертежи изделия. Составляются программа обеспече
ния надежности и комплексный план экспериментальной отработки PH.

Таким образом, эскизный проект отличается более подробной 
проработкой всех этапов аванпроекта.

В части проработки проектного облика PH эскизный проект 
включает в себя следующие этапы:

1) выбор состава бортовых систем, принципов их работы;
2) разработка конструктивно-компоновочной схемы;
3) разработка технических заданий на составные части PH (на 

отдельные ракетные блоки и бортовые системы).
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4) согласование характеристик двигательных установок с основ
ными проектными характеристиками PH;

5) расчетно-теоретические работы и выполнение эскизных про
ектов по основным составным частям ракеты и бортовым системам.

Состав бортовых систем PH и принципы их работы изучаются 
студентами в других дисциплинах, предшествующих дисциплине 
«Основы проектирования PH». Ниже приведен лишь типовой состав 
бортовых систем ракетных блоков:

- системы обеспечения теплового режима;
- системы наддува баков;
- системы одновременного опорожнения баков объёмомерные;
- системы одновременного опорожнения баков расходомерные;
- пневмогидравлические системы ракетных блоков;
- системы подачи топлива в двигатель;
- система регулирования боковой составляющей скорости;
- система регулирования кажущейся скорости;
- система регулирования нормальной составляющей скорости;
- системы крепления и разделения ракетных блоков;
- система крепления и разделения головного обтекателя;
- система крепления и разделения КА.

Конструктивно-компоновочная схема PH является логическим 
развитием её компоновочной схемы.

В отличие от компоновочной схемы в ККС представлены основ
ные решения по конструкторским и технологическим членениям ра
кеты и приведены основные размеры сочленяемых элементов. При
чём для узлов сочленения здесь отображаются некоторые принципи
альные моменты (например, форма шпангоута для крепления полез
ного груза и обтекателя, форма и габариты силового кольца для кре
пления рамы двигателя и передачи усилий на корпус ракеты).

В ККС содержатся следующие частные документы:
- теоретические чертежи;
- виды общие;
- общие схемы блоков и PH в целом;
- зона размещения полезного груза под обтекателем;
- схема расположения элементов системы аварийного спасения 

(если она имеется);
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- схема расположения элементов системы крепления и разделе
ния головного обтекателя;

- схема расположения элементов системы крепления и разделе
ния полезного груза;

- схема расположения элементов системы крепления и разделе
ния ракетных блоков и сбрасываемых элементов;

- зоны размещения приборов в приборном отсеке;
- пневмогидравлические схемы двигательных установок ракет

ных блоков;
- зоны установки элементов ПГС (шаров-баллонов для наддува 

баков, раструбов наддува, заправочных клапанов, дренажно
предохранительных клапанов и т.п.)»

- схема установки датчиков наполнения топливом и датчиков 
опорожнения баков;

- зоны прокладки кабелей и элементов пневмогидроавтоматики;
- места установки электрических, а также пневмогидро

разъёмов;
- схема установки и центровки ракетного двигателя с рамой;
- схема мест установки транспортировочных узлов;
- схема транспортировки ракетных блоков и ракеты в целом;
- схема установки ракеты на стартовое устройство;
- схема крепления ракеты на стартовом устройстве и схема раз

деления элементов крепления при пуске ракеты и др.
Конструктивно-компоновочная схема в процессе проектирования 

ракеты постоянно обновляется.
Конструктивно-компоновочная схема служит основой для зада

ния размеров при составлении технических заданий на разработку 
бортовых систем и их элементов.

Разработка технических заданий на составные части PH про
водится на основе состава бортовых систем ракетных блоков и кон
структивно-компоновочной схемы. При составлении технических 
заданий (ТЗ) на составные части PH размеры берутся с ККС с учетом 
мест расположения и отведенных габаритов. На каждую из бортовых 
систем разрабатывают отдельное ТЗ.

Некоторые бортовые системы разрабатываются в том же конст
рукторском бюро (КБ), в котором проектируется PH, а некоторые
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разрабатываются в других КБ, специализирующихся по какому-либо 
направлению (например, система измерения кажущейся скорости на 
базе гироскопических приборов).

Согласование характеристик двигательных установок с ос
новными проектными характеристиками ракеты-носителя про
водится по следующим направлениям:

- выбор схемы ПГС с учётом системы наддува баков;
- согласование температур криогенных компонентов топлива в 

баках с номинальной температурой на входе в двигатель;
- согласование секундного расхода топлива из баков с парамет

рами тяги двигателя;
- согласование диаметров трубопроводов баков и диаметров 

входных патрубков двигателя;
- определение массы газа для наддува баков;
- определение массы и мест расположения шаров-баллонов с за

пасами сжатого газа, если наддув баков осуществляется не за счёт 
газификации основных компонентов топлива;

- определение циклограммы давления в баках в процессе выра
ботки топлива и д[

Расчетно-теоретические работы проводятся в полном объёме. 
Вот некоторые из них:

- расчет и уточнение программы изменения угла наклона траек
тории;

- выбор расчетных случаев и расчеты на прочность;
- расчет колебаний корпуса PH;
- расчет колебаний жидкости в баках;
- расчет аэродинамических сил на активном участке полета;
- расчет параметров систегы управления;
- расчет параметров функционирования пневмогидравлической 

системы;
- расчет тепловых потоков при прохождении плотных слоев ат

мосферы;
- расчет показателей надежность и др.
В некоторых случаях осуществляется заимствование бортовых 

систем, реализованных на других PH. В таких случаях расчетно
теоретические работы проводят в меньшем объеме.
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После защиты эскизного проекта и открытия финансирования 
переходят к следующей стадии разработки.

Следует отметить, что при разработке ракет-носителей сущест
венное внимание уделяется экономическим аспектам, которые не яв
ляются предметом рассмотрения настоящего учебного пособия и от
ражены, в частности, в работах [11,12, 41, 44, 52].

Контрольные вопросы
1. Расскажите об истории создания первых ракет на жидких 

компонентах топлива.
2. Что Вы знаете о становлении ракетной промышленности 

СССР и первых космических полётах?
3. Воспроизведите структурную схему ракетно-космического 

комплекса.
4. Какие основныё ракеты-носители мира Вы знаете?
5. Охарактеризуйте стадии разработки ракет-носителей.
6. Расскажите о первой стадии разработки.
7. Какие материалы должен содержать аванпроект?
8. Назовите виды проектных работ на стадии аванпроекта, ка

сающиеся облика PH.
9. Какие материалы должен содержать эскизный проект?
10. Назовите виды проектных работ на стадии эскизного проек

тирования, касающиеся облика PH.
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2. ОСНОВНЫЕ ПОЛОЖЕНИЯ ТЕОРИИ 
РАКЕТНОГО ДВИЖЕНИЯ

2.1. Структура многоступенчатой ракеты

Ракетным блоком (или ускорителем) называется каждая отдель
ная часть ракеты, предназначенная для разгона полезной нагрузки. 
Масса ракетного блока состоит из массы конструкции и массы топ
лива.

Ступенью называется соединение ракетных блоков с полезной 
нагрузкой.

Полезной нагрузкой первой ступени ракеты считается вторая 
ступень, для второй - третья и т.д. Полезной нагрузкой последней 
ступени ракеты считается груз, выводимый на заданную орбиту.

В некоторых источниках ступень называют субракетой [9,11].
На рис. 2.1. представлена схема двухступенчатой ракеты с по

следовательным соединением ракетных блоков (схема "тандем").

Полезная Ракетный блок Ракетный блок
нагрузка второй ступени первой ступени

**

\

**

Г***
Вторая ступень
(полезная нагрузка
первой ступени)

«*--------------------------------- ►

Первая ступень
•«-------- ------------------------------------»

Рис. 2.1. Двухступенчатая ракета с последовательным 
соединением ракетных блоков
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На рис. 2.2 представлена схема со сбрасываемыми боковыми 
двигателями.

Рис. 2.2. Ракета со сбрасываемыми боковыми двигателями

Отделяющиеся в полете двигатели еще называют отделяемыми 
бустерными приставками [36] или вырожденными ускорителями 
[40]. Такая схема была реализована при создании американской бал
листической ракеты "Атлас" и условно называлась «полутораступен
чатой».

На рис. 2.3 представлена схема двухступенчатой ракеты с парал
лельным соединением ракетных блоков (схема "пакет"). Такая схема 
реализована на ракете Р-7, ракете-носителе "Энергия М" и др.

Полезная нагрузка
Ракетные блоки первой ступени

_ А —

5
Ракетный блок второй ступени

Рис. 2.3. Двухступенчатые ракеты с параллельным 
соединением ракетных блоков

Следует отметить, что второй ступенью ракет с параллельным 
соединением ракетных блоков (при схеме с одновременным запуском 
двигателей всех ракетных блоков при старте) считается центральный
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блок без части топлива, которое было выработано из центрального 
блока до отделения боковых блоков.

На рис. 2.4 представлена схема трехступенчатой ракеты с парал
лельным соединением ракетных блоков первой и второй ступеней и 
последовательным соединением ракетного блока третьей ступени 
(схема "смешанное соединение" или «трехступенчатый пакет»). Та
кая схема реализована на ракетах-носителях "Восток", "Союз" и др.

Ракетный блок Ракетные блоки

Рис. 2.4. Трехступенчатая ракета со смешанным 
соединением ракетных блоков

Космический разгонный блок совместно с полезной нагрузкой 
образует последнюю ступень ракеты-носителя (третью, четвертую 
или пятую -  в зависимости от количества нижних ступеней). Он мо
жет соединяться с ракетным блоком нижней ступени так же, как и 
обычные ракетные блоки, или располагаться в составе космической 
головной части. Например, разгонный блок «Фрегат», который ис
пользуется для выведения некоторых типов полезной нагрузки в со
ставе ракеты-носителя «Союз», располагается под головным обтека
телем (совместно с полезной нагрузкой).

2.2. Относительные характеристики масс 
составных частей ракеты

На рис. 2.5 приведена схема, иллюстрирующая составные массы 
ракеты. С помощью этой схемы упрощается понимание сущности
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преобразований для определения соотношений масс ракеты, которые 
представлены ниже.

3

3

т„ Стартовая масса ракеты

тТ Масса топлива

тк =т0-  тТ Конечная масса 
ракеты (после вы
работки топлива)

m Масса полезной нагрузки

}
„  -  m m Масса ракетного 

5 0  ш  блока

} тк = тБ ~ тт Масса конструкции 
ракетного блока

mK ~m k -  тпн
Рис. 2.5. Схема, иллюстрирующая составные массы ракеты

Число Циолковского одноступенчатой ракеты z  есть отношение 
начальной массы ракеты т0 к массе ракеты после выработки топли

ва тТ (в скобках приведена иллюстрация отношения масс составных 
частей ракеты):

< H = Z 3m.

1<Ш
Число Циолковского zt i-ой ступени многоступенчатой ракеты 

есть отношение начальной массы г-й ступени ракеты гпы к массе г-й 
ступени ракеты после выработки топлива из этой ступени ракеты:

36



Относительная конечная масса i-й ступени ракеты juki есть 

отношение массы ступени после выработки топлива т . . (конечной
/С I

массы сту пени) к начальной массе i-й ступени ракеты mQi:

M k, =
m t i Ч И П

< 1
(2.2)

Поскольку t n k i —m0i—mTj , то очевидно, что число Циолков

ского связано с характеристикой jukj следующим соотношением:

1

Z '’ М ы  '

Текущее значение относительной массы i-й ступени ракеты (в 
любой момент времени её полёта после выработки части топлива): 

m, ( t )
м М = - т О i с (2.3)

где mt(t) - текущее значение массы i-й ступени ракеты.

Конструктивная характеристика i-го ракетного блока si есть 

отношение массы /-го ракетного блока тБ,, заполненного топливом, 

к массе конструкции /-го ракетного блока mKi (без топлива):

Г ! =т.
s, =-

и .

или S- = ■

1 Ш ?1
т. j-' .Ь I 1

(2.4)

(2.5)

Еще одной важной характеристикой ракеты-носителя и ее ступе
ней является отношение начальной массы /-й ступени ракеты ты к 

массе полезной нагрузки /-й ступени mnHi [9]:



Следует отметить, что полезной нагрузкой г-й ступени ракеты 
является i+1-я ступень той же ракеты, а полезной нагрузкой послед
ней ступени ракеты тпн является космический аппарат (или косми

ческий комплекс с разгонными блоками).
Очевидно, что для многоступенчатой ракеты справедливо сле

дующее выражение:

П H1»L „ т лРо ~ ••• ~ Р \' Р г '•••'Рп > (2.7)
Winn М ю  Wlm Winn

где р 0 - отношение начальной массы ракеты (первой ступени) к массе 
полезной нагрузки;

т0, т02, тт - начальные массы первой, второй и третьей ступе
ней ракеты;

т0п - масса последней ступени ракеты;

Pi > Р2 ’ Рп " отношение масс соответственно первой, второй и 
и-й ступеней ракеты к массам их полезных нагрузок соответственно.

2.3. Функциональная связь между относительными 
характеристиками масс составных частей ракеты

В качестве исходной зависимости для получения функциональ
ной связи между относительными характеристиками масс составных 
частей ракеты будем использовать формулу для расчета конструк
тивной характеристики ракетного блока, то есть формулу (2.4).

Учитывая, что масса г-го ракетного блока тБ1 равна разности 

между' начальной массой г-й ступени m0i и массой полезной нагрузки 

той же ступени тпн t , а масса конструкции г-го ракетного блока ткл



равна разности между конечной массой i-й ступени тк, и массой по

лезной нагрузки i-ступени rnnHi (см. рис. 2.5), формулу (2.4) можно 
представить в следующем виде:

тК
s, =-

т г

1_____ 1' <1— — | - < |
II---------1 < 1 = и - <

Поделив числитель и знаменатель правой части этой зависимо

сти на начальную массу i-го ракетного блока m0i и учитывая выра

жения (2.2) и (2.6), получим следующее соотношение:
тПН I.

1-
S, =■

тш -  т.- тп;
_L
P i

т.
тп

т г
тп P i

P i ~ Z i

Разрешаем это уравнение относительно параметра р1, получим

5,. - 1
Л =  V (2.8)

st -Z i
Это и есть искомая связь между относительными характеристи

ками масс составных частей ракеты.

2.4. Характеристические скорости ракеты

Располагаемая характеристическая скорость V ^ cn - скорость

ракеты, которую она приобрела бы после выработки всего топлива 
при прямолинейном движении в безвоздушном пространстве и без 
воздействия сил тяготения небесных тел [10]. В работе [15] такая 
скорость называется идеальной скоростью ракеты Ух ид. Эту скорость

можно рассчитать по формуле, выведенной К. Э. Циолковским (фор
мула Циолковского):
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Г Г "  = ! > , . •  In Z,. или V j r = - t , 4 -  l n ^ ,  (2-9)

где vv. - эффективная скорость истечения газов из сопла двигателя i'-й 
ступени;

z. -  число Циолковского |-й ступени;

N -  количество ступеней PH;
juki - относительная конечная масса г-й ступени ракеты, которая

определяется выражением (2.2).
Для проектных расчетов используют также и другие характери

стические скорости, приведенные ниже [10].

Идеальная потребная характеристическая скорость V ^ p -

скорость, которую нужно сообщить у поверхности Земли мгновен
ным импульсом полезной нагрузке, чтобы она вышла на заданную 
орбиту с заданной скоростью без учета потерь из-за сопротивления 
атмосферы.

Эта скорость учитывает изменение потенциальной энергии раке
ты и может быть рассчитана из закона сохранения энергии в цен
тральном поле тяготении [10]. В частности, для вывода полезной на
грузки на околоземную круговую опорную орбиту с радиусом гоо 
идеальная потребная характеристическая скорость может быть под
считана по следующей зависимости [10]:

где jU:j =3,986-105 /см3/ с2 - гравитационная постоянная Земли;
R3 = 6371,4 км - средний радиус Земли.

Потребная характеристическая скорость У"отр - скорость, ко
торая необходима для обеспечения вывода на орбиту или сообщения 
полезной нагрузке заданного вектора скорости в заданной точке кос
мического пространства с учетом всех потерь:

(2 .10)

(2.11)
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2.5. Удельный импульс

Удельный импульс является одной из важнейших совместных 
характеристик топлива и двигателя. Удельный импульс выражается 
следующим соотношением:

• (2Л2)т
где R -  сила тяги двигателя;

т - расход топлива в единицу времени.
Размерность удельного импульса выражается в м/с:

<°/с ~ * /с
Поскольку размерность удельного импульса такая же, как и раз

мерность скорости (м/с), то эту характеристику еще называют услов
но скоростью истечения газа из сопла двигательной установки w , то 
есть J yd = и-.

В специальной литературе, выпущенной ранее, чем была приня
та система СИ, использовали характеристику «удельная тяга», кото
рая равна отношению тяги двигателя R к секундному расходу веса

топлива G :

Размерность удельной тяги выражается в секундах: 

кГс _ 
кГe tc

Связь между удельным импульсом и удельной тягой определяет
ся следующим очевидным соотношением:

J >¥) = w = Pyt)-g0, (2.13)

где g0 - ускорение земного тяготения на поверхности Земли.
Как было отмечено в работе [13], удельную тягу в некоторых ис

точниках иногда называют удельным импульсом. Путаница в терми-
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нологии может привести к проектным ошибкам. Поэтому при работе 
со старой литературой прежде всего необходимо обращать внимание 
на размерность удельных импульсов.

Удельный импульс топлива и двигателя зависит от высоты поле
та летательного аппарата. Рассмотрим этот вопрос подробнее.

2.6. Влияние атмосферного давления 
на тягу ракетного двигателя

Тяга двигателя с учетом сил, возникающих на срезе сопла двига
теля от давления атмосферы, составляет

R = Rn- F c p (y )  = R „ -(F c p 0) ^ l ,  (2.14)
Ро

где Rn -  тяга двигателя в пустоте;
р 0 - давление на поверхности Земли;
Fc - площадь среза сопла двигателя; 

р { у )  - давление на высоте у .
Здесь учтен тот факт, что давление атмосферы через сверхзвуко

вую струю газов на срез сопла двигателя не передается.
Учитывая, что произведение площади сопла двигателя на давле

ние атмосферы на уровне поверхности Земли равно разности тяги 
двигателя в пустоте и тяги двигателя на уровне поверхности Земли,
то есть Fc р 0 = (Rn -  Rn ), где R^ -  тяга двигателя у поверхности Зем
ли, выражение (2.14) можно представить в следующем виде:

R ^ R n- ( R n - R 0) i i y l .  (2.15)
Ро

Можно условно считать, что от высоты полета зависит скорость 
истечения газов из сопла двигателя (или удельный импульс):

Кwn ~ J  von - —  - скорость истечения газов из сопла двигателя 
т

(или удельный импульс) в пустоте;
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и',. = -- —  - скорость истечения газов из сопла двигателя (или
т

удельный импульс) на поверхности Земли.
Выражение (2.15) также можно представить в виде

R = R0 

R.

К  ( К - R q ) р (у )
R. Ra Ро

=Ro
р ( у )
Р о

где к„ =
R,

коэффициент высотности двигателя.

Если в полученном выражении положить р(у)=  р 0 (на поверх

ности Земли), то тяга двигателя составит R = Rq , если р {у )~  0 (в пус

тоте), то R -  keR0 .

2.7. Скорость ракеты с учетом реальных условий полета

Примем следующие допущения.
1. Ускорение земного тяготения для высот выведения КА на 

низкие орбиты (до 200 км) не зависит от высоты полета, то есть 
g  -  g 0, где g0 - ускорение на поверхности Земли.

2. Поле тяготения для первой ступени ракеты -  плоскопарал
лельное, то есть влиянием кривизны поверхности Земли на участке 
полёта первой ступени ракеты пренебрегаем.

3. Угол атаки а  (в пределах 0 ...5 0) слабо влияет на скорость по
лета ракеты, то есть cos а  ~ 1.

Составим уравнения движения ракеты как материальной точки с 
учетом принятых допущений. Схема сил, действующих на ракету на 
активном участке траектории, представлена на рис. 2.6.

На этой схеме введены следующие обозначения: Оху -  система
координат; R - сила тяги двигателя; Х а - сила лобового сопротивле

ния; G - сила земного притяжения ракеты; в  - угол наклона траек
тории ракеты к линии горизонта; V - вектор скорости ракеты.
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Траектория

О х
>

Рис. 2.6. Схема для составления дифференциальных уравнений 
движения ракеты на активном участке траектории

Дифференциальные уравнения движения с учетом принятых до
пущений будут следующими:

Для решения этой системы уравнений не хватает уравнения, оп
ределяющего угол наклона траектории в  в каждый момент времени 
полета ракеты. Поэтому будем предполагать, что при полете ракеты 
реализуется типовая программа изменения угла наклона траектории 
в , которая будет рассмотрена подробнее позже.

Считаем, что масса ракеты изменяется по следующему закону: 
m - m 0 - r h t , (2.17)

где т - расход топлива в единицу времени (секундный расход топ
лива).

Тяга двигателя определяется выражением (2.14).

d V _ R - X a
- g 0 sin#

dt mm

(2.16)

dx
—  = F cos#
dt
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Сила аэродинамического сопротивления
X a =cx qFM, (2.18)

где сх - коэффициент лобового сопротивления ракеты; 
q - скоростной напор;

FM - площадь миделя ракеты.
Проинтегрируем первое из уравнений системы (2.16) с учетом 

выражений (2.14), (2.17) и (2.18) [19]:

где tk - время окончания работы двигателей ракеты.
С помощью этого выражения можно рассчитать скорость ракеты 

к моменту времени tk в условиях полета, близких к реальным.

2.8. Типовая приближенно-оптимальная программа 
изменения угла наклона траектории ракеты

Программу изменения угла наклона траектории первой ступени 
ракеты выбирают, исходя из следующих принятых ограничений [10, 
11, 15, 19, 22].

1. Старт ракеты-носителя - вертикальный (по соображениям ми
нимизации затрат массы конструкции корпуса ракеты на реализацию 
свойств прочности этого корпуса).

Продолжительность этого участка (0 ...tp) определяется достиже
нием такой скорости ракеты, при которой возможен разворот ракеты 
с помощью аэродинамических сил (tp -  время начала разворота). Из 
статистики такая скорость составляет F? = 25...50 м/с. Угол атаки на

J0\  т т т
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этом участке до разворота ракеты должен быть равным нулю

е ф )  = 0.

2. Закон изменения угла наклона траектории 0 ( t ) - непрерыв

ный. Кроме того, непрерывными также должны быть угловые скоро

сти 0 ( t ) изменения этого угла. Причем угловые ускорения & (t) ог

раничены моментом сил, который могут создать рулевые органы ра
кеты-носителя.

3. При прохождении околозвукового диапазона скоростей 
(М =  0,8. ..1,2) угол атаки также равен нулю a ( t)  -  0 . Это ограниче
ние связано с резким изменением производных от коэффициентов 
подъемной силы по углу атаки при прохождении через скорость зву
ка и, следовательно, с резким изменением подъемной силы.

4. Сверхзвуковой диапазон скоростей в диапазоне чисел Маха 
М =  1,2...2,0, который соответствует прохождению ракетой макси
мального скоростного напора примерно на высотах 10..12 км, ракета

также должна проходить при углах атаки, близких к нулю a ( t )  = 0 .
Это ограничение также связано с ограничениями по несущей способ
ности корпуса ракеты по прочности (иначе корпус ракеты необходи
мо делать более прочным и, следовательно, более тяжелым).

5. Отделение ракетных блоков (разделение ступеней ракеты) и 
сброс головного обтекателя, с целью обеспечения надежного (без
ударного) отделения, должны производиться при малых скоростных 
напорах. Практически это ограничение приводит к тому, что разде
ление первой и второй ступеней должно происходить на высоте не 
менее 50 км.

Описание типовой приближенно-оптимальной программы изме
нения угла наклона траектории первой ступени ракеты приведено 
ниже.

1. Вертикальный участок. На этом участке угол атаки равен ну
лю, а угол наклона траектории равен 0 (t)  = 90°. Этот участок конча
ется при достижении ракетой скорости V) = 50 м/с (соответствующее 
время полета tp).
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2. Участок начального и гравитационного разворота ракеты по 
плавной параболической кривой с учетом того, что в конце работы 
первой ступени угол наклона траектории должен быть равен некото
рому значению, которое является оптимальным для начала работы 
второй ступени ракеты. Функция изменения программного угла на
клона траектории на участке начального и гравитационного разворо

та ракеты на интервале времени [tp < t< tu j принимается следую-

где вХк - значение угла наклона траектории в конце работы первой 
ступени;

tlk - время окончания работы первой ступени ракеты; 
tp - время начала разворота первой ступени ракеты; 
t - текущее время полета первой ступени ракеты.
Замечаем, что при t = tp угол наклона траектории равен 90 гра

дусам, в { л \ - п 1 2 , а при t — ttk этот угол становится равным углу 

наклона траектории в конце полета первой ступени, 0{tn ) = в]Г
График этой зависимости представлен на рис. 2.7 в пределах 

времени полета ракеты от tp до tn .
Угол наклона траектории на участке полета второй ступени на 

интервале времени полета ракеты ( t]k < t < tn ), где t2k - время окон
чания полета второй ступени, изменяется по линейному закону от
91К до 9гк :

где в1к - значение угла наклона траектории в конце работы второй 
ступени;

t2k - время окончания полета второй ступени.

щей:

(2 .20)

V 2 k  Н к )

(2 .2.1)
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Рис. 2.7. График изменения программного угла наклона траектории 
для типовой приближенно-оптимальной траектории PH

Замечаем, что при t = tlk угол наклона траектории равен конеч

ному углу в конце работы первой ступени 9 (tn ) = вхк, а при 

t = tlk этот угол становится равным углу наклона траектории в конце 

полета второй ступени 0 (t2k ) ~ в 1к.
Для двухступенчатой ракеты конечный угол наклона траектории 

второй ступени, если вывод полезной нагрузки осуществляется на 
круговую орбиту, должен быть равным нулю в2к —0. Тогда из выра
жения (2.21), в частности, можно получить

(*"*») 'e ( t ) = e n
( f :

({ ) n _ п
“\k

hk)2 к

ви

1-
{Чк hk)

-t + t:
= 4 .

\ Ч  к hk4 k  h k

Профамма изменения угла наклона траектории на участке поле
та третьей ступени на интервале времени полета ракеты

(Чк —t -  Чк) > где Чк ~ время окончания полета третьей ступени, так
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же должна соответствовать линейному закону от угла наклона траек
тории в конце работы второй ступени в2к до угла наклона траектории 

в конце работы третьей ступени вгк:

* ( 0  = * » - 7 Г Т " т ( < - ‘=.)-
\ h k  2 к )

В частности, для трехступенчатой ракеты, если вывод полезной 
нагрузки осуществляется на круговую орбиту, конечный угол накло
на траектории должен быть равным нулю 0зк=0  и формулу (2.22), 
по аналогии со случаем с двухступенчатой ракетой, можно привести 
к следующему виду:

e ( t ) = e 2l

Следует также отметить, что в приведенной приближенно
оптимальной программе изменения угла наклона траектории отсутст
вуют участки "выдерживания" перед разделением ступеней, так как 
они слабо влияют на результирующую скорость ракеты.

Параметры в1к и вгк считаются варьируемыми при решении оп
тимизационной задачи по выбору программы угла наклона траекто
рии. В первом приближении для двухступенчатой ракеты можно

брать ви ~ 25...40°, а для трехступенчатой ракеты

в1к ~ (0,15...0,25)#и . (2.23)
На последующих этапах проектирования ракеты-носителя опти

мизируется уже не программа наклона траектории, а программа из
менения угла тангажа с учетом изменения углов атаки при управле
нии ракетой.

Следует отметить, что в приведенных выше рассуждениях нигде 
не использовались стартовая масса ракеты или масса полезной на
грузки, так как оптимальная программа изменения угла наклона тра
ектории нечувствительна к этим параметрам. В этой связи уместно 
говорить о семействе подобных ракет-носителей, запускаемых по 
типовой приближенно-оптимальной траектории.
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Рассмотренная выше система уравнений движения PH (2.16) ис
пользовалась для выделения и анализа основных проектных характе
ристик. В уравнения этой системы входят углы наклона траектории, 
которые изменяются во времени. Наименьшие потери скорости PH 
будут тогда, когда ракета движется по оптимальной траектории.

Однако проблема состоит в том, что оптимальная траектория не 
всегда может быть реализована с конкретными характеристиками 
тяги двигателей и управляющих органов. При недостаточной силе 
тяги двигателей ракета вообще может не выйти на орбиту. Поэтому 
необходимы поверочные расчёты характеристик движения PH.

Для реализации оптимальной программы изменения угла накло
на траектории в процессе вывода PH на заданную орбиту необходимо 
управлять ракетой. Управление PH, как правило, реализуется с по
мощью программы изменения угла тангажа (или изменения угла ата
ки) и циклограммы изменения силы тяги двигателей. Поэтому для 
поверочных расчётов в уравнения движения должны входить именно 
эти параметры.

Уравнения движения PH, которые учитывают достаточно пол
ный набор основных факторов, влияющих на параметры движения 
PH, известны и представлены, например, в работах [11, 57]. Однако 
на начальных этапах проектирования многие конструктивные харак
теристики ракеты и двигателей либо вовсе неизвестны, либо извест
ны весьма приближенно. Из-за отсутствия точных сведений о силах и 
моментах, действующих на ракету, о характеристиках автомата ста
билизации, циклограммах работы двигателей и т.п. можно ограни
читься точностью по скорости и высоте полета, характеризуемой 
ошибкой в 3— 5% [11].

Чтобы обеспечить такую точность, используют упрощенные 
уравнения движения ракеты на активном участке, в которых отбро
шены или усреднены члены уравнений, мало влияющие на высоту и 
скорость полёта. На начальном этапе проектирования ракеты допус
кается рассматривать её движение относительно неподвижной Земли. 
Учет влияния вращения Земли и географических координат старта 
производится на последующих этапах проектирования. Поскольку

2.9. Уравнения движения PH для поверочных расчётов
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силы и моменты, вызывающие боковое движение ракеты, малы, то 
ими можно пренебречь и считать движение ракеты на активном уча
стке плоским. Влиянием вращательного движения ракеты на посту
пательное движение центра масс также можно пренебречь.

На рис. 2.8 представлена система сил, действующих на ракету на 
активном участке траектории (А0 - центр земного шара).

Рис. 2.8 - Система сил, действующих на ракету 
на активном участке траектории
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Для приближенного решения используются упрощенные сис
темы уравнений движения, получаемые при следующих допущениях:

- ускорение силы тяжести в диапазоне высот активного участка 
траектории может считаться постоянным по абсолютной величине, 
но направленным к центру Земли;

- углы атаки малы и поэтому:
since-or, cosar = l; X (V ,h ,a )~  X(V,h},
- программа движения ракеты на активном участке траектории 

задана в виде зависимости 0 (?), где в  - угол наклона вектора ско

рости к местному горизонту (см. рис. 2.8).
Тогда система уравнений движения ракеты в проекциях на оси 

скоростной системы координат примет вид [11, 57]:

т  (*)~г = p (h) - x (v ’ h)~m (Оёоsinat
/

m(t) V ~  = P [h)a  + Y 2 (у  ,h ) -m ( t)g Q 
at

dh—  = V sin 
dt

dt! _
dt

1 -
g M  +  h).

cos??;

cos??;

(2.24)

R + h 

<P = <P„P(t),

где m(t) - текущее значение массы ракеты;

P{h) - суммарная тяга двигателей, направленная по продольной 
оси ракеты;

X , Y - соответственно сила лобового сопротивления и подъем
ная сила ракеты;

g - текущее значение ускорения силы притяжения Земли;
(р - угол тангажа, измеренный между продольной осью ракеты и 

горизонтом старта;
<pnp(t) - программное значение угла тангажа; 

а  - угол атаки;
h - высота ракеты над поверхностью Земли;
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в  - угол наклона вектора скорости к горизонту старта;
Т] - полярный угол;

Л = 6371 км - средний радиус земного шара.
Примерный характер изменения угла тангажа и угла атаки в 

процессе полёта двухступенчатой PH показан на рис. 2.9.

Аэродинамические коэффициенты Сх и С®, необходимые для

определения аэродинамических сил, зависят от формы и размеров 
корпуса ракеты. На ранних стадиях проектирования для ракет- 
носителей с конической частью головного обтекателя, все ступени 
которых имеют одинаковый диаметр, могут использоваться следую

щие зависимости для определения Сх и С “ [И ]:

Рис. 2.9. Характер изменения угла тангажа 
и угла атаки по времени полёта PH

0.29, 0 < М  < 0.8

Сх =- М - 0.51, 0.8 < М <  1.068
0.091 + 0.5Л/-1 М  >1.068

(2.25)

2.8 0 < М  <0.25

2 .8+ 0 .4 4 7 (М -0.25) 0,25 < М  <1.1 
С“ =- 3 .18 -0 .660(Л /-1 .1 ) 1.1 < М  <1.6 

2.85+ 0.350(М -1 .6 ) \ .6 < М  <3.6

(2.26)

3.55 М >Ъ.6
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В этих выражениях М  - число Маха.
С помощью интегрирования приведённых уравнений проверяет

ся возможность реализации тактико-технических характеристик ра
кеты-носителя (высоты полета, вектора скорости в конце активного 
участка траектории и т.п.) при принятых проектных характеристиках 
ракеты (стартовой массе ракеты, количестве ступеней, компонентов 
топлива и их масс, масс составных частей ракетных блоков и т.д.).

Если заданные тактико-технические характеристики не достига
ются, то производится коррекция проекта.

Контрольные вопросы

1. Расскажите о структуре многоступенчатой ракеты.
2. Приведите относительные характеристики масс составных 

частей ракеты.
3. Приведите функциональную связь между относительными ха

рактеристиками масс составных частей ракеты.
4. Какие характеристические скорости ракеты Вы знаете?
5. Что такое удельный импульс?
6. Как влияет атмосферное давление на тягу ракетного двигателя?
7. Составьте выражение для скорости ракеты с учетом реальных 

условий полета.
8. Приведите типовую приближенно-оптимальную программу 

изменения угла наклона траектории ракеты и поясните отдельные 
участки этой программы.

9. Для какой цели выполняются поверочные расчёты характери
стик движения PH?

10. Приведите примерный график изменения угла атаки и угла 
тангажа по времени полёта PH.
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3. ХАРАКТЕРИСТИКИ И ОСНОВНЫЕ ПРОЕКТНЫЕ 
ПАРАМЕТРЫ РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ

ЗЛ. Характеристики ракет-носителей

Характеристики ракет-носителей можно разделить на три группы:
- летно-технические;
- массогабаритные и энергетические;
- критериальные.
К основным летно-техническим  характеристикам ракет- 

носителей относят:
- массу полезной нагрузки;
- высоты орбит;
- точность выведения полезной нагрузки в заданную точку про

странства по высотам, вектору скорости и времени;
- время для подготовки и осуществления запуска.
К частным летно-техническим характеристикам ракеты- 

носителя относят:
- программу угла наклона траектории;
- углы тангажа и углы атаки в процессе полета;
- скорость полета ракеты в произвольный момент времени;
- значение массы ракеты-носителя в произвольный момент вре

мени;
- значения коэффициентов перегрузок.
Характеристики, связанные с динамикой полета ракеты- 

носителя, называют также проектно-баллистическими парамет
рами.

Летно-технические характеристики задаются в техническом за
дании на разработку ракетно-космического комплекса.

К основным массогабаритным и энергетическим характери
стикам ракет-носителей относят:

- стартовую массу ракеты и ее габариты;
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- количество ступеней;
- схему соединения ступеней (тандем, пакет или смешанная схема);
- массы и габариты составных частей ракеты (отдельных ступе

ней или ракетных блоков);
- тягу двигателей каждой ступени;
- тип разделения ракетных блоков (холодное, горячее, смешанное);
- тип старта (со стационарных космодромов, плавучих платформ, 

с тяжелых самолетов).
К частным массогабаритным и энергетическим характери

стикам ракет-носителей относят:
- энергетические возможности топлива каждой ступени (удель

ный импульс);
- массу окислителя и горючего каждого ракетного блока;
- массу конструкции каждого ракетного блока;
- высотность двигателей (степень расширения сопла).
При более детальном проекгировании могут рассматриваться 

массогабаритные характеристики составных частей корпуса ракеты 
(приборного отсека, баков, межбаковых отсеков, хвостовой части 
корпуса, двигательной установки и пр.).

К обобщенным критериальным характеристикам (или пока
зателям) ракет-носителей относят характеристики, с помощью кото
рых производится выбор лучшего варианта из представленных аль
тернативных вариантов ракет-носителей, предлагаемых к разработке 
или модернизации. К таким характеристикам относят:

- экономическую эффективность создания ракетно-космического 
комплекса;

- стоимость создания ракеты-носителя;
- доход от эксплуатации ракетно-космического комплекса.
К критериальным характеристикам  (или показателям эффек

тивности) ракет-носителей относят:
- степень влияния используемого топлива на экологию;
- стоимость проектных работ по созданию ракеты-носителя;
- стоимость создания опытных образцов;
- стоимость проведения наземных автономных, комплексных 

испытаний;
- стоимость проведения летных испытаний;
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- стоимость серийного производства ракет;
- стоимость постановки ракет на эксплуатацию и т.п.
К частным критериальным характеристикам  ракет- 

носителей можно отнести:
- массу ракеты при заданной полезной нагрузке (чем меньше 

масса, тем, как правило, меньше стоимость ее разработки, испыта
ний, производства и эксплуатации);

- плотность компоновки ракеты или ее среднюю плотность (чем 
больше плотность компоновки ракеты, тем меньше ее габариты и, 
как правило, меньше масса конструкции и ракеты в целом);

- характеристическую скорость ракеты при фиксированной стар
товой массе ракеты (чем больше скорость ракеты, тем ракета совер
шеннее);

- энергопотребление бортовых систем (чем меньше мощность 
электрических систем, тем меньше масса системы электропитания) и др.

Для составных частей ракетных блоков в качестве частных кри
териев эффективности можно использовать массу и габариты при
борного отсека, баков, межбаковых отсеков, хвостового отсека, дви
гательной установки и энергопотребление отдельных бортовых сис
тем.

3.2. Основные проектные параметры ракеты

Из большого числа массогабаритных, энергетических и других 
проектных характеристик ракеты можно выделить ограниченное 
число характеристик, обеспечение которых гарантирует выполнение 
заданных летно-технических характеристик независимо от влияния 
других, менее значимых характеристик. Такие характеристики, если 
они варьируются в процессе поиска оптимальных характеристик, 
принято называть основными проектными параметрами.

Использование основных проектных параметров сводит к мини
муму количество варьируемых параметров на начальных этапах про
ектирования и позволяет вырваться из так называемого замкнутого 
круга неопределенности, когда многие проектные характеристики 
еще не определены.
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3.3. Выбор основных проектных параметров ракеты

Для выбора основных проектных параметров ракеты необходи
мо установить связь между летно-техническими параметрами ракеты, 
задаваемыми тактико-техническими требованиями, и проектно
баллистическими параметрами.

Для установления этой связи проведем анализ выражения (2.19). 
Это выражение можно представить в следующем виде [10, 19, 22]:

- потеря скорости ракеты от действия аэродинамических сил;

- потеря скорости ракеты от действия сил, возникающих при из
менении давления воздуха на срезе сопла ракетного двигателя с вы
сотой полета.

Выражение (3.5) также можно представить через другие состав
ляющие (см. формулы (2.14) и (2.15)):

В некоторых преобразованиях иногда удобнее пользоваться 
именно последней формой записи.

Рассмотрим более подробно каждую составляющую скорости 
ракеты [10, 19].

(3.1)

(3.2)

- идеальная (характеристическая) скорость ракеты;

о
- потеря скорости ракеты от действия гравитационных сил;

(3-5)

(3.5 а)
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3.3.1. Основные проектные параметры,
полученные из анализа идеальной скорости ракеты

Рассмотрим первое слагаемое выражения (3.1), а именно выра
жение (3.2), и покажем, что оно действительно соответствует идеаль
ной (характеристической) скорости ракеты.

Тяга двигателя в пустоте связана с удельным импульсом в пусто
те J ydn и расходом топлива в единицу времени т  следующим соот

ношением (полученным из выражения (2.12)):

(3-6)
Тогда выражение (3.2) можно привести к следующему виду:

о т о т о т
Проведем замену переменных. Для этого сделаем выкладки в 

следующей последовательности:
m = m0 - m t ; (3.7)

dm
—  = - т ;  
dt

r h d t-  -  d m .

При t = 0 m — m0 ; при t - t k m = mk .
Продолжим преобразование интеграла:

mr -d m  ■
Vud = Jydn J  = | = -J^„ (]n m k -] n m 0) =

= -w nh i ^ L  = -w ll\ajuk , (3.8) 
m0

где m0 и mk- начальная и конечная массы ракеты соответственно;

р  = Ob. - отношение конечной массы ракеты к ее начальной массе. 
т0

Выражение (3.8) равносильно зависимости

Kd = wJ n z - (3-9)
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Напомним, что число Циолковского связано с параметром juk 
соотношением 

1z —----
Мк

Таким образом, первый член зависимости (3.1) действительно 
соответствует идеальной скорости ракеты.

Из выражения (3.8) также следует, что к основным проектным 
параметрам следует отнести удельный импульс в пустоте J удп, отно

шение конечной массы ракегы к ее начальной массе juk .

Вместо характеристики ц к можно использовать число Циолков
ского z.

В качестве основных проектных параметров вместо числа Циол
ковского можно использовать отношение начальной массы к массе 
полезной нагрузки /> и конструктивную характеристику ракетного 

блока s; .
Это следует из соотношения (2.8), из которого можно получить 

выражение

связывающее число Циолковского с параметрами p i и st .

3.3.2. Основные проектные параметры, 
полученные из анализа потери скорости ракеты  

от действия гравитационных сил

Рассмотрим выражение (3.3), которое характеризует потери ско
рости ракеты от действия гравитационных сил.

Введем для удобства проведения математических выкладок так 
называемое идеальное время работы двигателя ракеты, как бы со
стоящей только из одного топлива:

Тид= ^ .  (ЗЛО)
тп
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Отношение массы ракеты в любой момент времени к начальной 
массе ракеты можно выразить также через идеальное время работы 
двигателя:

^  = = = ( З П )  
т0 т0 m0 m Тид

m
Проведем замену переменной t в интеграле (3.3) на переменную 

ju (t) . Для этого выразим переменную t из уравнения (3.11):

t = Tud[ l - M( t) ] .  (3.12)

Отсюда
dt = -Т ид djx . (3.13)

Если if = 0 , то /и = 1; если t = tk , то ц -  juk .
Тогда выражение для определения потери скорости ракеты от 

действия гравитационных сил получится следующим:
'» А I

Vc = J g 0 sin ffdt = -T ud g 01 sin edju = Tud g0 J sin0 d / i . (3.14)
0 1 A

Идеальное время работы ступени (см. выражение (3.10)) можно 
выразить через другие параметры:

А
7̂  — то _  m(, gp _ G0 R0 _ т _  ^уд о (3 15)

гп ™g0 rhg0 R0 g0n0 ’
So

Ц)
где n0 = R0/G 0 - начальное значение перегрузки ракеты.

Тогда выражение (3.14) можно получить в следующем виде:
j  1 j  1

Vq ——— g 0 [ s m e d / u - ^ ^ -  f s m d d l l . (3.16)
«о «о I

Из выражения (3.16) следует, что к основным проектным пара

метрам, кроме названных ранее J удп и juk (или z), следует отнести
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еще удельный импульс на поверхности Земли / ^ 0 и начальную пере

грузку п0.
Вместо начальной перегрузки можно использовать обратную ей 

величину - отношение стартового веса ракеты к силе тяги двигателя:

уо = ~  = ~ -  (3-17).
по

Следует отметить, что в различных источниках используют раз
ные термины применительно к начальной перегрузке ракеты п0 и 

обратной ей величине v0. Так, в работе [11] отношение стартового 
веса ракеты к тяге двигателей называют коэффициентом начальной 
тяговооружённости. В работе [15] это же отношение называют стар
товой нагрузкой, а величину, обратную стартовой нагрузке (то есть 
фактически начальную перегрузку в принятой терминологии в на
стоящем учебном пособии), называют тяговооружённостью. Поэтому 
при использовании различных источников и анализе данных, касаю
щихся начальной перегрузки или обратной ей величины, рекоменду
ется прежде всего обращать внимание на формулы, а не на термины.

Влияние начальной перегрузки на скорость ракеты объясняется 
следующими причинами. Увеличение начальной перегрузки связано 
с необходимостью создания более мощных двигателей. Ракета с бо
лее мощными двигателями быстрее достигает заданной высоты поле
та и скорости и, следовательно, время действия гравитационных сил 
будет меньшим.

Однако беспредельно увеличивать тягу двигателя нецелесооб
разно, так как при этом возрастает масса двигателя и конструкция 
ракеты в целом. Следовательно, значение относительной конечной 
массы ракеты (характеристики /ик) увеличивается (соответственно 
число Циолковского уменьшается) и ракета может иметь в конце ак
тивного участка меньшую скорость при заданной стартовой массе.

Кроме того, при более мощных двигателях возрастает скорост
ной напор и увеличивается аэродинамическое сопротивление. В этом 
случае массу ракеты приходится увеличивать для обеспечения проч
ности ракеты, что также приводит к уменьшению скорости ракеты в 
конце активного участка траектории.
62



Для определения оптимальной начальной перегрузки необходи
мо решать оптимизационные задачи. В настоящем учебном пособии 
этот вопрос не рассматривается, а значения начальных перегрузок 
выбирается на основе статистических данных.

3.3.3. Основные проектные параметры, 
полученные из анализа потери скорости ракеты  

от действия аэродинамических сил

Перейдем к анализу выражения (3.4), которое характеризует по
тери скорости ракеты от действия аэродинамических сил.

Выразим эту зависимость через текущее значение относительной 
массы ракеты /и :

VA = F V \ ^ - d t  = —  Г-£-^-Л = —  \ ^ - d t . (3.18)
' о т то о —  то о М

Проведем замену переменных в этом интеграле, учитывая вы
кладки (3.11) - (3.13):

Ул — J ̂ { - Т т  dju) = I — dM •
”4  1 М то М1 Д

Учитывая (3.15), можно прийти к следующему выражению:

™ „ J // ^  m0 3 и
г..

Окончательно имеем

(3.19)
Рм go «О i  Д

где Рм = —  - параметр, который называется "нагрузка на мидель"
F,

ракеты.
Этот параметр характеризует потери скорости ракеты в зависи

мости от площади ее миделя. Чем больше нагрузка на мидель (чем
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меньше площадь миделя) при фиксированном стартовом весе ракеты, 
тем меньше потеря скорости ракеты от действия аэродинамических 
сил.

Однако уменьшение площади миделя ракеты приводит к возрас
танию амплитуды поперечных колебаний ракеты и к увеличению на
грузок в ее корпусе. Обеспечение прочности ракеты в этом случае 
требует дополнительной массы корпуса, что, в свою очередь, может 
привести к потере скорости ракеты. Выбор нагрузки на мидель раке
ты также следует проводить в рамках решения оптимизационной за
дачи проектирования.

Таким образом, к уже известным основным проектным парамет
рам добавляется параметр "нагрузка на мидель" ракеты Рм .

Вместо параметра Рм при проектировании ракет иногда исполь
зуют другой параметр -  относительное удлинение корпуса ракеты 
Я = L /D , где L - длина ракеты; D - диаметр ракеты.

Связь между параметрами Я и Рм можно получить, проведя 
следующие выкладки:

L I L1

(3.20)

Я = — =
D  V D

1 n L 1 F l P j
ml

1 Ап L1 р  з
М

У А л D 2 Р 3м

1 7tW2p PJ
А т30‘о

где Wp = L F M - объем ракеты. 

Окончательно получаем

Д =  (3.21)
М - р ;

где р ср - средняя плотность ракеты, то есть

Р„ -  m«/w, (3.22)
Разрешая уравнение (3.21) относительно параметра Рм, находим

64



V п
Таким образом, если вместо проектного параметра «нагрузка на 

мидель» Рм использовать параметр «относительное удлинение» Я, 
то необходимо учитывать еще стартовую массу ракеты т0 и её сред
нюю плотность р ср.

Следует отметить, что в проектных расчетах часто используют 
параметр Я без учета влияния стартовой массы т0 и средней плот
ности р  , так как потери скорости ракеты-носителя от действия аэ
родинамических сил составляют единицы и даже доли процента от 
характеристической скорости ракеты.

3.3.4. Основные проектные параметры, 
полученные из анализа потери скорости ракеты  

от действия сил, возникающих при изменении давления 
воздуха на срезе сопла ракетного двигателя

Наконец, перейдем к анализу последнего, четвертого слагаемого 
выражения (3.1), а именно, выражения (3.5)которое характеризует 
потери скорости ракеты от действия сил, возникающих при измене
нии давления воздуха на срезе сопла ракетного двигателя от высоты 
полета.

Проведем замену переменных в этом интеграле аналогично слу
чаю анализа потери скорости ракеты от действия аэродинамических сил.

у  к = p ] — dt = Fc) ^ - { - T ud d p )  =
J т , m

f j
J m.i 7w> J //mn J m /m n m(l 1 p
Mk 0 At

Учитывая (3.15), можно прийти к следующему выражению: 

у  I d j H .  = (3.24)
то g 0 «о i  v  R„ i  p

где R ^ - m 0g0n0 - тяга ракетного двигателя на поверхности Земли.
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Таким образом, к уже известным основным проектным парамет
рам добавляются параметр «площадь среза сопла двигателя» Fc и 
тяга двигателя на поверхности Земли R0 .

На первый взгляд может показаться, что для уменьшения потерь 
характеристической скорости следует уменьшать площадь среза со
пла ракетного двигателя. Однако при этом ракетный двигатель будет 
работать не в оптимальном режиме и тяга его уменьшится. Дело в 
том, что одним из условий оптимального рабочего режима ракетного 
двигателя является равенство давления газов на срезе ракетного дви
гателя и атмосферного давления. Для оптимального рабочего процес
са вблизи поверхности Земли давление газов на срезе сопла ракетно
го двигателя должно быть примерно равным одной атмосфере, а в 
космосе - нулю. Для ракетных двигателей обеспечить оптимальные 
режимы работы невозможно. Двигатели первой ступени начинают 
работать на Земле, а заканчивают - в безвоздушном пространстве. 
Двигатели, которые запускаются и постоянно работают в безвоздуш
ном пространстве, для оптимального режима работы требуют беско
нечной площади среза сопла двигателя, что нереализуемо.

На практике в результате компромиссных решений выбирают в 
первом приближении площади сечений среза сопла ракетных двига
телей, исходя из следующих условий:

- для двигателей, запускаемых на поверхности Земли, давление 
на срезе сопла должно быть в пределах 0,06...,08 МПа (0,7±0,1 от 
давления атмосферы на уровне моря);

- для двигателей, запускаемых в пустоте, давление на срезе сопла 
должно быть в пределах 0 ,02 ...0,03 МПа (0,2...0,3 от давления атмо
сферы на уровне моря).

Вместо основных проектных параметров «площадь среза сопла 
двигателя» Fc и тяга двигателя на поверхности Земли Д  можно ис
пользовать коэффициент высотности двигателя. Покажем это.

Проведем анализ потери скорости ракеты от действия аэродина
мических сил, основываясь на зависимости (3.5 а). Сделаем преобра
зования в следующей последовательности:

0 т Ро Рйто о т/ то
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=  } £ k >  d tJ A z M \  s ! A (_T ) dn. J // n m. J //A  wo о P P0 ™ 0  \ M

_ J ydо K ~ ^ o )  г р ( у ) ^ _ ^ о  К о )  f z M j ^
Ро ™о£о"о I  М Po Ro h  M

Учитывая, что ^ = ^ 2. _  1 = (£g - 1),
-̂ 0 ч-̂ о >

где ke = Rn/R ,о - коэффициент высотности двигателя, окончательно 
получаем

Таким образом, вместо основных проектных параметров Fc и 

м ож но  пользоваться коэффициентом высотности двигателя кя .

Отметим, что все рассмотренные выше основные проектные па
раметры одноступенчатых ракет являются также основными проект
ными параметрами и многоступенчатых ракет с поправкой на то об
стоятельство, что некоторые из них относятся к конкретным ступеням 
или ракетным блокам различных ступеней.

Очевидно, что для многоступенчатых ракет следует добавить та
кие проектные параметры, как: количество ступеней N  и соотноше
ние масс ступеней = /  fik(i) (и™ соотношение чисел Циол

ковского ступеней ракеты, где i - номер ступени = z J z M  ).
Однако вместо соотношения масс ступеней чаще используются 

отношение начальной массы ступени к массе полезной нагрузки 
Pi ~ moi / тпт и конструктивные характеристики ракетных блоков St .

(3.25)

3.3.5. Основные проектные параметры 
многоступенчатых ракет-носителей
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Напомним, что полезной нагрузкой первой ступени является 
вторая ступень, полезной нагрузкой второй ступени является третья 
ступень и т.д. Полезной нагрузкой последней ступени ракеты- 
носителя является космический аппарат (космическая головная часть, 
комплекс для полетов к Луне с ракетными блоками для проведения 
маневров, межпланетный комплекс и т.п.).

Для ракет-носителей с пакетной схемой используют еще один 
основной проектный параметр - отношение тяги двигателя централь
ного блока к тяге двигателей боковых блоков a  = R2/R l . Использо
вание этого основного проектного параметра подробнее обсуждается 
в подразделе 8.3.

На массу выводимой полезной нагрузки ракеты-носителя, как 
было показано ранее, влияет программа угла наклона траектории

e ( t  ) и углы наклона траектории в конце работы отдельных ступеней

ракеты 9п (*), вгк (<)....
Особо отметим один интересный факт. В основные проектные 

характеристики в явном виде не вошли масса полезной нагрузки, 
стартовая масса ракеты, характеристическая скорость. В этой связи, 
как упоминалось, уместно говорить о семействе подобных ракет- 
носителей (с одинаковым количеством ступеней и схемой соедине
ния ракетных блоков), запускаемых по типовой приближенно
оптимальной траектории, у которых одинаковы значения основных 
проектных характеристик. Некоторые из таких основных проектных 
характеристик выражаются натуральными значениями, например, 
удельные импульсы топлива и двигателей, другие выражаются в от
носительном виде, например, конструктивные характеристики, соот
ношения тяги двигателей РБ, начальные перегрузки.

Конечно же, наибольшее влияние на стартовую массу ракеты но
сителя оказывают масса полезной нагрузки и характеристическая 
скорость ракеты и мы должны их рассматривать в качестве основных 
проектных характеристик, несмотря на то что они в явном виде не 
присутствовали в анализируемых зависимостях.

Перечень основных проектных параметров многоступенчатых 
ракет-носителей приведен в табл. 3.1.
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Таблица 3.1. Перечень основных проектных параметров 
многоступенчатых PH

Название Обозначение

Масса полезной нагрузки, кг или т т„н
Потребная характеристическая скорость PH, м/с тупотр 

У X ид
Количество ступеней N
Удельные импульсы двигателей РБ в пустоте, м/с 
(или скорости истечения газов из сопел двигателей РБ 
в пустоте, м/с)

J уд ni
К 1

Удельные импульсы двигателей РБ на Земле, м/с 
(или скорости истечения газов из сопел двигателей на 
поверхности Земли, м/с)

JydOi 
W0 i

Отношения начальных масс ступеней к массе полез
ной нагрузки этих же ступеней 
+ конструктивные характеристики РБ

Pi ~ m0i 1тПН1 
St = m Jm K

Xt = z t l z M . 
Xi = /v » M ( 0

(или соотношение чисел Циолковского ступеней) 
(или соотношение масс ступеней)
Начальная (стартовая) перегрузка
(или обратная ей величина: коэффициент начальной
тяговооружённости, стартовая нагрузка...)

«0- 
^0 = V"o

Нагрузка на мидель ступеней, т/м2 p,,
(или относительное удлинение ступеней к
+ начальные массы ступеней, кг или т, m0i
+ средние плотности ступеней, кг/м3)

Pcpi
Коэффициенты высотности двигателей РБ 
(или площади среза сопла двигателей РБ, м2 
+ силы тяги двигателей на Земле, кН

Ki

S ci и «0,
Отношение тяги двигателя центрального блока к тяге 
двигателей боковых блоков a  = R2/Ri

Программа угла наклона траектории, град 0{t)
Углы наклона траектории в конце работы отдельных 
ступеней ракеты, град. P\k (0> ®lk (O'"

1 Проектные параметры ау для пакетных схем с дополнительными ус
корителями обсуждаются далее при рассмотрении вопросов оптимизации 
масс ракетных блоков.
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3.4. Сопоставление значений потерь скорости ракеты

Приведенные в табл. 3.1 основные проектные параметры много
ступенчатых PH в различной степени влияют на конечную скорость 
ракеты при заданной массе полезной нагрузки (или на массу полезной 
нагрузки при заданной характеристической скорости). Сопоставление 
значений потерь скорости ракеты проведем на примере ракеты- 
носителя "Сатурн-V". Данные приведены в табл. 3.2 [57].

Таблица 3.2. Сопоставление значений потерь скорости PH "Сатурн V" 
при выводе полезной нагрузки на круговую орбиту высотой 200 км

Параметры 
(в конце работы ступе

ни)
Ступени Суммарные 

потери скоро
сти, %1 2 3

Время окончания рабо
ты ступени,с 158 390 479
Скорость, м/с 2162 5321 7790
Угол наклона траекто
рии, град 30 3 0

Ко. м/с 3625 4120 2674
VG, м/с 1280 611 -36 17,8
К  , м/с 126 0 0 1,2
VA, м/с 57 0 0 0,5

Vvnp > м/с 0 350 241 5,7
Суммарные потери ско
рости, м/с 1463 961 205 25,2

В этой таблице, кроме анализируемых выше составляющих по
терь скорости ракеты-носителя, приведены данные по потерям ско
рости ракеты на управление Vynp (в таблице - 5,7 %). Эта потеря свя

зана с изменением направления вектора скорости ракеты на активном 
участке траектории, а также с воздействием возмущающих факторов 
на ориентацию ракеты в полете и восстановление ориентации для 
реализации заданной программы тангажа. Данный вопрос не рас
сматривался при анализе основных проектных характеристик ракеты, 
так как учет потерь скорости на управление требует задания диффе
ренциальных уравнений работы автомата стабилизации, в которые
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входят, в частности, моменты инерции ракеты, характеристики 
управляющих двигателей и исполнительных устройств. Поэтому на 
начальных этапах проектирования потерю скорости PH на реализа
цию управления вектором скорости принимают по статистике 5.. .6 %.

Анализ данных табл. 3.2 показывает, что при расчете скорости 
ракеты-носителя в первом приближении можно не учитывать потери 
скорости от действия аэродинамических сил и от сил, возникающих 
от изменения давления на срезе сопла двигателя.

Таким образом, в первом приближении в качестве основных 
проектных параметров могут быть использованы:

- масса полезной нагрузки;
- потребная характеристическая скорость ракеты;
- количество ступеней;
- удельные импульсы двигателей в пустоте;
- удельные импульсы двигателей на поверхности Земли;
- конструктивные характеристики ракетных блоков;
- начальные значения перегрузок ступеней ракеты;
- углы наклона траектории в конце работы ступеней ракеты.
Кроме того должна быть выбрана схема соединения ракетных

блоков и использована типовая приближенно-оптимальная програм
ма угла наклона траектории.

Контрольные вопросы
1. Расскажите подробнее о лётно-технических, массогабаритных, 

энергетических и критериальных характеристиках ракет-носителей.
2. Что такое основные проектные параметры ракеты и на основе 

каких выражений они определяются?
4. Приведите перечень основных проектных параметров много

ступенчатых ракет-носителей.
5. Как выделяются основные проектные параметры, полученные 

из анализа идеальной скорости ракеты, а также из анализа потери 
скоростей:

- от действия гравитационных сил;
- от действия аэродинамических сил;
- от изменения давления воздуха на срезе сопла двигателя.
6. Сопоставьте значения потерь скорости ракеты в зависимости 

от их происхождения.
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4. СБОР И ОБРАБОТКА СТАТИСТИЧЕСКИХ ДАННЫХ 
ПО РАКЕТАМ-НОСИТЕЛЯМ

Сбор и обработка статистических данных -  первый этап в проек
тировании нового изделия. Статистические данные позволяют выде
лить из всех существующих PH и баллистических ракет небольшую 
их часть с летно-тактическими и проектно-техническими характери
стиками, близкими к проектируемому изделию. Анализ различных 
характеристик этой части PH и баллистических ракет дает возмож
ность выбора наиболее прогрессивных технических решений в про
ектируемом изделии в соответствии с современной технической ба
зой, технологиями, требованиями по экологии.

Схемы основных ракет-носителей показаны на рис. 4.1.
Статистические данные представляются в виде двух таблиц.
Первая представляет собой таблицу, в которой собран фактиче

ский материал из описаний изделий и из других источников. Как 
правило, характеристики в первой части имеют размерность, напри
мер, скорость в м/с, масса в кг и т. п.

Вторая таблица, по существу, представляет собой обработанную 
первую таблицу, в которой присутствуют безразмерные характери
стики, например, число Циолковского, относительная масса полезно
го груза и т.п.

В табл. 4.1 и 4.2 представлены формы для сбора статистических 
данных.

В этих таблицах приняты следующие обозначения:
Н а - высота в апогее, км;
Н ж - высота в перигее, км;
w, - эффективная скорость истечения в двигателе i-й сту

пени, м/с;
та и,., тю + тп . тТ[

S  = ------  —  = —— = ——------ — = 1 + —— - теоретическая конст-
т Б ,  ~  т Т< m K i  m K ,  т Кг

руктивная характеристика блока г'-й ступени;
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mTi - масса топлива ракетного блока г-й ступени;

mKi - масса конструкции ракетного блока г-й ступени (без топлива);

тБ\ + тгоо, = ------------------------------- - расчетная конструктивная харак-
т Б \  т Г О  ~  0  —  ) m T \

теристика блока 1 -й ступени (головной обтекатель условно относится 
к массе ракетного блока первой ступени потому, что он сбрасывается, 
как правило, сразу же после отделения ракетных блоков первой сту
пени; если ракетных блоков первой ступени несколько, то масса ГО 
распределяется на них поровну);

тго - масса головного обтекателя;
кн - коэффициент незабора топлива;

Я,пы = --------- начальная перегрузка г-и ступени;
то iS

R j - тяга двигателя г-й ступени, кН;

m0i - начальная масса г-й ступени;
g  - ускорение силы тяжести, м/с;
mEj - масса блока г-й ступени (заполненной топливом);

л тп
Р0 = — — - относительная масса полезной нагрузки ракеты;

тпн
т0 (или тх)- начальная масса 1-й ступени (стартовая масса); 
тпн - масса полезной нагрузки;

т0 izx  ----------------число Циолковского г-й ступени:
m0i - m Ti

m 0 ip t = — —  - отношение массы г-и ступени ракеты к массе ее по-
т П Н  i

лезной нагрузки;
_ тп , 2
Р  = —-  - нагрузка на мидель, кг/м ;

F..
FM - площадь миделя ракеты, м2; 

тДВ1 - масса двигателя г'-й ступени;
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тдв ,8У да,-------------относительная масса двигателя г-и ступени;
R i

токк i= -------- относительная масса окислителя в блоке г'-й ступени;
тг

ток - масса окислителя ракетного блока г'-й ступени;
тг - масса горючего ракетного блока г'-й ступени;

% пPi= ——  - относительная масса приборов в блоке г'-й ступени;
тБи

тПР, - масса приборов в блоке г'-й ступени;

2 1оЛ  Р =  —  - удлинение ракеты; 
d0

L0 - полная длина ракеты, м;

D0 - диаметр ракеты, м;

h iЛ Б1 = —-  - удлинение блока г'-й ступени;
d,;,

lEi - длина ракетного блока i-й ступени;

dEi - диаметр блока г'-й ступени, м.
Связь между относительной массой ступени, числом Циолков

ского и конструктивной характеристикой представлена следующей 
зависимостью:

Если статистические данные имеют тенденцию изменения в за
висимости от времени (года) начала проектирования, то для них с 
помощью Microsoft Excel строят графики изменения этих характери
стик от времени и с помощью опций «тренда» получают уравнения 
регрессионной зависимости.

Статистические данные по отдельным составным частям PH мо
гут представляться в произвольной форме. В разделе 10 представле
ны статистические данные и расчётные значения некоторых характе
ристик твёрдотопливных ускорителей (см. табл. 10.2).
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Рекомендуемая литература, для поиска аналогов проектируемых 
ракет приведена в списке использованных источников под номерами 
[2-6, 11, 13, 15-20, 24-25, 29, 38, 39]. Можно использовать некоторые 
данные, публикуемые в периодических изданиях, например, в ежеме
сячном журнале «Новости космонавтики», а также данные, получен
ные с помощью Internet.

Следует отметить, что поиск аналогов является творческим про
цессом, так как в технической литературе относительно редко приво
дятся все данные, необходимые проектанту для изучения аналогов. В 
некоторых источниках могут быть одни типы характеристик, а в не
которых - другие, причем отдельные характеристики могут относить
ся к различным этапам развития ракетно-космической техники. На
пример, характеристики ракеты Р7 могут существенно отличаться от 
ракеты «Союз», которая является модификацией ракеты Р7.

Корректировка конструктивных характеристик ракетных 
блоков PH, предназначенных для запуска пилотируемых КА

Особенностью запуска на орбиту пилотируемых космических 
аппаратов является наличие системы аварийного спасения (САС). С 
помощью САС осуществляется увод спускаемого аппарата (или от
дельных спасаемых капсул с космонавтами) от аварийной ракеты. 
Система аварийного спасения также может включать катапультируе
мые кресла космонавтов.

Увод космического аппарата от аварийной ракеты может осуще
ствляться как с помощью штатных двигателей космического корабля, 
так и с помощью специальных ракетных двигателей САС. Штатные 
двигатели космического корабля могут при безаварийном пуске ис
пользоваться в орбитальном полете для маневрирования или для 
торможения перед спуском с орбиты. Специальные ракетные двига
тели САС могут устанавливаться на головном обтекателе ракеты 
космического назначения.

Если увод космического аппарата от аварийной PH осуществля
ется с помощью штатных двигателей космического корабля, то кор
ректировать массу полезной нагрузки нет необходимости.

Если увод космического аппарата от аварийной PH осуществля
ется с помощью специальных ракетных двигателей САС, установ
ленных на головном обтекателе, то следует скорректировать либо 
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конструктивные характеристики ракетных блоков первой или второй 
ступеней PH, либо расчетную массу полезной нагрузки.

Корректировка конструктивных характеристик ракетных блоков 
осуществляется в зависимости от циклограммы запуска ракеты- 
носителя и проводится по методике, изложенной ниже.

1. Если сброс двигателей САС, установленных на головном об
текателе PH, осуществляется сразу после отделения ракетного блока 
(ракетных блоков) первой ступени, то массу двигателей САС следует 
отнести к конструкции ракетного блока первой ступени:

S тБ1 + тГО + тСАС____
’ тБ1 + тго + тСАС - (1  - кн)т п  ’ 

где тСАС - масса двигателей системы аварийного спасения.
В случае наличия нескольких ракетных блоков первой ступени 

массу ракетных блоков САС следует распределить равномерно по 
ракетным блокам первой ступени.

2. Если сброс двигателей САС осуществляется примерно в сере
дине временного интервала работы двигателей ракетного блока вто
рой ступени или перед его отделением, то массу двигателей САС 
следует отнести к конструкции ракетного блока второй ступени:

£   ______ тБ2 тГО тСАС______
тБ22 + тго + тслс ~ 0  ~ кн ) тТ2

В этом случае мы как бы будем проектировать ракету-носитель с 
некоторым запасом по грузоподъемности. Так обычно и поступают 
при предварительных расчетах.

Возможен и другой вариант. Ракету-носитель проектируют для 
вывода на орбиту так называемой приведенной полезной нагрузки, 
которая равна сумме массы космического аппарата и массы ракетно
го блока САС. В этом случае запас по грузоподъемности будет ещё 
больше по отношению к случаю, когда массу двигателя САС относят 
к ракетному блоку второй ступени.

Контрольные вопросы
1. Расскажите о компоновочных схемах ракет, которые Вы ис

пользуете в качестве аналогов.
2. Какие летно-технические характеристики ракет Вы знаете?
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3. Какие массогабаритные и энергетические характеристики ра
кет Вы знаете?

4. Какие критериальные характеристики ракет Вы знаете?
5. Что такое основные проектные характеристики и какие из них 

Вы знаете?
6. Для какой цели проводится сбор и обработка статистических 

данных по характеристикам ракет-носителей?
7. Какие характеристики размерного типа используются при 

сборе статистических данных?
8. Какие характеристики безразмерного типа используются при 

обработке статистических данных?
9. Дайте определение следующих характеристик, используемых 

для сбора и анализа статистических данных:
- теоретическая конструктивная характеристика блока г-й ступени;
- расчетная конструктивная характеристика блока г'-й ступени;
- начальная перегрузка г'-й ступени;
- относительная масса ракеты;
- число Циолковского г-й ступени;
- относительная масса г'-й ступени;
- нагрузка на мидель, кг/м2;
- относительная масса двигателя г'-й ступени;
- относительная масса окислителя в блоке г'-й ступени;
- относительная масса приборов в блоке г'-й ступени;
- удлинение блока г'-й ступени и ракеты.
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5. ТА КТИ КО-ТЕХ НИ ЧЕСКИЕ ТРЕБО ВА НИ Я

Тактико-технические требования приводятся в тактико
техническом задании на разработку ракеты-носителя. Разработка ТТТ 
к конкретной проектируемой ракете-носителю базируется на общих 
технических требованиях, предъявляемых к разрабатываемым PH.

5.1. Структура тактико-технических требований 
на создаваемые ракеты-носители

Структура тактико-технических требований на конкретную раз
рабатываемую ракету-носитель должна соответствовать документу 
«Общие технические требования». Этот документ представлен в спе
циальной нормативной документации ракетно-космической отрасли.

Ниже приведен перечень основных вопросов, которые в соответ
ствии с ОТТ должны быть отражены при составлении ТТТ на кон
кретную разрабатываемую ракету-носитель.

1. Требования по назначению.
2. Требования по радиоэлектронной защите.
3. Требования по живучести и стойкости к внешним воздействиям.
4. Требования к надежности.
5. Требования к эргономике и технической эстетике.
6. Требования к эксплуатации, удобству технического обслужи

вания, ремонту и хранению.
7. Требования к транспортабельности.
8. Требования к безопасности
9. Требования к стандартизации и унификации.
10. Требования к технологичности.
11. Конструктивные требования.
12. Технико-экономические требования.
13. Требования по видам обеспечения.
14. Требования к составным частям PH.
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15. Требования к сырью, материалам и комплектующим.
16. Требования к консервации и упаковке ракетных блоков.
Кроме того, в ТТТ приводятся ссылки на конкретные документы

(с номерами и датами), подтверждающие те или иные требования или 
решения.

5.2. Обзор общих технических требований, 
предъявляемых к ракетам-носителям

Достаточно большой опыт, накопленный в области проектиро
вания, производства и эксплуатации PH, отражён в нормативных до
кументах ракетно-космической отрасли, справочной, монографиче
ской литературе, учебниках и учебных пособиях. Эти требования из
лагают положительный опыт создания ракет-носителей и имеют сво
ей целью помочь разработчикам ракетной техники избежать ошибок, 
которые были совершены более ранним поколением создателей ра
кетной техники.

Ниже приведен обзор некоторых основных разделов ОТТ, 
предъявляемых к ракетам-носителям, и комментарии к материалам 
этих разделов.

5.2.1. Требования по назначению
Требования к ракетам-носителям
В этом разделе должны быть освещены следующие вопросы:
- назначение PH (должно быть по возможности универсальным);
- грузоподъемность;
- параметры орбиты;
- точность выведения.

Требования к стартовым устройствам
Классификация видов стартовых устройств приведена на рис. 5.1.
Наиболее распространены наземные открытые стартовые уст

ройства, например, для PH «Протон», «Энергия» и др. К наземным 
полузаглублённым можно отнести стартовые устройства для PH типа 
«Союз», часть которой располагается ниже уровня опорного кольца.
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Рис. 5.1. Классификация стартовых устройств ракет-носителей

Надводный стартовый комплекс может располагаться вблизи эк
ватора, что важно для запуска КА на геостационарные орбиты. Кроме 
того, можно выбрать координаты точки старта, при которых не нуж
но отчуждать территории для падения ракетных блоков PH. В на
стоящее время надводный старт используется международной ком
панией «Sea Launch», в которой часть акций принадлежит РКК 
"Энергия", поставляющей разгонный блок ДМ-SL для PH "Зенит- 
3SL" (которая, в свою очередь, производится в Украине).

Старт из шахт используется для конверсионных PH, созданных 
на основе баллистических ракет, стартующих из шахт.

При использовании стартов с самолетов-носителей имеется воз
можность выбора таких районов старта, при использовании которых 
отсутствует необходимость отчуждения территорий для падения от
работавших ракетных блоков. К недостаткам воздушных стартов от
носится высокая стоимость самолётных стартовых комплексов.

5.2.2. Требования к надежности

В этом разделе должны быть приведены номенклатура исполь
зуемых показателей надежности и их количественные значения, ко
торые необходимо обеспечить в процессе создания PH.

Напомним, что надежность, согласно ГОСТ 27.002-95 «Надеж
ность в технике. Термины и определения», - это свойство объекта 
(системы) сохранять во времени в установленных пределах значения 
всех параметров, характеризующих способность выполнять требуе
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мые функции в заданных режимах и условиях применения, техниче
ского обслуживания, хранения и транспортирования.

Надежность является комплексным свойством, которое в зави
симости от назначения объекта и условий его применения может 
включать безотказность, долговечность, ремонтопригодность и со
храняемость или определенное сочетание этих свойств.

Показатели надежности проектируемой PH должны назначаться 
не ниже показателей надежности прототипов.

Сравнительные характеристики надежности современных отече
ственных и зарубежных ракет-носителей с учетом нижних доверитель
ных границ приведены в табл. 5.1 [43]. Следует отметить, что точечная 
оценка надежности в этой таблице (не путать с термином «точная») 
означает математическое ожидание этого показателя.

Таблица 5.1. Сравнительные характеристики надежности 
отечественных и зарубежных ракет-носителей

Страна Тип PH

Вероятность безотказной работы
за весь период 
эксплуатации за последние 10 лет

точечная
оценка

нижняя 
граница с

у =0,9
точечная
оценка

нижняя
граница
с ^=0,9

РОССИЯ
«Союз» 0,97 0,965 0,99 0,983

«Молния» 0,9 0,869 0,98 0,931
«Протон» 0,92 0,893 0,98 0,94

УКРАИНА «Зенит» 0,8 0,677 0,72 0,545
«Циклон» 0,97 0,949 0,966 0,912

ФРАНЦИЯ «Ариан» 0,93 0,888 0,95 0.910

США
«Дельта» 0,941 0,906 0,952 0,925
«Атлас» 0,879 0,816 0,949 0,890
«Титан» 0,930 0,9 0,914 0,819

КИТАИ «CZ» 0,942 0,868 0,969 0,884
ЯПОНИЯ «Н» 0,936 0,837 0,91 0,69

Дополнительные сведения по показателям надежности PH мож
но почерпнуть в работах [35, 43].
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5.2.3. Требования к эксплуатации, удобству технического 
обслуживания, ремонту и хранению

В этом разделе должны быть конкретизированы следующие тре
бования:

- к космодрому, с которого осуществляется запуск (Байконур, Пле
сецк, Куру, с плавучей платформы);

- к сборке крупногабаритных составных частей ракет-носителей.
На рис. 5.2. приведены виды (классификация) сборки ракет из от

дельных блоков.
Каждый из видов сборки имеет свои достоинства и недостатки по 

затратам, по необходимости иметь специальные помещения для сбор
ки и испытаний, по времени подготовки к пуску.

Рис. 5.2. Виды сборки ракет

Напомним, что горизонтальная сборка используется на ракетах- 
носителях, произведенных в СССР (России). Вертикальная сборка ха
рактерна для тяжелых ракет-носителей США, Франции.

Кроме того, в этом разделе технических требований должны быть 
освещены вопросы:

-по минимальным затратам времени на приведение PH в готов
ность к запуску на техническом и стартовом комплексах;

- по температуре и влажности при хранении и транспортировке 
PH и составных частей и др.;

- по удобству доступа к технологическим разъемам и приборам, 
возможности замены приборов и агрегатов в процессе наземной подго
товки ракет-носителей.
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5.2.4. Требования к транспортабельности

Требования по транспортировке PH на космодром
Транспортировка может осуществляться морским (речным), же

лезнодорожным, автомобильным и воздушным транспортом (дири
жаблями, самолётами, вертолётами) в зависимости от габаритов ракет
ных блоков и расположения космодромов. У каждого вида транспор
тировки имеются свои преимущества и недостатки. Более подробные 
сведения по различным видам транспортировки и ограничениям по 
габаритам ракетных блоков приведены в разделе 18.

Следует отметить, что теоретически существует возможность рас
положения заводов-изготовителей прямо на космодроме. При этом на
добность в дальней транспортировке крупногабаритных блоков на 
космодром отпадает. Однако появляются трудности другого рода, свя
занные с наличием трудовых ресурсов и строительством новых заво
дов. Практически задачи создания ракет больших габаритов и доставки 
отдельных блоков на космодром решаются комбинированными спосо
бами. Так, например, для изготовления и сборки отдельных блоков 
ракеты Н-1 на космодроме Байконур был построен монтажно
испытательный корпус и комплекс вспомогательных цехов под об
щим названием «филиал завода «Прогресс» - цех 80», в котором бы
ли оборудованы универсальные сборочные стенды для сварки баков, 
для их гидро- и пневмоиспытаний, сборки всех блоков и общей сбор
ки и прочее оборудование.

Требования к транспортировке PH от монтажно
испытательного корпуса к стартовой позиции

Классификация видов транспортировки приведена на рис. 5.3.
Например, транспортировка ракет космического назначения «Со

юз», «Протон», Н-1, «Энергия» (Россия) осуществляется (или осущест
влялась) в горизонтальном положении на специальном транспорти
ровщике на базе железнодорожных платформ с последующей установ
кой PH в вертикальное положение на стартовом комплексе.

Транспортировка ракеты космического назначения «Сатурн-V» 
(США) осуществлялась в вертикальном положении на специальной 
платформе. Эта платформа устанавливалась на тягаче, который имеет 
четыре гусеничных тракта (по углам платформы). Транспортировка PH



типа «Великий поход» (КНР) также осуществляется в вертикальном 
положении на железнодорожной платформе.

Рис. 5.3. Виды транспортировки собранной ракеты-носителя

Транспортировка ракеты космического назначения «Союз-СТ» 
(тропический вариант) осуществляется по комбинированной схеме. 
Собранная PH транспортируется в горизонтальном положении и уста
навливается в вертикальное положение без космической головной час
ти. КГЧ транспортируется отдельно в вертикальном положении и в 
таком же положении пристыковывается к PH.

Каждый из видов транспортировки имеет свои достоинства и не
достатки по затратам, по необходимости иметь специальные помеще
ния и оборудование для сборки, транспортировки и испытаний, по 
времени подготовки к пуску.

Следует отметить, что теоретически имеется возможность прово
дить сборку и испытания ракет-носителей тяжелого класса непосредст
венно на стартовом комплексе.

5.2.5. Требования к безопасности

Требования по безопасности жизнедеятельности
В этом разделе должны быть отражены следующие вопросы:
- взрывобезопасность PH на стартовой позиции;
- наличие системы аварийного спасения на ракетах космического 

назначения, предназначенных для пилотируемых полётов, и на старто
вых комплексах;

- наличие системы пожаротушения, как элементов стартового 
комплекса, так и отдельных зон двигательных отсеков PH.
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В этих пунктах ТТТ приводятся также требования по безопасным 
условиям труда производственного и обслуживающего персонала, ор
ганизации рабочих мест, помещений.

Требования по экологии
Требования по экологии в основном сводятся к рекомендации не 

применять токсичные компоненты топлива на первых ступенях PH. 
Токсичные компоненты топлива применяются только тогда, когда не
возможно другими средствами обеспечить длительность хранения топ
лива, например для межпланетных полетов.

Требования к стандартизации и унификации
Основные требования этого раздела ОТТ сводятся к следующим 

пунктам:
- максимальное заимствование ранее изготовленных и отработан

ных узлов, агрегатов, приборов, механизмов, материалов, технологиче
ских решений;

- унификация узлов и оборудования.

Требования к технологичности
Эти требования в основном сводятся к использованию отработан

ных (относительно дешевых) технологий и внедрению и отработке 
прогрессивных технологий при изготовлении составных частей PH.

5.2.6. Конструктивные требования

Габаритные ограничения PH определяются сначала по изделиям- 
аналогам, затем уточняются по результатам расчета с учетом ограни
чений по размерам составных частей стартового комплекса

Требования прочности
Требования по прочности обусловливаются тем, что силовые эле

менты конструкции должны иметь достаточную прочность и выдержи
вать нагрузки при всех предусмотренных расчетных случаях:

- по механическим воздействиям на PH во время наземной экс
плуатации;

- по механическим воздействиям на PH во время вывода полезного 
груза (и приземления для возвращаемых блоков).
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В табл. 5.2 представлены значения перегрузок, действующих на 
корпусные элементы конструкции в наземных расчетных случаях, а в 
табл. 5.3 - значения перегрузок, действующих на корпусные элементы 
конструкций КА в полетных расчетных случаях для PH типа «Союз».

Таблица 5.2. Перегрузки, действующие на корпусные элементы 
конструкции в некоторых наземных расчетных случаях

Расчетный
случаи

Эксплуатационные 
значения перегрузок

Коэффи
циент

Расчетные значения 
перегрузок

К
безопасно

сти / < < <
Транспортирова
ние автотранс
портом

±2,0 1±2,0 ±1,25 .fcmam ~~ 1 '5 
fo u u  = 2,0 ±4,0 1,5±4,0 ±2,5

Вертикальный
перенос -1,0±0,5 ±0,3 ±0,3 1,5 •l,5±0,7f ±0,45 ±0,45

Т рансггортирова- 
ние по железной 
дороге:
- режим соударе
ний ±3,0 -1,0±1,0 ±0,8 fcm am  ~  1 >5 ±6,0 -1,5±2,0 ±1,6

- режим устано
вившегося дви
жения

±1,0 -1±1,25 ±1 /д ин = 2,0 ±2,0 -1,5±2,5 ±2

Т ранспортирова- 
ние в составе PH ±0,5 -1±0,7 — 1,5 ±0,75 -1,5±1,05 —

Для обеспечения требований по прочности необходимо:
- провести анализ эксплуатации PH на всех этапах жизненного 

цикла и выбрать расчетные случаи;
- провести назначение коэффициентов безопасности;
- использовать адекватные методы расчета;
- использовать современное программное обеспечение такого рода 

расчетов.
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Таблица 5.3. Перегрузки, действующие на корпусные элементы 
конструкций КА в полётных расчетных случаях для PH типа «Союз»

Расчетный
случаи

Эксплуатационные 
значения перегрузок

Коэф.
безопас

ности
/

Расчетные значения 
перегрузок

продоль
ная

попереч
ная

продоль
ная

попереч
ная

Старт 1,6 3,0 1,3 2,08 3,9

max q 2,5 1,5 1,3 3,25 1,95

max nxi 4,7 0,7 1,3 6,11 0,91

Разделение I-II 4,1 1,4 1,3 5,33 1,82

min пхц 1,5 1,4 1,3 1,95 1,82

Разделение II-III 3,0 1,0 1,3 3,9 1,3

min nxUl -1,5 1,2 1,3 -1,95 1,56

Отсечка ДУ 
III ступени -2,5 0,5 1,3 -3,25 0,65

В частности, при проектировании отдельных составных частей PH 
приняты следующие значения коэффициентов безопасности:

- для сухих отсеков -1 ,3 ;
- для баков -  1,5;
- для шаров-баллонов -  2,0;
- для ответственных элементов -  2,0.
В обоснованных случаях могут устанавливаться меньшие значе

ния коэффициентов безопасности, как это было сделано на PH «Энер
гия».

Кроме того, необходимо стремиться по возможности к равно
прочное™ конструкции. Равнопрочная конструкция при прочих рав
ных условиях обладает минимальной массой.

Требования жесткости
Требования по жесткости обусловливаются необходимостью со

хранения требуемых форм, предельных значений прогибов, углов по
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ворота сечений отдельных элементов конструкции. Например, если 
приборный отсек PH расположен в носовой или хвостовой части кор
пуса ракеты, то гироскопические приборы могут быть чувствительны к 
низкочастотным поперечным колебаниям корпуса ракеты.

Другой пример. Ракета "Атлас" имеет малые толщины оболочек 
баков, что накладывает дополнительные требования при эксплуатации 
ракеты. В частности, транспортировка ракезы предусмотрена только 
при наличии определенного давления в баках, иначе они просто поте
ряют свою форму (устойчивость).

Для PH «Энергия» при всяких эволюциях на земле также требует
ся иметь определённое давление над дува внутри баков.

Требования наименьшей массы и наибольшей плотности 
компоновки

Одним из ключевых требований при проектировании PH и разра
ботке конструкции является вопрос об обеспечении минимальных зна
чений массы и максимальной плотности компоновки. Малая масса 
элементов при прочих равных условиях характеризует степень их кон
структивного совершенства. Увеличение плотности компоновки, как 
правило, ведет к уменьшению массы любого агрегата, узла, блока.

На массу конструкции PH оказывают влияние используемые кон
струкционные материалы. Рекомендуется использовать материалы с 
малой плотностью при достаточной прочности, в том числе и компо
зиционные материалы. При этом необходимо учитывать производст
венную базу этих материалов.

На массу конструкции PH оказывает влияние точность определе
ния действующих, нагрузок и назначение коэффициентов безопасности.

Требования по аэродинамике
Требования по аэродинамике в основном сводятся к следующим.
На внешних поверхностях корпуса PH должно быть как можно 

меньше выступающих устройств. А если без них обойтись нельзя, то 
их необходимо закрывать обтекателями.

Кроме того, вводятся ограничения:
- по скорости PH в плотных слоях атмосферы;
- по углам атаки в момент достижения ракетой скорости звука;
- по углам атаки в момент прохождения максимальных скорост

ных напоров.
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Требования по герметичности
Требования по герметичности обусловлены наличием в ракетах 

герметичных топливных баков и шаров-баллонов высокого давления, 
предназначенных для наддува баков, а также наличием герметичных 
приборных отсеков в разгонных блоках, которые представляют собой 
нечто среднее между ракетными блоками и космическими аппаратами.

К этим требованиям относятся:
- требования по показателям герметичности (натеканию);
- по сварке герметичных неразъемных элементов;
- по конструктивному исполнению герметичных разъемов;
- по проведению испытаний на герметичность в процессе произ

водства;
- по контролю герметичности в процессе эксплуатации PH.

Требования по минимальному потреблению энергии
Эти требования обусловлены тем обстоятельством, что уменьше

ние электрической мощности аппаратуры приводит к уменьшению 
массы как самих элементов, так и системы электропитания. Например, 
турбогенераторный источник электропитания блока второй ступени 
ракеты-носителя «Энергия» имел мощность 24 кВт и массу 330 кг.

Требования по обеспечению теплового режима
Допустимо использование теплозащиты, теплоизоляции и термо- 

статирования на отдельных составных частях конструкции PH для 
обеспечения теплового режима при подготовке к пуску, а также при 
прохождении максимальных скоростных напоров.

На внешней стороне баков с жидким кислородом теплозащитного 
покрытия может и не быть, так как баки покрываются толстым слоем 
конденсата воздуха (инея, снега со льдом), который и играет роль теп
лозащитного покрытия. При запуске двигательной установки конден
сат разрушается и осыпается. Однако если полезная нагрузка находятся 
ниже бака жидкого кислорода, то она должна либо иметь теплозащит
ное покрытие, как это было сделано на «Буране», либо находиться в 
специальном контейнере, как это предполагалось сделать на ракете- 
носителе «Энергия» в дальнейших пусках.

Баки с жидким водородом должны обязательно иметь теплоза
щитное покрытие. При предстартовой подготовке теплозащита пони
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жает скорость выкипания горючего, сохраняет по времени его плот
ность, повышает точность заправки, поддерживает заданную темпера
туру для нормальной работы двигателей, сводит к минимуму сжиже
ние воздуха на поверхности бака и образование льда. На участке выве
дения на орбиту теплозащита поддерживает температуру конструкции 
в расчетном диапазоне и уменьшает остаток жидкого водорода в баках.

5.2.7. Технико-экономические требования

В этом разделе тактико-технических требований к создаваемой PH 
должны быть освещены вопросы:

- стоимость затрат на разработку с учетом затрат на наземный 
комплекс;

- стоимость изготовления опытного образца, предназначенного 
для лётно-конструкторских испытаний;

- затраты на обеспечение пуска;
- сетевой план-график разработки;
- состав кооперации всех исполнителей;
- предполагаемые объёмы изготовления PH и др.
Эти требования на ранних стадиях разработки устанавливаются 

на основе предварительного проектного технико-экономического 
анализа, основные результаты которого затем ложатся в основу биз
нес-плана.

Более подробные сведения по этому вопросу приведены в [44]. 
Из этого же источника в табл. 5.4 приведены данные по стоимости 
отечественных ракет-носителей в масштабе цен 1992 года. Естествен
но, что сейчас эти цены изменились, однако пропорции, по-видимому, 
остались неизменными.

В процессе серийного производства должна отслеживаться дина
мика изменения стоимости изготовления PH.

5.2.8. Другие требования

Требования по видам обеспечения
В этом разделе ТТТ рассматриваются следующие вопросы:
- метрологическое обеспечение;
- математическое (программное) обеспечение.
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Таблица 5.4. Данные по отечественным ракетам-носителям

Ракета-
носитель М0,т

Мщь т 
(на опорной 

орбите)

Мпн > т 
(на геостацио
нарной орбите)

Стоимость 
млн. руб.

Циклон -М 181 2,8 2.2-2.5
Циклон 188 4.0 2.3-2.8
Нева 220 5.0 2.5-3.0
Союз 300 7,0 19-2.1 •
Русь 309 7,0 3.0-4.0
Зенит 460 14,0 4.0-5.0
Протон 690 20,6 2,4 5.0 - 6.0
Ангара 700 22,0 3,0 8-10
Энергия - М 1060 35,0 7,0 30-40
Энергия 2850 105,0 20,0 140-180

Требования к составным частям PH
В этом разделе рассматриваются такие вопросы, как:
- требования к системе управления;
- требования к системе разделения ступеней;
- требования к системе отделения разгонного блока, КА и др.

Требования к сырью, материалам и комплектующим
Основные требования этого раздела сводятся к использованию 

отечественного сырья, материалов и комплектующих. Импортные со
ставляющие допускаются лишь в обоснованных случаях, когда эффект 
от применения увеличивается многократно.

В табл. 5.5 и 5.6 в качестве примера представлены алюминиевые 
сплавы, рекомендуемые для конструкций PH, работающих при темпе
ратурах кипения жидкого водорода.

Контрольные вопросы
1. Что такое общие технические требования к создаваемым PH? 

Чем обусловлена необходимость разрабатывать тактико-технические 
требования на основе ОТТ?

2. Приведите структуру ТТТ на создаваемые ракеты-носители.
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Таблица 5.5. Алюминиевые сплавы для работы при минус 253°С

Сплав Система
Плот
ность,
кг/м3

Полуфаб
рикат

Состояние 
по ТО

Механические 
свойства при 20°С

МПа
°02 > 
МПа

«5,
%

АМг2 AL-Mg 2680 Лист от 1 до 10,5 
мм

Отож
женное 170 - 18

АМгЗ AL-Mg 2670 Лист от 4,5 до 
10,5 мм То же 190 80 15

АМг5 AL-Mg 2650 Лист от 4,5 до 
...мм То же 280 130 5

01545К AL-Mg-
Sc 2650 Лист катанный от 

1,0 до 3 мм То же 380 240 10

1201 AL-Cu-
Mn 2850 Лист 

от 2 до 8 мм
Закаленное 
и искусств, 

состар.
410 320,0 6

Д16 AL-Cu-
Mg 2780 Лист от 1,5 до 

10,5 мм То же 450 295 10

АВ AL-Mg-Si 2700 Лист от 5 до 10,5 
мм То же 300 - 8,0

АК6 AL-Cu-
Mg-Si 2750

Штамповка до 
350 кг, долевое 

направление
То же 390 280 10,0

АК8 AL-Cu-
Mg-Si 2800

Штамповка от 30 
до 200 кг, доле
вое направление

То же 420 300 8

1911 AL-Zn-
Mg 2780 Лист от 2,5 до 6,0 

мм То же 370 300 10

1245 AL-Cu-Li 2500 Лист 
2,5 мм То же 550 450 5

1460 AL-Cu-Li 2600 Лист от 1,5 до 
10,0 мм То же 500 440 4

3. Осветите вкратце составные части ОТТ:
- требования по назначению;
- требования к надежности;
- требования к эксплуатации, удобству технического обслужива

ния, ремонту и хранению;
- требования к транспортабельности;
- требования к безопасности;
- конструктивные требования;
- технико-экономические требования.
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Таблица 5.6. Алюминиевые сплавы для работы при минус 253°С

Сплав Свариваемость

Механические 
свойства при 

253°С
Цена

$ 
за 

1 кг«Те
м п а

«Т”о2 - 
МПа

S ,
%

АМг2

Хорошо сваривается аргонно- 
дуговой сваркой с присадочной 
проволокой из сплава АМгЗ, а так
же контактной, точечной и ролико
вой сваркой

480 - 60

АМгЗ
Сплав хорошо сваривается газовой, 
аргонно-дуговой, точечной и роли
ковой сваркой

450 125 40

АМг5 Сваривается точечной, роликовой, 
аргонно-дуговой сваркой 530 170 33 5-7

01545К Сплав хорошо сваривается аргонно- 
дуговой и контактной сваркой 632 420 28,2 20-

25

1201
Сплав удовлетворительно сварива
ется всеми видами сварки. Приса
дочный материал - проволока св. 
1201

600 430 17 15

Д16
Сплав хорошо сваривается точечной 
и роликовой сваркой, не сваривает
ся газовой и аргонно-дуговой свар
кой

660 450 19

АВ
Удовлетворительно паяется, воз
можна сварка для неответственных 
деталей

500 260 28

АК6 Сварка не применяется 630 500 6
АК8 Сварка не применяется 580 490 14
1911 Свариваемость удовлетворительная 660 460 15
1245 Коэффициент трещйнообразования 

5% 760 560 6 20

1460
Склонен к образованию пористости 
в сварных соединениях, коэффици
ент трещйнообразования 20-40%

660 580 5 40

98



6. ОП РЕДЕЛЕН И Е ХА РА КТЕРИ СТИ ЧЕСКО Й  
СК О РО СТИ  РА КЕТЫ -Н О СИ ТЕЛ Я

6Л. Методы расчета характеристической 
скорости ракет-носителей

6.1.1. Статистические данные по характеристической 
скорости ракет-носителей

В первом приближении потребную характеристическую ско
рость ракет-носителей, необходимую для осуществления околозем
ных и межпланетных космических полетов различного назначения, 
можно выбирать по статистике из табл. 6.1.

Таблица 6.1. Характеристическая скорость ракет-носителей 
для различных видов космических полетов с Земли [42]

Виды полетов V™” , км/с
1. Выведение на низкую круговую орбиту 9,2-10
2. Выведение КА на эллиптическую орбиту с апогеем 40- 
60 тыс. км 12,3-12,8

3. Выведение КА на стационарную орбиту 13,7-14,6
4. Выведение КА за пределы сферы действия Земли (ис
кусственная планета) 12,5-13

5. Облет Луны 12,5-13,5
6. Выведение КА на селеноцентрическую орбиту (спутник 
Луны) 13,8-14,5

7. Полет КА к Луне с посадкой на ее поверхность 15,5-16,5
8. Осуществление Лунной экспедиции с возвращением на 
Землю (с торможением атмосферой) 18,5-19,5
9. Пролет КА вблизи Марса (Венеры) или полет с посад
кой на Марс (Венеру) с торможением атмосферой 13,5-14,5
10. Осуществление Марсианской экспедиции с возвраще
нием к Земле (с торможением атмосферой) 22-24

И. Выход КА за пределы Солнечной системы 18,5-19
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6.1.2. Структура формулы для расчета 
характеристической скорости ракет-носителей

Во втором приближении потребную характеристическую ско
рость ракет-носителей рассчитывают с учетом потерь и маневров 
различного рода. Приведем методику такого расчета применительно 
к орбитам Земли.

Потребная характеристическая скорость ракеты-носителя опре
деляется по следующей зависимости:

где Vx°”f  - идеальная потребная характеристическая скорость;

ДК0 - потери скорости на преодоление силы тяжести Земли;

A VA- потери скорости на преодоление аэродинамических сил 
сопротивления;

A Vp - потери скорости от противодавления на срезе сопла двига
теля;

AVt - приращение характеристической скорости на проведение i- 
го маневра;

A Vy„p - потери скорости на управление ракетой-носителем;

п -  количество маневров.
На первых этапах приближения можно принять

Пример 1. Определить потребную характеристическую скорость 
PH, необходимую для вывода КА на круговую опорную орбиту высо
той 200 км.

Решение. Как упоминалось ранее, идеальная потребная характе

ристическая скорость Vx°ZP определяется выражением (2.8):

п
v r p = K Z P + AKg + AVa + A V ,+ '£ i AVi + AVynp, (6.1)

AV g + A V a + A V p + AVynp = 1350 ...1 6 5 0  м / с .  (6.2)
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= 13.^6М^Г2,(6371+_200)_Л 8Q29 
V 6371 +200 v 6371 J

где //у = 3,986 ■ 105 км3/ с 2 - гравитационная постоянная Земли;

= 6371,4 юи - средний радиус Земли.
По формуле (6.1) с учетом (6.2) получаем
употр = ynoj + +д{/ + AVp + А у^  _ 8029 + ] б50 в 9680 м/с

В этом примере использовалась верхняя граница потерь скоро
сти (см. выражение (6.2)).

6.1.3. Расчет скорости на опорной орбите

Схема выведения представлена на рис. 6.1, где введены следую
щие обозначения: R3 -  радиус Земли; гао -  радиус-вектор опорной 
круговой орбиты; Н -  высота орбиты.

Проектный расчет характеристической скорости ракет- 
носителей или разгонных блоков, связанный с выводом верхних сту
пеней PH или КА на круговые и эллиптические орбиты, основывает

ся на законе сохранения энергии, 
который для центрального поля 
тяготения выглядит следующим 
образом:

У 2 = 4 ^ ~ а ) ’ (63)
где / /  - гравитационная постоян
ная притягивающего центра;

г -  радиус-вектор КА на ор
бите;

а -  большая полуось орбиты. 
Параметр а по определению

гл + гаравен а -  — —, где г, и г„ -
2

радиусы агюгея и перигея орбиты.
Рис. 6.1. Схема выведения 

полезного груза 
на опорную орбиту
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Для проектного расчета характеристической скорости удобнее 
пользоваться следующей формулой, полученной из зависимости
(6.3):

2 
V г

1 )  . 
а )

(6.4)

Для расчета характеристической скорости PH, стартующей с 
Земли, часто используют расчетную формулу, в которой присутству
ет первая космическая скорость. Преобразуем формулу (6.4) к виду

(6.5)- - -  =

В этом выражении

Я3 - первая космическая скорость.V/ = у!Мз 1*3 '  пеРвая космическая скорость. (6.6)
Первая космическая скорость для Земли составляет 7910 м/с.
Из (6.5) можно получить формулы для расчета скорости КА на 

опорной орбите:

K . = W
1 1

= v,
О О  J

(6.7)

П ример 2. Определить скорость КА на круговой опорной орбите 
высотой 200 км.

Решение. По формуле (6.7) имеем

V = 7  91-О О  1

6371
V (6371 + 200)

= 7,79 км/с.

6.1. 4. Определение недобора характеристической скорости 
для затопления ракетного блока верхней ступени PH  

в акватории мирового океана

Проектанты могут выбрать схему полета, когда ракета-носитель 
сообщает полезной нагрузке лишь суборбитальную скорость. 
Довывод полезных нагрузок на низкую опорную орбиту в этом 
случае осуществляется с помощью разгонных блоков, установленных
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в составе полезной нагрузки или с помощью корректирующей 
двигательной установки выводимого космического аппарата. При 
этом затраты характеристической скорости на довывод полезной 
нагрузки равны недобору характеристической скорости ракеты- 
носителя. В этом случае не происходит засорения космического 
пространства, так как ракетные блоки верхних ступеней затапливают 
в акватории мирового океана.

Схема, иллюстрирующая траекторию полета ракетного блока 
последней ступени ракеты-носителя на пассивном участке траекто
рии с некоторыми необходимыми для расчета дальности полета па
раметрами, представлена на рис. 6.2. Пунктиром нарисована расчет
ная орбита, часть которой пересекает тело Земли (псевдоорбита).

Рис. 6.2. Схема для определения недобора характеристической 
скорости для затопления ракетного блока верхней ступени
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На этом рисунке введены следующие обозначения: А  —  точка 
начала пассивного полёта ракетного блока, которая соответствует

апогею орбиты; С ' и С - точки пересечения траектории полета ра
кетного блока с поверхностью Земли соответственно с учётом влия
ния торможения атмосферой и без учёта этого влияния; д - угол ис
тинной аномалии; /Зс - центральный угол, соответствующий дально
сти полета ракетного блока без учёта влияния торможения атмосфе

рой; г  - радиус-вектор орбиты (траектории); L'c - заданная дальность 

полета РБ; Lc - расчетная дальность полета ракетного блока без учета 
влияния торможения атмосферой.

Недобор характеристической скорости для затопления ракетного 
блока определяется по следующей методике (в которой также пока
зан вывод некоторых расчетных зависимостей):

1. Задается дальность до района затопления l!c .

2. Рассчитывается параметр Lc :

Т - к  I 1

где kL -  поправочный коэффициент, учитывающий влияние атмо

сферы. В первом приближении можно принять kL =1,05... 1,10.

3. Центральный угол рассчитывается следующим образом:

т>
Рс = — •R3
4. Определяется эксцентриситет псевдоорбиты.
В качестве исходного выражения для определения эксцентриси

тета орбиты используем уравнение движения материальной точки в 
центральном поле тяготения:

г -  £ ------ , (6.8)
1 + ecosi?

где р  - фокальный параметр орбиты; 
г —  эксцентриситет орбиты.
Для точек А и С (см. рис. 6.2) составим уравнения типа (6.8):
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ra = ( r 3 + h a ) = z- 2 —  = T2- ; (6-9)
l + ecos;r 1 - e

r - R   ----------P---------- = ------ В------  .
1 + ecos\7 t-P c ) 1 -e c o s  fic 

Из этих уравнений по отдельности находим параметры р  и при
равниваем между собой правые части:

(Л3 + Н А Xl -  е) = R3 (l -  е cos fic ).
Откуда определяем эксцентриситет

е _  ______
Нл R-з ( l— cos Р с ) "

5. Определяется радиус перигея псевдоорбиты.
Из уравнения (6.8) для точки D  (см. рис. 6.2) можно получить

Г1 = 7 Т ~ -  1 + е
Выражая параметр р  из уравнения (6.9) и подставляя в последнее 

выражение, можно получить
1 - е

гк ~ га Т~Г ■1 + е
6. Определяется большая полуось псевдоорбиты

a = i ± i = l f  1 - е )  г„ ( ,  1-
Г„ + Г„ - —-  = -гЧ 1 +

\ “ “ 1 + еу 2 у 1 + еу 1 + е '
7. Определяется скорость ракетного блока, необходимая для его 

затопления (скорость в точке А, см. рис. 6.2).
Воспользовавшись уравнением (6.5), можно получить

F- 4 d ^ (,“ e ) - <бло>
8. Рассчитывается недобор скорости ракетного блока для обес

печения его затопления.
Расчет производится по зависимости
A K om = V00- V A, (6.11)

где Voa - скорость объекта на опорной круговой орбите.
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Пример 3. Пусть Н А- 200 км. Тогда для Д~ =120° А¥зат =321 

м /с, а  для Д- = 180° ДДам =301 м/с.

6.2.5. Расчет приращения скорости для перевода КА 
с опорной орбиты на эллиптическую орбиту

Расчет производится с использованием той же зависимости 
(6.5), но с учетом допущений, что приращение скорости происходит 
мгновенно в точке перигея будущей эллиптической орбиты. При рас
чете в формулу подставляются соответствующие параметры эллип
тической орбиты.

Пример 4. Определить приращение скорости AVX, необходимой 
для перевода КА с опорной орбиты высотой 200 км на эллиптическую 
орбиту высотой 35786 км (см. схему, представленную на рис. 6.3).
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Решение. Рассчитаем следующие параметры:
г„о=к з + н оо;
г = г =6371 + 200 -  6571 км;

= 6371 + 35786 = 42157 км;

Г + V'  ГГ 7Г 6571 + 42157 = 24364 км.
2 2 

Подставляя эти значения в формулу (6.5), получаем

V = К = 7 ,916371
1

/ V 6571 24364
= 10,25 (км/с].

Приращение скорости рассчитывается как разность скорости КА 
в перигее эллиптической орбиты и скорости КА на круговой опорной 
орбите, то есть

AVt =VK — V00 = 1 0 ,2 5 -7 ,7 9  = 2,46 [км/с].

6.1.6. Расчет приращения скорости для перевода КА 
с эллиптической орбиты на высокую круговую орбиту

Расчет, так же как и в предыдущем случае, производится с ис
пользованием той же зависимости (6.5) и учетом того, что прираще
ние скорости происходит мгновенно в точке апогея эллиптической 
орбиты (см. схему, представленную на рис. 6.4).

Искомая добавка скорости определяется как разность между 
скоростью КА на высокой круговой орбите и скоростью КА в точке 
апогея эллиптической орбиты.

Пример 5. Определить приращение скорости AV2, которая не
обходима для перевода КА с эллиптической орбиты на высокую кру
говую орбиту. Параметры орбит принять такими же, как в примере 4.

Решение. Рассчитаем сначала скорость полета КА по эллиптиче
ской орбите в точке апогея. При этом воспользуемся данными, полу
ченными в примере 4:

У« = Ги Р.
1

= 7,91, (6371
1

42157 24364
= 1,597 [км/с].
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Рис. 6.4 Схема перевода КА с эллиптической орбиты 
на высокую круговую орбиту

Теперь рассчитаем скорость КА на высокой круговой орбите с 
высотой, соответствующей радиусу апогея эллиптической орбиты.

Расчетная формула будет практически такой же, как и формула 
(6.7), с той лишь разницей, что вместо радиуса опорной орбиты не
обходимо подставлять радиус высокой круговой орбиты. Таким обра
зом можно получить следующие результаты:

V 2 = К =7,91, — —  =3,075 (км/с].
У Ъ  V 42157

Тогда приращение скорости AV2, которая необходима для пере
вода КА на высокую круговую орбиту в точке апогея эллиптической 
орбиты, будет следующим:

^ 2 = К р2 - V a = 3,075 -1,597 = 1,478 [км/с].
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6.1.7. Расчет приращ ения скоростей для перевода КА 
с высокой круговой орбиты на эллипт ическую  орбиту 
и с эллипт ической орбиты на низкую круговую орбиту

Такого рода маневры используются, например, при перестрое
нии орбитальной группировки космических аппаратов, перед спус
ком КА, а также для "захоронения" (затопления) отработавших КА.

Расчет приращений скорости проводится в той же последова
тельности, что и расчет скорости для перевода КА на высокие орби
ты. Но при этом следует учитывать, что процесс перехода осуществ
ляется в обратной последовательности и что в соответствующих точ
ках орбиты скорость нужно гасить, а не добавлять (то есть КА необ
ходимо тормозить до необходимой скорости).

6.1.8. Расчет приращения скорости 
для изменения плоскост и орбиты

Необходимость в изменении плоскости орбиты возникает, на
пример, при запуске КА на геостационарную орбиту с космодромов, 
которые располагаются не на экваторе. Изменять плоскость орбиты 
также приходится в тех случаях, когда вывод КА непосредственно на 
рабочую орбиту с заданным наклонением невозможен из-за ограни
чений по азимутам пуска PH. Такие ограничения существуют для ка
ждого конкретного космодрома и связаны, в основном, с освоенными 
трассами и согласованными районами падения отработавших ракет
ных блоков.

Поворот плоскости ор
биты проводится путем из
менения направления векто
ра скорости КА. Для этого 
необходимо сообщить КА 
приращение импульса ско
рости. Схема для расчета 
приращения характеристи
ческой скорости, необходи
мой для изменения плоско
сти орбиты на угол (р, пред
ставлена на рис. 6.5.
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На этой схеме Vx - первоначальный вектор скорости КА, V2 - 
вектор скорости КА после изменения плоскости орбиты на угол (р.

Из схемы видно, что для изменения направления вектора скорости Vx 

на угол <р (чтобы получить вектор скорости V2) необходимо доба

вить вектор скорости AV} .
Из геометрических соотношений нетрудно получить модуль век

тора ЛК3 :

Пример 6. Пусть необходимо изменить плоскость орбиты на 
60°. Тогда по формуле (6.12) получаем

Из примера видно, что для поворота плоскости орбиты КА на 60 
градусов необходимо сообщить КА импульс скорости, равной скоро
сти полета КА на первоначальной орбите.

Для спутников, запускаемых с космодрома Байконур с углом на
клона плоскости орбиты 51,6 градусов, приращение скорости для пе
ревода КА в плоскость экватора составит

Поэтому запуск КА на орбиты, лежащие в плоскости экватора, 
выгоднее производить с космодромов, находящихся на экваторе.

Следует также отметить, что для изменения плоскости орбиты 
выгоднее всего сообщать космическому аппарату импульс скорости в 
точке апогея орбиты, так как в этой точке скорость КА минимальна.

На рис. 6.6 приведена расчётная схема вывода КА на геостацио
нарную орбиту с космодромов Байконур и Плесецк.

Изменение угла наклона плоскости орбиты при запуске КА на 
геостационарную орбиту проводится, как правило, с использованием 
в структуре ракеты-носителя разгонного блока.

Вывод осуществляется в следующей последовательности. Ком
плекс КА с разгонным блоком выводится на опорную круговую 
орбиту 1 с углом наклонения i. Осуществляется приращение импуль

AV3 = 2V X s in ^ /2  . (6.12)

А К  = 2 K s in —  = К .з i 2 1

AV3 = 2VX sin
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са скорости AF, и полёт продолжается по эллиптической (геопере- 
одной) орбите 2. Вблизи апогея геопереходной орбиты осуществля
ется поворот её плоскости на угол i за счёт приращения вектора ско
рости AF3, затем осуществляется переход на стационарную орбиту'

( AF2), где КА отделяется от разгонного блока.

Рис. 6.6. Схема вывода КА на геостационарную орбиту 
с космодромов Байконур и Плесецк

Практически для реализации приращений скорости А F3 и AV2 
двигатель разгонного блока включается один раз с обеспечением 
управления необходимого пространственного маневра.

Пример 7. Определить характеристическую скорость ракеты- 
носителя с разгонным блоком для запуска КА на стационарную орби
ту. Угол наклона плоскости опорной орбиты принять равным 51,6 
градусов.

Решение. Приращения скорости для проведения маневров в на
шем примере уже известны, поскольку параметры промежуточных 
орбиг совпадают с параметрами, приведенными в примерах 1 - 6:

У Г Р = K Z ” + AFff + AF, + А УР + ± А ¥ , =
i=1

= 8,029 +1,35 + 2,46 + 0,87 • 1,597 +1,478 = 14,706 [км/с].
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Здесь из выражения (6.2) использовалась скорость, соответст
вующая нижней границе потерь скорости.

При некоторых схемах запуска предусматривается, что разгон
ный блок осуществляет старт с опорной орбиты на геопереходную и 
поворот плоскости орбиты, а последний маневр - перевод КА на ста
ционарную орбиту - осуществляется двигателями самого КА. Это об
стоятельство необходимо учитывать при расчёте потребной характе
ристической скорости PH.

6.2. С тарт к Луне и планетам

6.2.1. Старт кЛ уне

В общем случае задачу определения параметров движения КА к 
Луне следует решать при наличии двух притягивающих центров, 
Земли и Луны. Для проектных расчетов в первом приближении мож
но считать, что Луна не притягивает КА. Расчет в этом случае сво
дится к схеме перехода КА с опорной орбиты на эллиптическую 
(очень вытянутую). Радиус апогея такой орбиты равен расстоянию от 
Земли до Луны, то есть примерно 384400 км. При этом в действи
тельности будет некоторый запас характеристической скорости, так 
как Луна пригягивает КА.

Ограничимся случаем, когда перелёт к Луне осуществляется не в 
плоскости орбиты Луны, а в плоскости опорной орбиты, то есть по
ворот плоскости орбиты КА не требуется. При этом необходимо по
добрать время старта таким, чтобы плоскость опорной орбиты про
ходила вблизи точки будущей «встречи» космического аппарата и 
Луны.

Пример 8. Определить приращение скорости, необходимой для 
старта космического комплекса к Луне с опорной орбиты.

Решение. Линейная скорость КА на круговой опорной орбите 
(орбите ожидания) высотой 200 км, как было показано ранее (см. 
пример 2), составляет 7,79 км/с.

Радиус апогея эллиптической орбиты принимаем равным сред

нему расстоянию от Земли до Луны, то есть га = 384400 км.
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Рассчитаем большую полуось эллиптической орбиты:
гж + га 6571 + 384400

а = —— -  = --------------------=195485 км.
2 2

Скорость в перигее орбиты рассчитывается по формуле (6.5):

= 7,91-/6371
1

: 10,923 [км/с],
V 6571 195485,

Следовательно, при отлете с орбиты ожидания к Луне космиче
скому аппарату требуется приращение скорости:

AV. — V, — Vnn = 10 ,923 -7 ,789  = 3,134 км/с.1 /Г 0 0  7 7 7

Следует также отметить, что данное приращение скорости рас
считано при условии, что Луна в момент встречи с КА будет нахо
диться в плоскости орбиты ожидания.

6.2.2. Старт к  планетам

Будем полагать, что плоскости всех орбит совпадают и планеты 
движутся по круговым орбитам, а радиусы орбит планет равны сред
нему расстоянию от Солнца до соответствующей планеты. Такое уп
рощение задачи для первого приближения вполне допустимо, ибо 
эксцентриситеты планетных орбит и их наклонения к плоскости зем
ной орбиты небольшие.

Прежде всего отметим, что плоскость орбиты менять не нужно, 
даже при запуске с космодромов, расположенных далеко от экватора. 
Просто следует подобрать время старта ракеты-носителя таким, что
бы плоскость опорной орбиты была определенным образом ориенти
рована относительно Солнца, а отлетную траекторию такой, чтобы на 
границе гравитационного действия Земли вектор скорости межпла
нетного КА был параллелен вектору скорости орбитального движе
ния Земли вокруг Солнца. При этом отлетная траектория - сложная 
пространственная кривая, на которую оказывают влияние сила при
тяжения Земли, сила тяги и время работы двигательной установки 
межпланетного комплекса. Но это задача баллистических расчетов и 
здесь не рассматривается.

Методику расчета характеристической скорости рассмотрим на 
примере старта к Марсу.

113



Характеристическая скорость для перевода КА с опорной 
земной орбиты на межпланетную траекторию без учета 
притяжения Земли

Наиболее рациональной схемой межпланетных полетов считает
ся гомановский переход космического аппарата с орбиты Земли на 
орбиту Марса (рис. 6.7).

Если не учитывать притяжения планеты отлета и планеты назна
чения, а ограничиться только действием сил притяжения Солнца, то 
схемы расчета межпланетных траекторий будут полностью совпадать 
со схемами расчетов при переходе искусственного спутника Земли с 
одной круговой орбиты на другую, лежащую в той же плоскости. Не
обходимо лишь вместо геоцентрических данных подставить гелио
центрические.

Исходные данные для решения этой задачи следующие:
- гравитационная постоянная Солнца 1,32-1020 м3 /с2;
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среднее расстояние от Солнца до Земли 1,496- 10й м;
среднее расстояние от Солнца до Марса 2,278-1011 м.

Рассчитывается полуось эллиптической межпланетной орбиты: 

д , ^ = 1,4 9 6 -1 0 " + 2,278-10" = „
2 2 

а затем скорость КА в точке перигелия межпланетной орбиты

= ,/1.32 • 10“ | ------— —    1 ■ ■■ )=32725 м /с-
1.496-10 1.887 • 10

Учитывая, что абсолютная скорость Земли относительно Солнца 
равна AV3 - 29,785 к м / с , можно получить необходимое приращение 
характеристической скорости (избыточную скорость) для перевода 
КА с земной орбиты на межпланетную траекторию:

Д Уизб = 32,725 -  29,785 = 2,94 к м /с .

Приращение характеристической скорости для разгона 
межпланетного космического аппарата с учетом притяжения 
Земли

Выше было показано, что для касательного перехода с круговой 
орбиты Земли на траекторию полета к Марсу (перелет по схеме Го- 
мана) космическому аппарату необходимо сообщить приращение 
скорости (избыточную скорость) А¥изб = 2,94 км /с  . Если эту ско
рость добавить на опорной орбите, то космический аппарат в началь
ные моменты времени будет иметь скорость

У ка = voo + Кэб = 7,79 + 2,94 = 10,73 к м /с .
Но космический аппарат не достигнет орбиты Марса, так как для 

преодоления сил земного тяготения КА должен иметь скорость осво
бождения (с учетом высоты опорной орбиты 200 км) не менее

Voc. = v00 S  = 7,790-у/2 = 11,017 к м / с .
То есть, чтобы КА вышел из сферы действия земного притяже

ния, ему должна быть сообщена следующая избыточная скорость на 
опорной орбите:

^ v  = Voee- V 00 = 11 ,017 -7 ,790  = 3,227 к м / с .

115



Для вывода космического комплекса на межпланетную траекто
рию можно использовать различные схемы.

Например, можно осуществить вывод космического комплекса 
на гомановскую перелетную траекторию с помощью двух импульсов 
скорости: сначала на опорной орбите Земли надо сообщить ему ско
рость, равную скорости освобождения, а затем, когда он пересечет 
сферу действия Земли, вторым импульсом дать ему добавочную (из
быточную) скорость. Подобный разгон, хотя и выведет КА на пере
летную гомановскую траекторию, не будет оптимальным.

Если полный разгон КА совершить не на границе действия Зем
ли, а как можно ближе к земной поверхности, то для перехода на 
межпланетную траекторию можно сэкономить необходимую для это
го перехода добавочную скорость. Действительно, если телу сооб
щить скорость, большую, чем скорость освобождения, то тело не 
только выйдет из сферы действия Земли, но будет иметь там некото
рую скорость, которую называют избыточной или остаточной.

Из механики космического полета известно, что стартовая ско
рость связана со второй космической скоростью (скоростью освобо
ждения) и избытком скорости движения КА по гиперболической тра
ектории следующей формулой:

V 1 — V 2 + V 2cm осе изб '

Следовательно, если на опорной орбите сообщить космическому 
аппарату стартовую скорость

Уст 4 vL + y ^  = з/Щ )172 + 2,94*" = 11,402 ю и /с , 
то он после ухода из сферы притяжения Земли будет иметь избыточ
ную скорость (при движении по гиперболической траектории), рав
ную 2,94 км/с. Эта скорость позволит ему попасть на переходную 
гомановскую траекторию к Марсу.

Таким образом, характеристическая скорость для старта с опор
ной орбиты на межпланетную орбиту будет

AVM = 11 ,402-7 ,790  = 3,612 к м /с .
В этом случае превышение стартовой скорости межпланетного 

космического комплекса над скоростью освобождения будет всего 
лишь 11,402 -11,017 = 0,385 к м /с
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Характеристическая скорость для вывода космического аппарата 
на межпланетную траекторию полета к Марсу с учетом старта с зем
ной поверхности составит:

ух _ы = VPH = v» °z  + a v g + AVa + a v p + a v m =

= 8,029 +1,65 + 3,612 = 13,291 к м / с .
Применяя описанную выше методику расчетов, можно опреде

лить минимальные стартовые скорости Vcm для полетов на другие 
планеты по траекториям, соответствующим переходу Гомана.

В табл. 6.2 приведены результаты расчетов приращения характе
ристической скорости для старта с Земли к планетам Солнечной сис
темы (без учета притяжения Земли).

Таблица 6.2. Данные для расчета приращения характеристической 
скорости для старта с Земли к планетам солнечной системы [70]

Планета AVш , км/с Кт . км/с
Меркурий -7,53 13,49

Венера -2,49 11,46
Марс 2,94 11,57

Юпитер 8,79 14,22
Сатурн 10,29 15,19
Уран 11,27 15,88

Нептун 11,64 16,4

Во второй колонке таблицы указаны добавочные скорости АУПл, 
которые должен иметь КА после преодоления силы земного тяготе
ния, чтобы достичь планеты назначения по гомановской траектории. 
Знак минус напротив Меркурия и Венеты указывает на то, что вектор 
добавочной скорости должен быть направлен противоположно век
тору орбитальной скорости Земли. В третьей колонке таблицы ука
заны необходимые для достижения планет теоретические минималь
ные стартовые скорости, сообщаемые межпланетным КА у земной 
поверхности.

117



Следует отметить, что в [70] расчёт стартовой скорости прово
дился без учёта высоты орбиты старта. Этим и объясняется неболь
шое расхождение табличных и расчётных значений стартовой скоро
сти для Марса.

Контрольные вопросы

1. Приведите некоторые статистические данные по характери
стической скорости ракет-носителей.

2. Как производится расчет скорости космического аппарата на 
опорной орбите?

3. Объясните суть расчёта недобора характеристической скоро
сти для затопления ракетного блока верхней ступени PH в акватории 
Мирового океана.

4. Как рассчитывается приращение скорости для перевода КА с 
опорной орбиты на эллиптическую орбиту?

5. По какой зависимости производится расчет приращения ско
рости для перевода КА с эллиптической переходной орбиты на высо
кую круговую орбиту?

6. Составьте схему для расчёта приращения скорости при изме
нении плоскости орбиты.

7. По какой схеме производится расчет приращения характери
стической скорости для старта с опорной орбиты к Луне?

8. По какой схеме производится расчет приращения характери
стической скорости для старта с опорной орбиты к планетам?

9. Как рассчитывается характеристическая скорость для перево
да КА с опорной земной орбиты на межпланетную траекторию без 
учета притяжения Земли?

10. Как рассчитывается приращение характеристической скоро
сти для разгона межпланетного КА с учетом притяжения Земли?
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7. ВЫ БО Р ТОПЛИВА П РИ  П РОЕКТИРО ВА НИ И РАКЕТ

Выбор топлива при проектировании ракет имеет особое значе
ние, так как оно в основном определяет энергетику PH (удельный 
импульс), тип применяемого двигателя, массу и габариты ракеты. 
Следует иметь в виду, что 80-92% стартовой массы ракеты приходит
ся на долю топлива.

7.1. Классификация топлива

В ракетной технике используются три вида ракетных топлив:
- жидкие;
- твердые;
- комбинированные (твердое горючее и жидкий окислитель).
Жидкие топлива классифицируются по следующим признакам.
По числу компонентов:
- двухкомпонентные, раздельно хранимые и подаваемые в каме

ру сгорания жидкостного реактивного двигателя (ЖРД) (например, 
жидкий кислород + жидкий водород);

- однокомпонентные (например, перекись водорода).
Двухкомпонентные топлива, в свою очередь, классифицируются

по способу воспламенения:
- несамовоспламеняющиеся, требующие для своего воспламене

ния дополнительного источника тепла (например, керосин + жидкий 
кислород);

- самовоспламеняющиеся (азотная кислота + керосин + диметил- 
гидразин).

По температуре кипения:
- высококипящие (керосин);
- низкокипящие (жидкий кислород, жидкий водород).
Твердые топлива подразделяются:
- на гомогенные (нитроглицерин СбН7(ОН)з.х (0N 02) + нитроцеллю

лоза);
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- гетерогенные (или смесевые), в которых в качестве окислителя 
используются соли, богатые кислородом, а в качестве горючего - ор
ганические материалы типа резины, асфальта и т.п. (например, пер
хлорат аммония + каучук).

В комбинированном топливе один из компонентов находится в 
твердой фазе, а второй компонент -  в жидкой (например, твердое го
рючее и жидкий окислитель). В частности, в противоспутниковой 
трехступенчатой ракете, запускаемой с помощью самолета МиГ-31, 
использовался в качестве горючего каучук, а в качестве окислителя, - 
жидкий кислород.

7.2. Требования, предъявляемые к ракетным топливам

В своем историческом развитии основные требования к ракет
ным топливам претерпели существенные изменения.

Так, при проектировании первых баллистических ракет наряду с 
требованием высокого удельного импульса выдвигалось требование 
обеспечения низкой температуры горения. Поэтому на ракетах ФАУ- 
2 и Р-1 в качестве горючего применялся спирт, температура горения 
которого относительно низка. Причем этот спирт балластировали 
(разбавляли) водой до 75% концентрации для еще большего сниже
ния температуры горения в камере сгорания. На последующих раке
тах Р-2, Р-5 проблема охлаждения двигателя была частично снята и 
использовался спирт 95% концентрации.

В дальнейшем, когда проблема охлаждения двигателя была пол
ностью снята, в конструкторском бюро С. П. Королева была спроек
тирована двухступенчатая баллистическая ракета Р-7 на компонентах 
топлива керосин + жидкий кислород. Это топливо имело относитель
но высокий удельный импульс. Однако возникла проблема обеспече
ния высокой боеготовности ракет с использованием жидкого кисло
рода. Эта проблема решалась, с одной стороны, увеличением скоро
сти заправки ракеты жидким кислородом (баллистическая ракета Р- 
9), с друг ой стороны, - использованием компонентов топлива с высо
кой стабильностью при длительном хранении. То есть одним из важ
ных требований было требование высокой стабильности топлива. 
Поэтому появились ракеты с токсичными компонентами топлива.
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При дальнейшем совершенствовании баллистических ракет тре
бования высокой боеготовности привели к созданию твердотоплив
ных ракет.

Для ракет-носителей, создаваемых в настоящее время, основные 
требования (также наряду с требованием высокого удельного им
пульса) - это нетоксичность (минимальное влияние компонентов то
плива на экологию окружающей среды) и минимальная стоимость 
топлива. Однако полностью отказаться от токсичных компонентов 
топлива в настоящее время не представляется возможным, так как 
для разгонных блоков верхних ступеней ракет и межпланетных кос
мических комплексов одним из важных требований является требо
вание длительного хранения компонентов топлива. К сожалению, в 
настоящее время таким требованиям отвечают только токсичные 
компоненты.

Наибольшее распространение в ракетах-носителях получили 
двухкомпонентные жидкие топлива. К ним предъявляются следую
щие требования.

1. Высокие значения удельных тяг (удельных импульсов).
2. Низкая токсичность компонентов топлива как в жидком, так и 

в газообразном состоянии.
3. Большая плотность компонентов топлива, обеспечивающая 

размещение требуемой части топлива в меньших объемах топлив
ных баков.

4. Низкая температура замерзания (не выше -40°С) и возможно 
высокая температура кипения.

5. Малая химическая активность (коррозионность) компонентов 
топлива по отношению к конструкционным материалам.

6. Высокая физическая и химическая стойкость компонентов то
плива при эксплуатационных давлениях и температурах, обеспечи
вающая их длительное хранение в баках ракетных блоков (хранение 
жидких криогенных компонентов представляет определенные труд
ности).

7. Малая гигроскопичность компонентов топлива, то есть склон
ность их к поглощению влаги из атмосферы, и как следствие, сниже
ние концентрации.
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8. Безопасность при хранении и эксплуатации компонентов топ
лива, то есть они не должны бурно испаряться, взрываться и само
воспламеняться в присутствии атмосферного воздуха.

9. Бездефицитность компонентов топлива, низкая стоимость, 
возможность поставки с отечественных баз.

В баллистических ракетах последних поколений в основном 
применяются твердотопливные двигатели, обеспечивающие требова
ния по минимальному времени с момента выдачи команды на запуск 
ракеты до ее старта.

7.3. Характеристики ракетного топлива

Существует довольно много характеристик ракетного топлива. 
Например, такие характеристики, как скорость горения, теплоем
кость, теплопроводность, вязкость и др. используются специалистами 
по разработке топлива и двигателей. При выборе топлива для PH ис
пользуются, как правило, следующие характеристики:

- удельный импульс;
- токсичность;
- плотность;
- соотношение компонентов топлива;
- стабильность;
- наличие производственной базы;
- наличие специальной производственной базы;
- стоимость.
Рассмотрим последние характеристики подробнее.

Удельный импульс
Эта характеристика подробно рассматривалась в разделе 2 на

стоящего учебного пособия. Напомним, что она определяется сле
дующим соотношением:

где R  -  тяга двигателя; т - расход топлива в единицу времени.
Если одновременно работают несколько ЖРД различного типа 

или с различными компонентами топлива, то говорят о некоторой 
осредненной характеристике, например, об отношении суммарной 
122



Таблица 7.1. Некоторые характеристики топлива

Окислитель Горючее
Удельный
импульс
Jyo , м/с

Соотн. 
комп. 
топли
ва, к

Средн.
плотн.

Рср > 
кг/м3

Темпера
тура го
рения,
Т°С

Азотная кислота 
HNO, (98%) Керосин 2300-3130 5,34 1360 2980-3010
Азотная кислота 
HNO, (98%) Тонка 2350-3100 1320 3000
Четырехокись 
азота N20 4

Керосин 2400-3100 1380 3300
Жидкий кисло
род Керосин 2750-3475 2,73-

2,9 1000 3600
Жидкий кисло
род

Этиловый 
спирт (92%) 2550 1,5 990 3300

Жидкий кисло
род

Жидкий во
дород 3350-4540 3,5-5,56 260-

зго 2755-3270

Жидкий фтор Гидразин 3450 2,0 1320 4650
Жидкий кисло
род д м г 2850-2950 1020 3545
Жидкий кисло
род н д м г 2680-3590 1,92 960 3012
Азотная кислота 
HNO, (98%) н д м г 2530-3120 3,2 1280
Азотная кислота 
HN03 (70%) + 
окислы азота 
(30%)

н д м г 2530 3,0 1280 3140

Четырехокись 
азота (N20 4) н д м г 2680-2795 2,5-2,8 1185 3360

Четырехокись 
азота (N20 4)

Аэрозин-50
(50%
НДМГ+50%
гидразин)

2700-3305 2,13-
3,00

1240-
1280 3140

Жидкий кисло
род

Природный
газ 3050-3740 3,4-3,5 820,4

тяги двигательных установок к суммарному расходу топлива:

w*= l L Ri > (7-2)
1 / 1

где п -  количество ступеней (или работающих двигателей) PH.
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С учетом (7.1) и (2.13) запишем,

we = Y j Ri i , Ri l wi- (7-3>
1 ! 1

Некоторые данные по удельным импульсам для различных ком
понентов топлива приведены в табл. 7.1.

В этих таблицах приняты следующие сокращения: ДМГ - диме- 
тилгидразин; НДМГ - несимметричный диметилгидразин.

Состав и основные характеристики некоторых твердых топлив 
приведены в табл. 7.2.

Таблица 7.2. Состав и основные характеристики некоторых твердых 
топлив

Характе
ристики

Нитроцеллюлозные
топлива Смесевые топлива

Нитрат целлюлозы - 
51,5%;
нитроглицерин -  
43,0%;
Добавки -  5,5%

NH4C104-
80%;
Полибутади
ен -  20%

м щ ск д -
72%;
Полиэфир
-  18%; А1
-  10%

n h 4c io 4-  
68%; 
Полиуре
тан -  17%; 
А1- 15%

Плотность,
кг/м 1620 1720 1770 1800

Температура 
горения, К 3060 2790 3290 3300
Удельный 

импульс, м/с 2400 2.300 2.440 2460

Следует отметить, что разброс значений отдельных характери
стик, приведенных в этих и последующих таблицах, объясняется 
тем, что они заимствованы из различных источников, измерялись 
при различных условиях (например, удельный импульс существенно 
зависит от давления в камере сгорания) и относятся к различным го
дам становления ракетной техники.

В настоящее время ведутся проработки двигателей, работающих 
на сжиженном метане и жидком кислороде [51], которые имеют по
вышенный удельный импульс по сравнению с двигателями на жид
ком кислороде и керосине.

Токсичность
Предельно допустимые концентрации (ПДК) паров некоторых 

компонентов топлива представлены в табл. 7.3.
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Таблица 7.3. Предельно допустимые концентрации паров 
компонентов топлива

Компоненты топлива ПДК, мг/м3

Кислород - -

Керосин 300 -

Азотная кислота 5 Токсичен

Перекись водорода 1 Токсичен

НДМГ 0,1 Токсичен

Фтор 0,03 Токсичен

Для сравнения: предельно допустимая концентрация паров от
равляющего газа фосген равна 0,5, а для синильной кислоты -  0,3.

Плотность топлива и его компонентов
Значения плотности некоторых компонентов топлива приведены 

в табл. 7.4.

Таблица 7.4. Плотность некоторых компонентов топлива
Компонент топлива Плотность, kt/mj

Жидкий кислород 1140

Жидкий водород 70

Керосин 860

НДМГ 785-808

Аэрозин -50 890

Четырехокись азота N20 4 1440- 1450

Азотная кислота НЖ >3 (70%) + окислы азота (30%) 1570- 1610

Природный газ (жидкий при минус 161,6°С) 420

Кроме обычной плотности используют среднюю плотность пары 
компонентов топлива, в которой учитываются плотности и объемы 
как окислителя, так и горючего:
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=  ^ ж ± % .  ( 7 . 4 )

ИсР V  +  V  г о к ^  г г
Значения средних плотностей для некоторых пар компонентов 

топлива приведены в табл, 7.1.

Соотношение компонентов топлива
Соотношение компонентов топлива можно характеризовать сле

дующими коэффициентами.
Молярный (теоретический) стехиометрический коэффициент 

рассчитывается как отношение молярного веса окислителя к моляр
ному весу горючего. Например, сгорание водорода в среде кислорода 
соответствует следующей химической формуле реакции:

2 Н 2 + 0 2 =  2Н 20 .
Отсюда можно получить молярный стехиометрический коэффи

циент ^ ' = 32/4 = 8 .
Однако в ракетной технике используется не стехиометрический 

коэффициент %, при котором происходит полное сгорание компо
нентов топлива, а коэффициент к  - отношение расхода в единицу 
времени массы окислителя к массе горючего (секундного расхода 
окислителя к секундному расходу горючего):

Т&.
к  = —  . (7.5)

т&.
Это объясняется тем, что выбор характеристик топлива проис

ходит на основе компромисса между противоречивыми требования
ми к его частным показателям. Например, при проектировании ракет 
и двигателей важнее другая характеристика топлива, а именно, 
удельный импульс, максимальное значение которого достигается при 
несколько меньшем соотношении компонентов топлива, чем стехио
метрическое соотношение. Это явление связано с потерями энергии 
на диссоциацию продуктов сгорания топлива.

В проектных расчетах коэффициент к  рассчитывают как отно
шение массы окислителя к массе горючего, находящихся в ракетном 
блоке, то есть:
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А ,, т п
к = -

л$с т г
Значения массового стехиометрического коэффициента для не

которых пар компонентов топлива представлены в табл. 7.1.
С учетом коэффициента к  может быть получен средний вес то

плива, если в качестве исходной использовать формулу (7.4) и вы
полнить преобразования:

тОК | j
т0К+тГ __ тг _ к + 1

Р CD ~~
Р К ж + ^ Г  V OK  [ У (Ж  . т ОК  | 1

тг тг тг ток mr /Vr
г + 1 лг+ 1 хч-1

■=РокРг ——  ------- • (7-6)1 +J_ JL.+JL  к Рг +Ро к
тг ток /  V()K Р г Рок Рг

Состав твердого топлива обычно задается весовыми процентами 
компонентов. Варьируя состав компонентов, можно изменять в же
лаемом направлении удельную тягу, плотность и скорость горения 
топлива. В табл. 7.2. приведен также состав твердых топлив при со
отношении компонентов, близких к оптимальным.

Стабильность
Стабильность топлива в первую очередь зависит от температуры 

кипения (для жидких топлив). Для твердых топлив важна прочность, 
трещиностойкость и др. Значения температуры кипения и замерзания 
для некоторых компонентов жидкого топлива приведены в табл. 7.5.

Н аличие производственной базы
Жидкий кислород, керосин, азотная кислота, этиловый спирт и 

т.п. используются в других отраслях промышленности и потому, как 
правило, бездефицитны и относительно дешевы.

Н аличие специальной производственной базы
Для производства жидкого водорода, жидкого фтора, ДМГ, 

НДМГ, гидразина необходимы специальные установки или заводы. 
Поэтому такие компоненты топлива, как правило, имеют относи
тельно высокую стоимость.
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Таблица 7.5 . Температура кипения и замерзания компонентов топлива

Компонент топлива Температура 
замерзания, °С

Температура 
кипения, °С

Жидкий кислород -218,4 -183

Жидкий водород - 259,2 - 258,7

Керосин -50...-70 + 150...+ 170
Азотная кислота HN03 (70%) + 
окислы азота (30%) Не выше - 60 + 44...+ 49

Четырехокись азота N20 4 -11,3 + 21,5 *

д м г -50 + 55

Пиродный газ -182,5 - 161,6

Стоимость
Стоимость некоторых компонентов топлива в масштабе цен 

1990 года приведена в табл. 7.6. Цены с тех пор (с 1990 года), естест
венно, изменились, однако, соотношение цен, по-видимому, не пре
терпело существенных изменений.

Таблица 7.6. Стоимость некоторых компонентов топлива и газов 
(цены 1990 г.)

Компонент Стоимость, руб/т
Азотный тетраксид - АТ 120

Несимметричный диметилгидразин - НДМГ 900
Жидкий кислород - 0 2 40
Жидкий водород - Н2 8000- 15000
Керосин РГ-1 (Т-1) 50
Жидкий азот 50
Гелий 55000
Перекись водорода -  Н20 2 85-98% концентрации 760 - 2400

7.4. Особенности использования твердого ракетного топлива

В начале эры развития баллистических ракет использовались в 
основном жидкие компоненты топлива, так как были определенные
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проблемы технологического плана в обеспечении прочности и тре- 
щиностойкости больших по габаритам топливных зарядов. Кроме 
того, не достигалась требуемая точность попадания баллистических 
ракет на твердом топливе из-за разброса характеристик двигателей по 
тяге и времени окончания их работы.

Однако после решения этих проблем постепенно сначала США, 
а затем и СССР перешли на твердотопливные баллистические раке
ты. Этот переход осуществлялся несмотря на то обстоятельство, что 
удельный импульс у топлива на жидких компонентах несколько вы
ше, чем у твердого топлива. Дело в том, что, во-первых, боеготов
ность баллистических ракет на твердом топливе выше, чем их боего
товность на жидких компонентах топлива. Во-вторых, в твердотоп
ливных ракетах отсутствуют многие элементы пневмогидравличе- 
ских систем и автоматики двигателей, которые увеличивают массу 
конструкций баллистической ракеты.

В настоящее время на ракетах-носителях твердое топливо ис
пользуется в основном на ракетных блоках первых ступеней. Часто 
конструктивно они выполняются в виде боковых ускорителей.

Кроме того, некоторые снятые с вооружения баллистические ра
кеты на твердом топливе используются для запусков космических 
грузов, например пятиступенчатый комплекс «Старт», который со
ставлен из ракет «Тополь» и «Пионер», снятых с вооружения.

7.5. Критерии выбора топлива

Напомним, что критерий эффективности -  это правило, в соот
ветствии с которым проводят какой-либо выбор. Для выбора топлива 
существует несколько критериев. В данном учебном пособии рас
сматриваются два критерия, которые обсуждаются ниже.

7.5.1. Выбор топлива с учетом влияния средней плотности 
и удельного импульса на стартовую массу PH

Для ракет, где основное требование сводится к минимальной 
массе, объему и габаритам ракеты, важно рациональное сочетание 
удельного импульса и средней плотности компонентов топлива, так 
как на практике встречаются случаи, когда топливо с высоким значе
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нием удельного импульса обладает малой средней плотностью. На
пример, если в качестве компонентов топлива используются жидкий 
водород и жидкий кислород, то масса конструкции баков в этом слу
чае будет увеличена по сравнению с другими компонентами топлива. 
Поэтому необходимо использовать критерии при выборе компонен
тов топлива, учитывающие эти обстоятельства.

Так как масса конструкции PH зависит от плотности компонен
тов топлива, то вполне естественно желание проектантов выбрать 
топливо, обеспечивающее минимальную стартовую массу PH при 
заданной массе полезной нагрузки и заданной характеристической 
скорости ракеты:

= const',т0 —> mm
Vx = const.

Данный критерий выбора топлива будет равносилен следующему: 
р . —> m in

Vх =  const

где p t = —— - отношение начальной массы i-й ступени ракеты к
тпн

массе полезной нагрузки.
То есть минимальное значение p t отношения начальной массы 

i-й ступени ракеты к массе полезной нагрузки будет соответствовать 
наиболее выгодному в весовом отношении топливу при фиксирован
ных значениях характеристической скорости ракеты ( Vx — const).

Построить целевую функцию этого критерия для ракет с различ
ными конструкциями ракетных блоков и схемами соединения их ме
жду собой -  довольно сложная задача. Но можно пойти по другому 
пути. А именно, вести сравнение не реальных ракет или их прототи
пов, а так называемых «приведенных» ракет с упрощенной конструк
тивной схемой. В приведенной ракете имеется всего одна ступень и 
один топливный отсек, который представляет собой бак сферической 
формы, содержащий оба компонента топлива со средней плотностью. 
Кроме этого, ракета имеет двигатель и полезную нагрузку. Все ос
тальные части ракеты как бы отсутствуют (или негласно считается, 
что они одинаковы для ракет с различными компонентами топлива).
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Следует заметить, что такое упрощение можно вводить только 
для сравнения масс конструкций ракет с целью выбора топлива по 
критерию минимума относительной массы полезного груза ракеты, 
однако такое упрощение не годится для расчета характеристической 
скорости и других характеристик ракеты.

Покажем, как построить целевую функцию критерия (7.7) для 
такой приведенной ракеты с упрощенной конструкцией.

Напомним, что отношение начальной массы ступени к массе ее 
полезной нагрузки связано с конструктивными характеристиками 
ракетных блоков и числом Циолковского соотношением

где z(. -- число Циолковского i-й ступени;
s, -  конструктивная характеристика ракетного блока i-й ступени.

По определению конструктивная характеристика S  выражается 
следующим образом:

где тБ -  масса ракетного блока;

тк -  масса конструкции ракетного блока. 
Учитывая, что 
тБ = тк + тТ ,

где тпт - масса топлива ракетного блока, и

P i  =  z i (7.8)
s, -  z.

(7.9)

mK = mTO + mM, 

где mm - масса топливного отсека;

тдв - масса двигателя, 
можно провести следующие преобразования:

тТ
шк тк тТ0+т дв
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В этом выражении введено обозначение:

77 = ^ 0 . (7.11)
тт

Преобразуем отношение , стоящее в знаменателе зави
симости (7.10), выразив это отношение через характеристики конст
рукции двигателя, топливного бака и топлива, а также через числа 
Циолковского. При этом учтем, что относительный вес двигательной 
установки по определению

v  m*So
я , '

где g0 - ускорение земного тяготения вблизи поверхности Земли;
Rq - тяга ракетного двигателя вблизи поверхности Земли. 
Последовательность преобразований приведена ниже:
Щм _ ГдЛ  _ 7 Mn0mng0 _ yden0m0 _  уг)впй _ / двп0 
mT mTg 0 mTg 0 mr Щ_ m0- m 0 + mT

m0 m0

M 0 ■■ M  _  7oen 0 _  _  У . Л   ̂ ( 7 1 2 )

1 -
m, z

m0 -  mr
Здесь использованы следующие обозначения: m0- начальная 

масса ракеты; п0 - начальная перегрузка ракеты; z - число Циолков
ского.

Подставляя (7.12) в (7.10), получаем

5 = 1 + ------ - -----. (7.13)
T] + z Ы к

z  — 1
Подставляя это выражение в (7.8) и учитывая, что приведенная 

ракета одноступенчатая, получаем 
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T] + z Г ,Л

p  = z- ■ = z-
1 +  -

77 + z
z  — 1

— z

1

TJ +  Z ——  + 1 - Z 7 J - Z 2
z  — 1 z  — 1

7 ]  +  Z
ГбвП0
z  — I

(7.14)

Число Циолковского приведенной ракеты выразим (из формул 
Циолковского) через характеристическую скорость Vx и удельный 
импульс топлива w :

Ll
z  = е  w ■
Подставляя (7.15) в (7.14), получаем

Ь. 1
р = е п

л 1 - е w г ^ п о +i

(7.15)

(7.16)

Перейдем к преобразованию параметра 7] в этой формуле, выра
зив числитель и знаменатель этого вы
ражения (см. выражение (7.11)) через 
характеристики конструкции топливно
го бака и топлива.

Расчетная схема для сферического 
бака представлена на рис. 7.1.

На этом рисунке введены следую
щие обозначения: DT0 - диаметр топ

ливного бака сферической формы; 8то - 

толщина стенки бака; р д - среднее дав-Рис. 7.1. Расчетная схема 
для сферического бака ление в баке.

Преобразуем сначала числитель выражения (7.11):

mTO — Рм ̂ ТО 8то ~ Рм 4-̂ "
Dr \2

8то ~ Рм ftDT0 8п
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где р м - плотность конструкционного материала бака;

FTO - площадь поверхности топливного отсека.
Толщину стенки бака можно определить, если известны давле

ние в баке р д , допустимое напряжение конструкционного материала

бака <Удоп и коэффициент безопасности f .

8  = L E e R ' (7.17)
4 °лоп

Тогда масса топливного отсека будет составлять
->2 г  _ п  ~ гчЗ

(7.18)Р м  Я  D то f  Р д  D m  _  Я  D T0 f  Р д  р м
М-ТО —

4 &  до п 4 <УдОП

Преобразуем теперь знаменатель выражения (7.11):

mT = p TVT ^ J ^ \  p T = ^ D im p T . (7.19)
3 \  2  J  о

Подставляя (7.18) и (7.19) в выражение (7.11), получаем 

Л  D то f  Р д  Р м

^  _  т то _  4<тдоп _ 3 / Р д Р м  ^  20)

m T ~ ~ D \0 р Т 1<7допР т
6

Подставляем (7.20) в (7.16), получаем
L l  1

Р = Р w ----------7--------- \--------------------- ■ (7.21)
р  е  * Г Р д Р м ( .  ^  г-1 - <

\
~ е щ Уде по + 1

3 ®  доп Рт

Будем сравнивать варианты (создаваемого изделия и аналога) 
для одинаковых значений:

- характеристических скоростей ракет (Vx -  const);
- плотности конструкционных материалов топливных баков 

( Рм = const);
- допустимых напряжений ( <7ДОП = const);

- давлений в баках ( р д = const);
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- начальных перегрузок ( п0 = const);
- относительных масс двигательных установок ( уду -  const).
В выражении (7.21) различными останутся только средние плот

ности компонентов топлив р т и удельные импульсы топлив w при
веденной ракеты.

Таким образом, методика выбора топлива по критерию (7.8) сво
дится к проведению расчетов показателя р  по формуле (7.21) для 
различных пар компонентов топлива и выбору пары компонентов 
топлива, у которой этот показатель минимальный, то есть р  —> min .

Пример расчета по данной методике приведен в табл. 7.7.

Таблица 7.7. Пример расчета относительной массы полезной 
нагрузки

Компоненты
топлива

Средняя 
плотность 

топлива, кг/м3

Удельный
импульс,

м/с

Отношение массы 
ступени к массе ее 
полезной нагрузки

Керосин + жидкий кислород 1000 3475 2,408
Жидкий водород + жидкий 
кислород 200 4500 2,018

НДМГ+ чезырехокись азога 1280 2795 2,979
Природный газ + жидкий 
кислород 820 3740 2,266

Для расчета были приняты следующие исходные данные, одина
ковые для всех расчетных вариантов:

характеристическая скорость 3000 м/с;
плотность конструкционного материала бака 2700 кг/м3;
допустимое напряжение в стенке бака 200 МПа;
среднее давление в баке 0,30 МПа;
начальная перегрузка 1,5;
относительный вес двигателя 0,002.
Для приведенных исходных данных лучший показатель отноше

ния стартовой массы ракеты к массе полезной нагрузки получился у 
пары компонентов топлива: "жидкий водород - жидкий кислород". 
На втором месте - пара «природный газ - жидкий кислород».
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Еще раз отметим, что приведенными зависимостями можно 
пользоваться только для выбора топлива по критерию минимума от
носительной массы полезного груза ракеты, а не для расчета и срав
нения других проектных характеристик ракеты.

При выборе топлива также можно пользоваться критерием эф
фективности в виде отношения:

^ » ^ т1п (7.22)
Vx = const,

Pi PH ,n T-J,
г д е  Pomu = ------------ * ( 7 -2 3 )

Pinpom

В этом выражении p iPH - отношение начальной массы созда

ваемой PH к массе полезной нагрузки; p inpom -  отношение начальной 

массы аналога (прототипа) PH также к массе полезной нагрузки.

7.5.2. Выбор топлива по комплексному 
критерию эффективности

Для современных ракет-носителей, при проектировании которых 
используется системный подход, применяется следующий комплекс
ный критерий эффективности:

W = Y t (kl W ,)-* iпах , (7.24)
i=i

где Щ - частные показатели эффективности;
к, - удельный вес i-ro частного показателя эффективности;
п -  количество частных показателей эффективности.
Удельный вес частных показателей эффективности назначается 

экспертным методом. При этом должно соблюдаться одно из сле
дующих соотношений:

^ £ ,  = 1  или = 100(% ) ,
i=i /=1

если удельный вес частных показателей выражается в долях единицы 
или в процентах соответственно.

136



Однако для расчета значения комплексного показателя эффек
тивности необходимо привести частные показатели эффективности к 
одной размерности или к безразмерным величинам.

Перевод частных показателей эффективности к одной размерно
сти может быть произведен только в частных случаях, например, ко
гда эффективность сопоставляется в единицах стоимости.

Переход к безразмерным показателям эффективности возможен 
с помощью расчета вероятностных показателей эффективности (объ
ективная свертка) или методом экспертного назначения показателей 
эффективности в баллах (субъективная свертка).

Рассмотрим методику экспертной оценки частных показателей 
эффективности в баллах.

В качестве частных показателей эффективности при выборе ра
кетного топлива обычно выбираются следующие:

Wx - показатель, характеризующий энергетические возможности 
топлива ( W, = 1, если удельный импульс максимальный, и W, = 0,1, 
если топливо имеет минимальное значение удельного импульса);

W2 - показатель, характеризующий токсичность топлива ( W2 = 1, 
если нетоксично, и W2 = 0,1, если топливо максимально токсично);

W3 - показатель, характеризующий среднюю плотность топлива 
(W3 = 1, если плотность максимальна, и W3 = 0,1, если минимальна);

W4 - показатель, характеризующий стабильность топлива 
( W4 = 1 , если стабильность максимальна, и WA= 0,1, если минимальна);

Ws - показатель, характеризующий наличие производственной 
базы (например, W5 = 1, если топливо имеет широкую производст
венную базу, и Ws = 0,1, если производственная база минимальна);

W6 - показатель, характеризующий наличие специальной произ
водственной базы (W6 = 1, если топливо не требует создания специ
альной производственной базы, и W6 = 0 ,1 , если требуется создание 
специальной производственной базы);

Щ - показатель, характеризующий стоимость топлива (W 7 = 1,

если стоимость топлива минимальна, и W7 =0,1 , если стоимость то
плива максимальна).
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Следует отметить, что максимальное и минимальное значение 
показателя Wt можно назначать произвольно, например, минималь
ное значение -  1, максимальное значение -  7, или минимальное -  10, 
максимальное -  100, главное, чтобы эти максимальные и минималь
ные значения были одинаковы для всех рассматриваемых частных 
показателей эффективности. Удельные веса частных показателей эф
фективности можно назначать и в процентах.

Назначение частных показателей эффективности топлива также 
проводится экспертами (с учетом имеющихся видов топлива, исполь
зуемых в ракетной технике, или предполагаемых к использованию).

Далее производится расчет числовых значений каждого из част
ных показателей эффективности для анализируемых видов топлива 
Исходные данные и результаты расчета заносятся в таблицу, форма 
иллюстрируется табл. 7.9. В этой же таблице в качестве примера по
казаны результаты расчета комплексного показателя эффективности 
для четырёх пар компонентов топлива.

Таблица 7.9. Пример экспертной оценки частных показателей 
эффективности и расчета комплексных показателей эффективности 
топлива

Топливо
Wx w 2 W3 w . w5 К w7

WСдельный вес частного показателя, к
0,2 0,3 | 0,1 | 0,1 | 0,1 | 0,1 | 0,1

Окислитель Г орючее
Жидкий
кислород

Жидкий
водород 1 1 0,1 0,5 0,6 0,1 0,3 0,69

Жидкий
кислород Керосин 0,7 0,9 0,8 0,7 0,8 0,7 0,8 0,79
Азотная
кислота НДМГ 0,5 0,2 1 0,8 0,4 0,2 0,2 0,42
Жидкий
кислород

Природ
ный газ 0,8 0,9 0,7 0,7 0,9 0,8 0,9 0,83

Для приведенной экспертной оценки лучший показатель эффек
тивности оказался для компонентов топлива: "жидкий кислород- 
природный газ". Однако ракетные двигатели на природном газе в на
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стоящее время находятся в экспериментальной отработке. А водо
родно-кислородные двигатели применяются с середины прошлого века

Следует отметить, что любой комплексный критерий эффектив
ности вносит определенную долю субъективизма исполнителей. Но 
при наличии опыта работы при выборе компонентов топлива и высо
кой квалификации исполнителей результаты, как правило, стабильны 
и не противоречат здравому смыслу.

В настоящее время не рекомендуется использовать токсичные 
компоненты топлива. Однако полностью отказаться от них не пред
ставляется возможным, так как для межпланетных космических ком
плексов одним из требований является требование длительного хра
нения компонентов топлива. К сожалению, в настоящее время таким 
требованиям отвечают только токсичные компоненты.

К онтрольны е вопросы
1. Приведите классификацию ракетных топлив.
2. Какие виды твердого топлива Вы знаете?
3. Что такое комбинированное топливо?
4. Приведите требования, предъявляемые к ракетным топливам 

для современных ракет-носителей.
5. Какие группы характеристик ракетного топлива Вы знаете?
6 . Объясните физическую или техническую сущность (с опреде

лениями и размерностью) следующих характеристик:
- удельный импульс;
- токсичность;
- плотность;
- соотношение компонентов топлива;
- стабильность;
- наличие производственной базы;
- наличие специальной производственной базы;
- стоимость.
7. Поясните суть критерия выбора топлива с учетом удельного 

импульса и средней плотности топлива. Поясните по учебному посо
бию или конспекту основные этапы вывода расчетных зависимостей.

8. Поясните суть комплексного критерия для выбора топлива. 
Что такое частный критерий? Что такое удельный вес частного пока
зателя эффективности топлива?
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8. ОПТИМАЛЬНОЕ РАСПРЕДЕЛЕНИЕ МАССЫ  
РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ ПО СТУПЕНЯМ  

И РАСЧЕТ СТАРТОВОЙ МАССЫ РАКЕТЫ

Выбор характеристик масс ступеней ракеты-носителя осуществ
ляется в результате решения оптимизационных задач.

Прежде чем приступить к задачам оптимизации масс ракетных 
блоков, напомним постановку задач математического программиро
вания.

8Л. Задачи математического программирования

Общая запись задачи математического программирования сле
дующая:

F {x i ) х~ён >m in ; =  (8-1)

где F (x ,)  - целевая функция параметров х , ;

х, е Н  - запись ограничений (Н  -  множество допустимых значе

ний параметров х ,);
п -  количество переменных.
Ограничения х, е  И  могут быть двух типов:

а )  * / т ш  ^  Х )  ^  m a x  '■> j  =  I  т ‘> ГП <  П ,  (8.2)
где т -  количество переменных, по которым имеются ограничения;

б) ?*(*,.)< 0 ; к = \ , г ,  (8.3) 
где q k (х .) -  функция ограничений;

г - количество ограничивающих функций.
Задача означает: найти минимальное значение целевой функции 

F(X;) и соответствующие значения переменных х*(г' = 1,и) при на-
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линии ограничений типа xjmjn< X j< x jm!a; j  = l,m; т < п  и (или)

ограничений типа qk (<х1) < 0; к = 1, г .
В учебной и научной литературе встречается другая форма запи

си задач математического программирования:

{x*}=argmin

Задача означает: найти значения вектора jjt*};(i' = l ,n ) , которые 

доставляют минимум целевой функции F (x t) при наличии ограни

чений типа xJmin < Xj < xjmax; j  = \,т; m < n  и (или) ограничений

типа <7*(я,.) < 0; к = 1,г.
Методы решения задач математического программирования 

подразделяются на аналитические и численные. К аналитическим 
методам относится, например, метод неопределенных множителей 
Лагранжа. Самыми простыми из численных методов являются метод 
перебора и метод случайного поиска.

8.2. Постановка и решение задачи оптимального 
распределения массы ракеты-носителя по блокам 
методом неопределенных множителей Лагранжа

Аналитические решения такого рода задач возможны только для 
некоторых частных случаев. Приведем решение этой задачи для 
двухступенчатой ракеты с последовательным соединением ступеней.

8.2.1. Постановка задачи
Оптимальным распределением масс топлива и масс конструкции 

блоков по ступеням будем считать такое распределение, при котором 
обеспечивается минимальная стартовая масса ракеты при заданной 
массе полезной нагрузки, или минимальное отношение стартовой 
массы ракеты к массе полезной нагрузки (что равносильно) и выпол-
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нении ограничений для располагаемой и потребной характеристиче
ских скоростей, то есть

р 0 —»min

тт ~ const',
урасп s , употр

где

(8.5)(s, -  z,) (.V2 -  z ,) (s, -  г. )(.v2 -  z2)

Поскольку характеристики .v, и s2 считаются заданными, то 
вместо этой функции можно исследовать на экстремум следующую 
функцию:

Z1 Z2
(8.6)О, - Z ,  ) ( s2 - Z 2) •

Рассмотрим функцию ограничений по скорости.
Располагаемая характеристическая скорость ракеты-носителя 

должна быть равна (или больше) потребной характеристической ско
рости, необходимой для вывода КА на орбиту с заданными парамет
рами V f m > V”omp , или

V;omp- V f cn < 0. (8.7)

На основании формулы Циолковского можем записать 
V ^ cn = Wj Inzj + w2 lnz2 + . . . ,  (8.8)

где wi - удельные импульсы соответствующих ступеней.

Следовательно, функция ограничений будет выглядеть следую
щим образом:

V™mp- w , \n z } - w 2\n z2 - . . .< 0 .  (8.9)
Применительно к аналитическим методам решения такого рода 

задач функция ограничений имеет вид

F ;om/’ - w 1lnz! ~w 2lnz2 - . . .  = 0 . (8.10)
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8.2.2. Решение задачи

Составляем функцию Лагранжа:

1  = 7 Я {У ”°тР- w . ln z . - w ,  In z2) ,  (8.1 1 )
Ol - z ,  )(.v2 -  z2)

где Л - неопределенный множитель Лагранжа.
Эту функцию дифференцируем по параметру zx и приравниваем 

полученную функцию нулю:
dL  _  z2(sx — zx)(s2 — z2) — (—l)(s2 — z2)Z] z2 | Awx (8 12)

9 z i [(^ - zx)(s2 - z2) f  z,

Упростим полученное выражение с помощью алгебраических 
преобразований:

z \ z i (51 _ z() + Zj2z2 + Л w, (s, — z, )2 ( s 2 — z2) = 0;

Z, z2 5, -  Zj2Z2 + z fz 2 + Aw,(s, - z,)2(s2 - z2) = 0;

z, z2s, +Aw ,(5'] — z,)2(s2 - z 2) = 0. (8.13)
Дифференцируя функцию Лагранжа по параметру z2, полним  

второе уравнение:

z2 z, s2 + Xw2(s2 - z 2)2{sy - z , )  = 0 . (8.14)
Выражения (8.13) и (8.14) совместно с функцией ограничений

(8.10) представляют собой систему трех уравнений с тремя неизвест
ными z j , z 2 и безразмерным параметром Л.

Решим эту систему следующим образом.
Из уравнений (8.13) и (8.14) выразим параметр Л:

Л = -
W,(s,- z l f ( s 2 - z 2)  ’

Д _  S2 Z\ Z2______
w2Cs,-Zj)(s2 - z 2)2 '

Приравняем правые части полученных уравнений:

 1̂ Z \ Z 2   S 2 Z \ Z 2______________

W, (s, -  Z, f  ( S2 - Z 2)  W2 (5, -  Z, )(S2 -  Z2 )2 '

После сокращения получаем следующее выражение:
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W,( sx-Z i)  w2(s2 - z 2) 
откуда находим параметр z/

(«1 - * i )  =
5, w2(s2 - z 2)

z, =s,
s,w2(s2 -  z2) _ ^

—  S  t 1-
w,0'2 - z 2)

1 ——
V V

,(8.15)
л2 J)

Подставляя полученное выражение для z, в функцию ограниче
ний (8.10), получаем

употр _  W| In 1 -
W,

'  z 
1 - —

S2 yy
-  w2 In z2 = 0 . (8.16)

Данное уравнение является нелинейным уравнением с одним не
известным z2. Корень этого уравнения можно найти численным ме
тодом, например, с помощью системы Mathcad.

Для некоторых частных случаев решить эту задачу можно точно 
и получить формулу для расчета оптимальных чисел Циолковского в 
явном виде. Рассмотрим один из таких частных случаев, когда удель
ные импульсы ракетных двигателей одинаковы, то есть когда

wx - w 2 = w . (8.17)
В этом случае выражение (8.15) будет выглядеть следующим образом:

1̂z, = — z2.

Аналогично можно получить

(8.18)

(8.19)

По этим зависимостям можно определить оптимальное распре
деление чисел Циолковского первой и второй ступеней ракеты- 
носителя с учетом конструктивных характеристик ракетных блоков 
(при условии, что значения удельных импульсов топлива и двигате
лей первой и второй ступеней ракеты-носителя одинаковы).
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Анализируя выражения (8.18) и (8.19), приходим к выводу, что 
для выполнения условия оптимальности при одинаковых значениях 
конструктивных характеристик ракетных блоков первой и второй 
ступеней ракеты, то есть при условии s^=s2 =s  (а также при усло
вии, что значения удельных импульсов топлива и двигателей первой 
и второй ступеней ракеты-носителя одинаковы), числа Циолковского 
первой и второй ступеней ракеты должны быть равны.

8.3. Постановка и решение задач оптимального распределения
массы ракеты-носителя но блокам численными методами

Рассмотренный выше метод неопределенных множителей Ла
гранжа позволяет получить в аналитическом виде решения задач оп
тимального распределения масс по блокам ракеты только для схемы 
с последовательным соединением ракетных блоков и при равных 
удельных импульсах топлива на всех ступенях ракеты.

Численные методы оптимизации позволяют находить оптималь
ное распределение масс по блокам ракеты при различных схемах со
единения и различных удельных импульсах ракетного топлива.

Рассмотрим постановки задач математического программирова
ния для численного их решения применительно к следующим схемам 
соединения ступеней ракеты:

- с последовательным соединением (так называемая схема "тандем");
- с параллельным соединением без перелива топлива из одних 

ракетных блоков в другие (схема «пакет без перелива»);
- с параллельным соединением и переливом топлива из одних 

ракетных блоков в другие (схема "пакет с переливом");
- с параллельным соединением ракетных блоков первой и второй 

ступеней и последовательным соединением ракетных блоков второй 
и третьей ступеней (так называемый "трехступенчатый пакет") без 
перелива и с переливом топлива;

- с параллельным соединением ракетных блоков первой, второй 
и третьей ступеней и последовательным соединением ракетных бло
ков третьей и четвертой ступеней без перелива топлива.

- схема "трехступенчатый пакет» с дополнительными стартовы
ми ускорителями.
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8.3.1. Схема с последовательным соединением ракет ны х блоков 

Постановка задачи
Расчетная схема представлена на рис. 8.1.
Необходимо отыскать такое распределение масс по ступеням ра

кеты-носителя, при которых стартовая масса ракеты является мини
мальной при заданной массе полезной нагрузки. Такая постановка 
задачи будет равносильна следующей постановке: необходимо оты
скать такое распределение масс по ступеням ракеты-носителя, при

которых обеспечивается минимальное 
значение относительной массы полезной 
нагрузки (при заданной массе полезной 
нагрузки).

Математическая формулировка зада
чи математического программирования в 
этом случае записывается следующим 
образом:

р 0 —» min, (8.20)
х е Н

где р 0 - относительная масса полезной 
нагрузки;

Н  -  множество допустимых значе
ний варьируемых переменных х.

Напомним, что множество допусти
мых значений х обычно задается в виде:

а) xjmin < Xj < xjmm; j  = 1, m (8.2 1) 

и (или) в виде функций ограничений:

б) «7*(*,.)<0 к = й > .  (8.22)

Рис. 8.1. Схема "тандем"

Для того чтобы получить целевую функцию и функции ограни
чений в полной формулировке проведем некоторые математические 
выкладки.

тпн ^  

т БЪ СГМ

™Б2 <=>

А

тБ1 <=>

тКЗ

тТЗ

т К 2

тТ 2

mК1

mт 1

Я
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В качестве исходной зависимости используем отношение стар
товой массы ракеты к массе полезной нагрузки: 

тп
Ро = —  • (8.23)

тпн
Стартовую массу ракеты-носителя можно представить в виде 

следующей суммы
N

т0 = ^ П Н + Х тБ>’ (8‘24>
i = l

где тпн - масса полезной нагрузки; 

mEi - масса г'-го блока PH;

N -  количество ракетных блоков или ступеней PH.
Подставляя выражение (8.24) в (8.23), получим 

тп , ^  тБ1
Ро= —  = 1 + Е —  • (8.25)

т ПН 1=1 т п н

Массу блока попытаемся выразить из следующего известного 
соотношения для конструктивной характеристики ракетных блоков:

тк:
Ъ =    , (8.26)

тБ i ~ тТ1

где mTi - масса топлива г-го ракетного блока.

Решая это уравнение относительно тБ,, получим

тБ. = 1 ‘ mTi. (8.27)
I5. - 1)

Подставляя (8.27) в (8.25), получим

p 0 = ^ = ' + t - r r v — - (8-28)
т П Н  i = l  1 )  т п н

Введем обозначение
mTi

х (8.29)
тпн

и приведем выражение (8.28) к виду
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m,
p . = — • (*-30)mпн w ( j - 1 )
Таким образом, мы получили целевую функцию (см. выражение 

(8.20)).
Математическая формулировка задачи будет следующей:

/?(*,.)-> min; i = l, я; (8.31)' ' — г- 11х-еН

или в развернутом виде
N _

1 + Y - — — Xj —> min; i = 1, я . (8.32)
^ ( ■ S - O  X j € H

Получим выражения для ограничений на переменные xi е  Н  на
основе следующих рассуждений.

Функция ограничений в общем виде выражается формулой (8.9):

V™mp -  w, lnz, -  w2 lnz2 - . . .  < 0 . (8.33)

Однако числа Циолковского в этой функции необходимо выра
зить через параметры х , . Проделаем это.

Поскольку число Циолковского есть отношение начальной мас
сы ступени к массе ступени после выработки топлива, то можно с 
учетом (8.30) и (8.29) записать:

то\ _ тпн _  Ро Ро
ТПТ\ Щ\ Ро- *!

Ро m
тпн

(8.34)

тпн т пн т,
Окончательно с учетом (8.30) получаем

■ (8.35,
1 + У  ...S i XJ  V

Также можно выразить через параметры х( число Циолковского 
для второй ступени:
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(8.36)

Аналогично можно выразить через параметры х 1 числа Циол

ковского для третьей и последующих ступеней ракеты, если они 
имеются.

Подставляя выражения (8.35) и (8.36) в (8.33), получаем функ
цию ограничений в виде:

Кроме того, следует составить функции ограничений, исходя из 
реализуемых в настоящее время значений чисел Циолковского (по 
статистике) или из физических соображений. Это могут быть, напри
мер, следующие ограничения:

Подставляя (8.35) и (8.36) в каждое из выражений (8.38), можно 
получить несколько функций ограничений (которые здесь приводят
ся в общем виде):

q2(X i)< 0; ?з(х ,)< 0 ; ? 4(*,.)<0; <75(х ,)< 0 ; <?6(х;) < 0 .  (8.39)

Решение задачи
Задача математического программирования (8.32), с учетом ог

раничений (8.37) и (8.39), решается каким-либо численным методом.

/

\

- . . .< 0 .  (8.37)
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В результате определяются оптимальные значения параметров

Затем рассчитываются следующие массы составных частей раке
ты-носителя (в последовательности и по формулам, приведенным 
ниже):

- масса топлива г'-го ракетного блока (из формулы (8.29)):
mTi = тпн xi ; (8.40)

- масса i-го ракетного блока (см. формулу (8.27)):

т = Л  mTi ; (8.41)
( si _ 1 )

- масса конструкции /-го ракетного блока:

тк i = mB i - m Ti\ (8-42)
- стартовая масса ракеты-носителя (см. формулу (8.24)):

N

™0 = т пн+ Т<тБ1- (8-43)

Полученные массы будут оптимальными.

8.3.2. Схема с параллельным соединением ракетных 
блоков типа "пакет без перелива"

Расчетная схема представлена на рис. 8.2.
Для этой схемы целевая функция (8.30) не изменится, однако 

другой будет функция ограничений:
v;°mp -  wp In 2, -  w2 In z2 < 0 , (8.44)

где wp - удельный импульс, представляющий собой осредненный 

импульс от двигателей первой и второй ступеней; 

w2 - удельный импульс второй ступени.
Поскольку при пакетной схеме на первой ступени работают дви

гатели и первого и второго блоков одновременно, то удельный им
пульс ступеней можно выразить следующим образом:
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R, + i ?2
w n = ------------ ,

r&t + /J&,
(8.45)

где R, и R 2 - силы тяги первой и вто
рой ступеней;

r&f и rfy - расходы топлива в

единицу времени на- первой и второй 
ступенях ракеты.

Поделим и числитель, и знамена
тель этой дроби на массу расхода топ
лива первого ракетного блока в едини
цу времени:

w„ =

^1 | R2 
m,

т \

т. (8.46)

Введем для пакетной схемы до
полнительный проектный параметр 

Рис. 8.2. Пакет без перелива a ~ R 2/ R { , который представляет со

бой отношение силы тяги ракетного двигателя второй ступени к силе 
тяги ракетного двигателя первой ступени. Подставляя этот параметр

в (8.46), а также учитывая, что w = R/r&. (или t&= R /w ) ,  получаем 

R, a R ] R , . .
Г - Н  —  “ - ( 1  +  О г )

% =■
1 +

л 2/ w,

R l/w l
1 +  -

R,w ,2 I

R ,w 2

w, (1 -far)
a R fw,

R.Wi

w,w2(1 + ar)

1 + w2 + aw,
(8-47)

Для проверки данной зависимости, в частности, можно поло
жить, что удельные импульсы первой и второй ступеней одинаковы
( w, =  w2 ), и получить тождество w  = w, =  w2.

Число Циолковского первой ступени будет находиться с учетом 
израсходованной массы топлива из второго ракетного блока
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тп

h  ,(8.48)
m0l-m n -AmT2 mo\ тт\ ^тг , AmT2

p Q JCj
m  П Н  m  п н  т п н  m H H

где Am T2 - масса топлива, израсходованная из баков второй ступени

за время работы первой ступени.
С учетом (8.30) и (8.29) получаем

2

|+£тГ1 Г'
     ( 1 )   . (8,49)

^  s, АтТ2
1 + 2 -7  й * ' _дс>----------«л»

Выразим массу топлива Ат Т2 через параметр х 2. Для этого 
проведем выкладки, приведенные ниже:

A m T2=n8$tl , (8.50)

где tt -  время работы двигателей первой ступени.
Это время, в свою очередь, можно определить, поделив массу 

топлива на расход топлива в единицу времени, то есть 
т т,

* = - £ ,  (8.51)

Тогда формула (8.50) запишется следующим образом:
m T, i?, m T. a R , m T. aw ,

AmT2 =nS$tt ~lp~= ~TT~= и л  • (8.52)
«3̂  w2 Л, w2 Л, w2

wt w.
Подставляя (8.52) в (8.49) с учетом (8.29), получаем

z, =      v y--------------. (8.53)
s,i I 'V' ( w ++1

1 + 2 -7 —  xi
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Число Циолковского второй ступени будет находиться также с 
учетом израсходованной массы топлива из второго ракетного блока, 
то есть

т 02 Ат,,гг Ат
т 02 -Ат Т 2 т пн т Рог

тг

пн т пн

т 02 т Г2 Рог
т , т я//

1 +
(52 О W,

(8.54)
1 +

(52 1)
Формулы (8.53) и (8.54) подставляем в функцию ограничений 

(8.44) и получаем функцию ограничений в следующем виде:

ĵ nomp wlw2(l + a )

V  W2+ a  W1 J
in

s,

aw .

-w2 In

1 + aw.
W,

1+
< 0 . (8.55)

Следует отметить, что для пакетной схемы необходимо соста
вить еще одну функцию ограничений. Эта функция отражает то, что 
начальное значение перегрузки боковых ракетных блоков (если их 
рассматривать как самостоятельные ракеты) должно быть больше 
значения перегрузки центрального блока (если ее также рассматри
вать как самостоятельную ракету без боковых блоков), так как боко
вые блоки предназначены дополнительно ускорять центральный блок 
ракеты-носителя. Выражаясь образным языком, можно сказать, что в 
противном случае не имеет смысла центральному блоку "тащить" 
боковые блоки за собой.
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Это ограничение можно выразить следующим образом:

Я 2 ~~ Пх02 ~ Пх0\ < ® ’ (8.56)

где пх02 - начальная перегрузка второй ступени, если бы не было 
первой ступени;

пх0Х - начальная перегрузка блока первой ступени (как самостоя
тельной ракеты) без учета влияния второй ступени.

Выразим значения перегрузок в этой формуле через параметры x t с 
учетом выражения (8.27):

R, R, R,
R, т пн т.

gom i go

(8.57)

т go'
тТ1

пн - 1  тп, 

R,

go-

a R x

Л, m, m пн

[ т ПН  т Б2 )go т , т ,

т,*ПН т ПН  )

Подставляем эти выражения в (8.56): 
a R x Л,

go

(  \  
1 + _J_ 1

V -1

■.(8.58)

go

m
Яг

пн
■<0 .

1 +  -
s 2 - 1

go g° 5 , - 1

После сокращения получаем

q2 = a -
5 , - 1

X y - 14- ^
s2 - 1

< 0 . (8.59)

Далее решается задача математического программирования 
(8.32) с учетом (8.55) и (8.59), то есть определяются оптимальные

значения х\ = 1, N^j.

Затем находятся массы топлива и блоков по тем же зависимо
стям и в той же последовательности, что и при последовательном 
соединении ступеней (см. зависимости (8.40) ...(8.43)).
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8.3.3. Схема с параллельным соединением ракетных 
блоков типа "пакет с переливом "

Расчетная схема представлена на рис. 8.3.
Для этой схемы целевая функция также имеет вид (8.31). Однако 

несколько другой будет функция ограничений, выраженная через па

раметры х , , хотя общая ее запись не
изменится и будет как и для пакета без 
перелива (см. выражение (8.44)):

употр _  In^, -  w 2 lnz2 <0 .
В момент разделения ступеней PH 

баки первой ступени пусты, а баки 
второй ступени -  полны (благодаря 
переливу топлива из баков первой 
ступени). Поэтому числа Циолковско
го для первой и второй ступеней PH 
можно рассчитывать как для схемы с 
последовательным соединением сту
пеней:

тт m j m m  _

Б2

Рис. 8.3. Пакет с переливом

= ----тт

. . .  Ро 

Р о ~ х 1

■ тТ mM/mА Ч1Н

(8.60)

m,'02

«=1 А ,- О
С V

1 +

- х ,

тп,02____ __ ТПГ Ро (S2 О
т,02 ■ тт т„. /и.Т  2 Ро' 1 +

mпн mпн

s 2 х2 

(*2 - 1)

(8.61)

Подставляем (8.60) и (8.61) в функцию ограничений (8.44), по
лучаем с учетом (8.47)
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-употр__Ш W, (1 + ог)
vv2 + QTW,

In
1 + 1

2.

w t e - 1)
5,-

и к - ! )
/

—w2- In
1 + (s2 1)

1 +
(s2 1)

< 0 . (8.62)

Затем решается задача математического программирования
(8.32) с учетом (8.63), то есть определяются оптимальные значения

х* (i = l ,iv ) . Далее находятся массы топлива и блоков по тем же

зависимостям и в той же последовательности, что и при последова
тельном соединении ступеней (см. зависимости (8.40) -  (8.43).

Рис. 8.4. Трехступенчатый 
пакет без перелива
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8.3.4. Схема "трехступенчатый пакет"

Расчетная схема представлена на 
рис. 8.4.

Напомним, что эта схема представ
ляет собой параллельное (пакетное) со
единение ракетных блоков первой и вто
рой ступеней и последовательное соеди
нение ракетных блоков второй и третьей 
ступеней ракеты-носителя. Причем па
кетное соединение может быть с перели
вом топлива или без перелива.

Для этой схемы целевая функция 
(8.30) не изменится, а функции ограни
чений, в зависимости от рассматривае
мых схем (с переливом или без перели
ва), можно получить из следующей 
функции:



у п о т р  _  jn  Z] _  ^  1д Z2 _  In <  0  . (8.63)
В этом выражении учитывается приращение скорости от третьей 

ступени ( z, - число Циолковского, w3 - удельный импульс топлива и 
двигателей третьей ступени).

Число Циолковского третьей ступени определяется так же, как и 
для схемы с последовательным соединением ракетных блоков (ана
логично зависимостям (8.35) и (8.36):

1 +
f a " 1) ’ (8.64)

К - * ) '
Учитывая (8.56) и (8.65), функция ограничений (8.64) для пакета 

без перелива будет выглядеть так:

jупотр w2(\ + a )

v w2 + a w i j
In

-w 2 In

aw.

-- >v3 In
l + —

(* 3 - l)

(* 3 - l)

< 0 . (8.65)

Учитывая (8.63) и (8.65), функция ограничений (8.64) для пакета 
с переливом будет выглядеть следующим образом:

Г 3 Л

г г w2 + aw ,
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-w 2 In

V

/

Затем решаются задачи математического программирования
(8.32) с учетом (8.65) или (8.66), то есть определяются оптимальные

Далее находятся массы топлива и блоков по тем же зависимо
стям и в той же последовательности, что и при последовательном 
соединении ступеней (см. зависимости (8.41) -  (8.44).

8.3.5. Схема "трехступенчатый пакет с дополнительными 
стартовыми ускорителями "

Эта схема представляет собой параллельное (пакетное) соедине
ние ракетных блоков первой, второй и третьей ступеней и последова
тельное соединение ракетных блоков четвертой ступени ракеты- 
носителя (или так называемый трехступенчатый пакет с дополни
тельными ускорителями).

Расчетная схема представлена на рис. 8.5.
Для этой схемы целевая функция (8.30) не изменится:

где wl23 - удельный импульс, представляющий собой осредненный 
импульс от двигателей первой, второй и третьей ступеней;

w23 - удельный импульс, представляющий собой осредненный 
импульс от двигателей второй и третьей ступеней.

Поскольку на участке полета первой ступени работают двигате
ли РБ первой, второй и третьей ступеней одновременно, то осред
ненный удельный импульс равен

значения

4

Однако другой будет функция ограничений:

У потр -  w123 In Zj -  w 23 Inz2 -  vv3 Inz3 -  w4 In z4 < 0 , (8.67)

158



123 (8.68)
тх + т2 + w3

где Rx, R^, R3 - силы тяги двигателей РБ соответствующих ступеней 

PH; тх,т 2,т ъ - секундные расходы топлива из РБ соответствующих 
ступеней.

тпн <=>

'Иг, с

Рис. 8.5. Расчетная схема для трехступенчатого пакета 
с дополнительными стартовыми ускорителями 

без перелива топлива

По определению удельный импульс равен отношению тяги ра
кетного двигателя /?, к массе расхода топлива в единицу времени

(секундному расходу топлива) /и(с , то есть
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С учётом (8.68) получим

w - A t & ± A . .  (8.70)
123 R, R2 R3„_L + + —I

W, W2 H-J

Введем дополнительные проектные параметры:
йг21 = R2/Ri - отношение сил тяги двигателей РБ второй и пер

вой ступеней PH;
# 31 = R3/R l - отношение сил тяги двигателей РБ третьей и пер

вой ступеней.
С учетом этих параметров выражение (8.70) примет вид

щу,гщ ( \* а 2 , + « „ )  (8?|)
w2w3 + a 21w1w3 + a 3lw1w2

Для проверки адекватности данной зависимости, в частности, 
можно положить, что удельные импульсы первой и второй ступеней 
одинаковы ( w, = w2 = w3), и получить тождество wU3 —wt —w2 —w} .

На второй ступени работают двигатели РБ второй и третьей 
ступеней одновременно, поэтому удельный импульс этой ступени 
равен

R 2 + R 3w23 —— ------— или
т2 + т3

(8.72)
w3 + a i2w2

где #з2 — R3/R 2 - отношение сил тяги двигателей РБ третьей и вто
рой ступеней.

Сравнение этой зависимости с формулой (8.47) показывает, что 
они по структуре одинаковы, что свидетельствует в пользу адекват
ности разрабатываемых моделей.

Выразим числа Циолковского в (8.67) через параметры оптими

зации x t . Числа Циолковского следует определять не только с учетом



РБ, относящихся конструктивно к тем или иным ступеням PH, но и с 
учетом массы выработанного или оставшегося в них топлива на мо
менты начала и конца работы различных ступеней PH.

Число Циолковского первой ступени

где тох и ткХ - начальная и конечная массы первой ступени соответ
ственно;

тТХ - масса топлива ракетного блока первой ступени;

АтТ 2 1 - масса топлива, израсходованная из баков РБ второй сту
пени за время работы РБ первой ступени;

Aттгх - масса топлива, израсходованная из баков РБ третьей 
ступени за время работы РБ первой ступени.

Выразим параметры АтТ2Х и Аттгх через удельные импульсы и 
массы топлива соответствующих РБ.

Для Aftij2 \ имеем

где tx - время работы РБ первой ступени, или с учетом (8.69) и а 2Х 
получим

По аналогии

- ш тх — АтТ2Х -  А ттгх
(8.73)

(8.75)

С учетом (8.74), (8.75) для zx имеем

(то\/тпн)
ТП01 ^1 TWj’i #31 W, TYly\

тпн тпн W 2 тпн Wi тпн 
или, учитывая (8.25), (8.27) и (8.29), получим
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Число Циолковского второй ступени будем находить с учетом 
того, что она начинает работу с неполными баками РБ второй и 
третьей ступеней и заканчивает - с неполными баками РБ третьей 
ступени, то есть

где тп2 и тк2 - начальная и конечная массы второй ступени соот

ветственно;
т02 - масса PH без ускорителей первого типа и с полностью за

правленными баками центрального блока и стартового ускорителя 
второго типа;

АтТЗ - масса топлива, израсходованная из баков РБ третьей сту
пени за время работы двигателей РБ второй ступени.

Для Аттз имеем

Следует заметить, что выражение ar32 можно предста
вить через выражения а ъх и а 2]. Действительно:
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т п 2  ^ о 2  A m  j '2 j A/Wy*3j

т к 2  т 0 2  ~ т Т 2  ~  A/Mj-j
(8.77)

A m n  =  m \ t 2  =  ,
m2

где t 2  - время работы РБ второй ступени, или

Для z2 получим

(8.78)



R2 Л, Л2 or21
Третья ступень начинает полет также с неполными баками цен

трального блока. Число Циолковского третьей ступени будет опреде
ляться так:

где mni и тк 3 - начальная и конечная массы третьей ступени соот

ветственно;
moi - масса PH без ускорителей первого и второго типов и с 

полностью заправленными баками центрального блока, или

Число Циолковского четвертой ступени PH находится с учетом 
того, что ступень начинает работу с полностью заправленными бака
ми РБ, а кончает -  с пустыми:

где тп4 и ткл - начальная и конечная массы четвертой ступени со

ответственно.
Функция ограничений (8.68) относительно переменных х, при-

з ~
т кЪ т ю  т т  3

(8.79)



- w 23ln
> + E

S, a n  w, g 3i wj
Л; Aj A |

w, w,

1+ w,
w,

-  w3 In
1+Z t~f e f a - D  '

JC, - «32

ИЧ

-  w4 In

• ♦ E
=3

1 + - ^

f e f e - i r

•S.

X, -X,

1 + X. - x .
< 0 . (8.81)

Введем еще два ограничения, которые связаны с тем, что на
чальное значение перегрузок боковых РБ, если рассматривать их как 
самостоятельные ракеты (первой квазиракеты), должны быть больше 
значения перегрузок ускоряемых составных частей ракеты, если их 
также рассматривать как самостоятельные ракеты (второй квазираке
ты) без соответствующих боковых ускорителей. В противном случае 
боковые блоки будут не ускорять, а тормозить движение ракеты в 
целом.

Это ограничение можно выразить следующим образом: 

$2 = и* н - лЛ 1 < ° .  (8-82)

где и ’02 - начальная перегрузка второй квазиракеты; 

л ‘ 01 - начальная перегрузка первой квазиракеты.

Выразим значения перегрузок через параметры x i , учитывая, что 
начальные перегрузки квазиракет равны отношениям сил тяг двига
телей соответствующих квазиракет к их весу.

Преобразуем выражения для перегрузок, учитывая (8.27) и (8.29) 
и обозначения а 32 = R3/R 2 :

164



П х О \  ~  '
Rx _ Rx/m пн Rx/m пн

g  omei
go

m51
\ тпн )

П х 0 2  ~ "
^2 + ^3

£°7— Й * 1 I5! - 1)

(i?2 ! т ПН )(l + a 22 )

g 0 mпн
4

+ L m
i= 2

Hi go • + I
5;

i = 2 S; -1
-X,

Подставляем эти выражения в (8.82) и, учитывая обозначение 

а 2Х = R 2/R] , получаем
4

Яг — a 2i 0 + ^зг) х, - 1 +
i=2 5 , - 1

X, < 0 . (8.83)

Рассуждая аналогично для РБ второй ступени (боковых ускори
телей с большим временем работы двигателей), можно получить сле
дующую функцию ограничений:

/  4 Л

Яз ~ а гг
S;

1=3 S i
-1

-X: < 0 . (8.84)

Кроме того, следует составить еще несколько функций ограни
чений, сущность которых сводится к тому, что числа Циолковского 
физически не могут быть меньше единицы, или из реализуемых в 
настоящее время значений этих чисел (по статистике):

z t > 1 , z, < 10 (1 = 1. 4 ). (8.85)
Далее решается задача математического программирования 

(8.32) с учетом (8.81), (8.83), (8.84) и других ограничивающих функ
ций, если они имеются, то есть определяются оптимальные значения

х* (г = 1,ЛГ).

Верификация моделей
В качестве тестовой ракеты-носителя использовалась PH Японии 

Н-ПА-2022, которая имеет две пары стартовых ускорителей с различ
ными характеристиками [60]. Её конструктивная схема представлена 
на рис. 8.6. Эта PH имеет стартовую массу 321 т без ПН и выводит 
полезную нагрузку массой 3,0 т на эллиптическую орбиту с высотой 
перигея -  281,55 км, высотой апогея -  232960 км (без поворота плос-
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кости орбиты). Некоторые характеристики PH, необходимые для 
расчета, приведены в табл. 8.1. В этой таблице приведены суммар
ные характеристики масс и сил тяги двух боковых блоков каждого 
типа.

Таблица. 8.1. Характеристики ракетных 
блоков PH Н-2А-2022

Характеристики
Ракетные блоки (РБ) различных ступеней PH1-й 2-й 3-й 4-й

m£ i. I 31.0 154.0 114,0 20.0
т„ ■ г 26.0 132.0 101.0 17.0
W, . м с 2820 2810 4400 4480
R. кН 1490 4520 1100 137
£, : с 60 100 390 530

Оо<440 7.000 8.014 6.667
X, 8.667 44.00 33.66̂ 5.667
2,- 1.580 1.431 3.143 3.833

Рис. 8.6. Конструктивная схема 
PH Японии Н-ПА-2022

По исходным значениям масс были рассчитаны параметры s , 

хп  г , , которые также представлены в табл. 8.1. Масса головного об
текателя (ГО) составляет 1,40 т. Она условно отнесена к массе РБ 
третьей ступени и учтена при расчете конструктивной характеристи
ки л-,, так как сброс ГО происходит на участке работы РБ третьей 
ступени.

Располагаемая характеристическая скорость, рассчитанная с ис
пользованием формул Циолковского (8.67) с учетом данных табл. 8.1, 
составила 12530 м/с. Если в формулу (8.67) вместо чисел Циолков
ского подставить выражения (8.76), (8.78), (8.79) и (8.80) с учетом
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значений s t и x t из табл. 8.1 , получается то же самое значение ско
рости. Потребная характеристическая скорость, рассчитанная по ме
тодике подраздела 6.1 с учетом потерь от действия гравитационных, 
аэродинамических и др. сил (от минимальных до максимальных), 
составляет от 12483 до 12783 м/с. В тестовых расчетах она принима
лась равной располагаемой характеристической скорости, то есть 
12530 м/с.

Отметим, что в табл. 8.1 приведены максимальные значения 
удельных импульсов и сил тяги двигателей - для вакуума. В тестовых 
расчетах использовались скорректированные средние значения 
удельных импульсов и сил тяги стартовых ускорителей и централь
ного блока по высоте полета. Для боковых блоков принималось сни
жение тяги двигателей (по статистике) на 15%, а для центрального -  
на 1 2 %.

Для верификации моделей в части оптимизации масс ракетных 
блоков PH были введены дополнительные ограничения для сужения 
диапазона варьирования чисел Циолковского (1.579 < zx <1.581; 

1.430< z 2 <1.432; 3 .142< z3 <3.144; 3 .832< z4 <3.834).
Результаты оптимизации масс PH с этими дополнительными огра

ничениями в системе Mathcad представлены в табл. 8.2.

Таблица 8.2. Расчетные характеристики ракетных 
блоков PH Н-П А

РБ mBi , т mTi, т
1-й ст. 30,99 25,99 8,664 1,580
2-й ст. 154,05 132,04 44,015 1,431
3-й ст. 115,31 100,92 33,639 3,143
4-й ст. 19,99 17,00 5,665 3,833

Сравнивая исходные данные, приведенные в табл. 8.1, и резуль
таты расчетов, приведенные в табл. 8.2 , приходим к выводу, что дан
ные близки.
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Оптимизация PH
Оптимизировалась гипотетическая PH, прототипом которой бы

ла PH Н-П А 2022. Данная PH выполняет поставленные перед ней 
задачи по выводу полезных нагрузок различной массы на требуемые 
расчетные орбиты. Наша задача - показать работоспособность моде
лей оптимизации стартовой массы PH с такой же конфигурацией.

Из характеристик PH Н-ПА-2022 были заимствованы масса ПН, 
располагаемая характеристическая скорость, удельные импульсы и 
конструктивные характеристики РБ. При оптимизации были сняты 
все дополнительные ограничения по числам Циолковского, которые 
использовались для верификации моделей. Результаты расчетов с 
использованием системы Mathcad представлены в табл. 8.3.

Таблица 8.3. Оптимальные значения 
характеристик ракетных блоков

РБ Щ ,> т m Ti, т X,. z i
1-й ст. 15,68 13,15 4,384 1,255
2-й ст. 85,18 73,01 24,337 1,193
3-й ст. 169,73 148,55 49,518 3,967
4-й ст. 22,00 18,70 6,234 3,968

Оптимальная стартовая масса PH с ПН получилась равной 
295,6 т. Экономия массы по сравнению с прототипом составляет 
28,4 т. Сравнивая массы ракетных блоков оптимальной PH и прото
типа, видим, что они отличаются, причем перераспределение масс 
осуществляется от РБ с низкими удельными импульсами топлива к 
РБ с более высокими удельными импульсами.

8.3.6. Особенности расчета масс ракетных блоков 
с использованием различных компонентов топлива

Если удельные импульсы топлива и двигателей в ракетных бло
ках первой и второй ступеней ракеты-носителя, а также средние 
плотности компонентов топлива мало различаются между собой, то 
никаких дополнительных ограничений не требуется при решении
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оптимизационной задачи перераспределения масс между ступенями 
ракеты.

Если же указанные характеристики значительно отличаются ме
жду собой, то требуется введение дополнительных ограничений при 
решении оптимизационной задачи.

Например, наличие керосина в ракетном блоке первой ступени и 
водорода в ракетном блоке второй ступени приводит к перераспреде
лению массы по ступеням ракеты в пользу водородного ракетного 
блока второй ступени (при решении задачи математического про
граммирования без дополнительных ограничений). Однако в этом 
случае, во-первых, объем ракетного блока второй ступени может ока
заться больше объема ракетного блока первой ступени, во-вторых, 
разделение ступеней будет происходить на относительно низких вы
сотах с достаточно плотной атмосферой и надежность отделения бу
дет снижена. Для того чтобы этого не происходило, первая ступень 
должна заканчивать работу на высоте не менее 50 км.

В свою очередь, ограничение по высоте на момент окончания 
работы двигателей первой ступени можно свести к ограничению по 
характеристической скорости первой ступени ракеты-носителя (так 
как в оптимизационной задаче значение высоты не фигурирует).

По статистическим данным скорость в конце работы первых 
ступеней ракет составляет примерно 1800...2350 м/с (для трехсту
пенчатых PH типа «Союз» и «Сатурн-V»), Если принять во внимание 
гравитационные и другого рода потери, которые на участке работы 
первой ступени составляют по статистическим данным 1200... 1300 
м/с, то характеристическая скорость ракеты на участке работы пер
вой ступени должна составлять не менее 3000 м/с.

Функция ограничений по скорости в конце работы двигателей 
первой ступени для схемы с последовательным соединением ракет
ных блоков примет вид:

а для пакетной схемы функция ограничений будет следующей:

> 3000,
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' wx-w2 -(\ + a )  

v w2 + a - w x
> 3 000 .

8.3.7. Методика и алгоритм решения задач на условную  
оптимизацию в системе Mathcad

1. Записывают целевую функцию, например:

f ( x , y )  :=2 + 2 - х  + 2 - у - х 2 -  у 2.
2. Назначают начальные значения варьируемых переменных. 

Например, при поиске максимума приведенной функции были при
няты следующие значения переменных:

3. Записывается ключевое слово Given, после него записываются 
функции ограничений, например:

х > 0 ^ > 0  у <  9 - х .
4. Записывается операция оптимизации (Maximize или Minimize) 

в виде

Р  -  M aximize ( f , x , y ) ,

где Р  - вектор-столбец (количество элементов которого равно числу 
переменных и определяется автоматически).

5. Результаты (значения переменных, соответствующих опти
мальному значению целевой функции) можно увидеть после написа
ния обозначения Р  и нажатия знака «=» (знака «равно»):

6 . Значение самой целевой функции (ее минимальное значение) 

можно определить, записав значение функции в виде f ( P 0,Px) и 

нажав знак «=». Результат будет представлен в виде

х = 4 У =  5.

Given

Р  =
1

1
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/ ( а д ) = 4 ,

где Р0 и Рх - значения переменных, соответствующих оптимальному 

значению целевой функции.

8.4. Выбор количества ступеней ракеты-носителя

8.4.1. Выбор количества ступеней ракеты по критерию 
минимума стартовой массы

Алгоритм этого выбора следующий.
1. Назначается минимальное количество ступеней ракеты- 

носителя (как правило, две ступени).
2. Решается задача на условную оптимизацию по определению 

минимальной стартовой массы ракеты.
3. Увеличивается количество ступеней на единицу, и расчет по 

пункту 2 повторяется с новым количеством ступеней.
При этом следует учитывать, что по статистике численные зна

чения конструктивных характеристик ракетных блоков для верхних 
ступеней меньше, чем для нижних.

4. Расчет заканчивается, когда минимальная стартовая масса ра
кеты-носителя будет больше по сравнению с предыдущим расчетом.

Следует заметить, что если бы значения конструктивных харак
теристик ракетных блоков различных ступеней были равны, то стар
товая масса ракеты-носителя не имела бы точки минимума (она бы 
уменьшалась с увеличением количества ступеней).

Оптимальным считается количество ступеней, при котором 
стартовая масса ракеты минимальна. Процедура нахождения опти
мального числа ступеней иллюстрируется графиком, представленным 
на рис. 8.7. На этом рисунке по оси ординат откладываются расчет
ные значения отношения стартовой массы ракеты-носителя к массе 
полезной нагрузки.

Однако при этом следует учитывать, что при увеличении коли
чества ступеней уменьшается надежность ракеты-носителя в целом. 
Поэтому при окончательном выборе необязательно останавливаться 
на варианте с минимальной стартовой массой, если, например, стар
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товые массы ракеты не очень отличаются. В этом случае лучше вы
брать вариант с меньшим количеством ступеней.

В настоящее время принято, что для вывода полезной нагрузки 
на низкую опорную орбиту достаточно двух или трех ступеней, в за
висимости от используемых компонентов топлива и конструктивно
компоновочной схемы ракеты.

Количество ступеней, N
Рис. 8.7. Иллюстрация к вопросу о выборе 

количества ступеней ракеты

Так, для схемы с последовательным соединением ракетных бло
ков и при использовании в качестве топлива пары "керосин + жидкий 
кислород" или пары " жидкий водород + жидкий кислород" доста
точно двух ступеней. Для схемы с параллельным соединением ракет
ных блоков и при использовании в качестве топлива пары "жидкий 
водород + жидкий кислород" также достаточно двух ступеней. Для 
схемы "трехступенчатый пакет" и при использовании в качестве топ
лива пары "керосин + жидкий кислород" достаточно трех ступеней.
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8.4.2 Выбор количества ступеней ракеты-носителя из условия 
функционального назначения ракетных блоков

Суть этого метода состоит в том, что разгон полезной нагрузки 
на каком-либо этапе полета лучше начинать с полными топливными 
баками (чтобы не разгонять полупустые конструкции ракетных бло
ков). Кроме того, повторное включение двигателей ракетных блоков 
при таком подходе к распределению масс ракеты по ступеням ис
ключается или сводится к минимуму и, следовательно, упрощается 
логика их функционирования.

Рассмотрим пример выбора количества ступеней для осуществ
ления марсианской экспедиции.

1-й и 2-й ракетные блоки - для вывода космического комплекса 
на опорную орбиту Земли.

3-й ракетный блок - для старта отправляемого космического 
комплекса с опорной орбиты Земли на траекторию полета к Марсу.

4-й ракетный блок - для коррекции траектории полета к Марсу и 
торможения космического комплекса при его переходе на орбиту 
Марса.

5-й ракетный блок - для старта возвращаемой части космическо
го комплекса с орбиты Марса на траекторию полета к Земле. Он с 
возвращаемой частью космического комплекса остаётся на орбите 
Марса в режиме ожидания возвращения кабины с экипажем.

6-й ракетный блок для схода спускаемой части космического 
комплекса и торможения вблизи марсианской поверхности.

7-й ракетный блок - для старта КА с поверхности Марса на его 
орбиту и для стыковки КА с частью комплекса, остававшегося на ор
бите Марса.

Для расчета масс ступеней сначала необходимо рассчитать соот
ветствующие характеристические скорости (импульсы скорости) для 
каждого маневра ЛР' .

Расчет масс ракеты-носителя начинается с расчета массы по
следнего ракетного блока, затем предпоследнего и т. д. по следую
щему алгоритму.

1. Рассчитывается число Циолковского г'-й ступени (сначала для 
7-й) по следующей зависимости:
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(8 .8 6 )

где w, - удельный импульс топлива и двигателей г'-й ступени.
Полезной нагрузкой для 7-й ступени является марсианская каби

на. Потребная характеристическая скорость этой ступени должна 
быть достаточна для старта кабины с поверхности Марса на орбиту 
ожидания и стыковки с комплексом возвращения на Землю.

2. Выбирается по статистике значение конструктивной характе
ристики г'-го ракетного блока st и рассчитывается отношение массы 
г'-й ступени к массе полезной нагрузки:

3. Определяется начальная масса (г —1)-й ступени

Полезной нагрузкой для г'-й ступени является (г + 1 )-я ступень, то
есть

4. Расчеты по пунктам 1...3 повторяются для шестой ступени. В 
результате будет рассчитана масса космического комплекса, предна
значенного для спуска на поверхность Марса, старта с его поверхно
сти и стыковки с комплексом возвращения.

5. Проводится расчёт массы возвращаемой части космического 
комплекса с орбиты Марса (ступени, включающей 5-й ракетный 
блок, и корабль возвращения). Марсианская кабина после доставки 
космонавтов отделяется, и не включается в состав комплекса возвра
щения. Расчёт проводится также по зависимостям (8.87) -  (8.89).

6. Рассчитывается масса 4-й ступени. Её полезной нагрузкой яв
ляется марсианский комплекс спуска и возвращения на орбиту Мар
са, а также ступень возвращения (с 5-м ракетным блоком).

7. Аналогично рассчитывается масса 3-й ступени PH.
8. Массы первой и второй ступеней РКН рассчитываются из ус

ловия оптимального распределения масс двухступенчатой ракеты.
Распределение масс по ступеням, проведенное из условия функ

ционального назначения ракетных блоков, следует сравнить с опти-

Ш| = Pi mM . (8.88)

тпт = т м  ■ (8.89)

174



мальным. Для этого необходимо дополнительно провести оптимиза
цию масс ракетных блоков.

Если стартовая масса ракеты, полученная из условий функцио
нального назначения ракетных блоков, несущественно отличается от 
стартовой массы ракеты, полученной в результате оптимизации, то 
следует оставить распределение масс по ступеням из условия их 
функционального назначения. В противном случае следует выбирать 
распределение масс ступеней ракеты по результатам решения опти
мизационных задач.

Контрольные вопросы
1. Приведите формулировки задач математического программи

рования в общем виде. Какие виды ограничений Вы знаете?
2. Приведите формулировку задачи математического програм

мирования (в общем виде) применительно к задаче выбора опти
мальных масс ракетных блоков.

3. Приведите основную функцию ограничений для задачи выбо
ра оптимальных масс ракетных блоков.

4. Расскажите об основных положениях при выводе функций ог
раничений для последовательного соединения ступеней ракеты- 
носителя.

5. Расскажите об основных положениях при выводе функций ог
раничений для параллельного соединения ракетных блоков без пере
лива топлива (пакет без перелива).

6. Расскажите об основных положениях при выводе функций ог
раничений для параллельного соединения ракетных блоков с перели
вом топлива (пакет с переливом).

7. Поясните алгоритм выбора масс ракетных блоков для трех
ступенчатого пакета.

8. Приведите методику выбора количества ступеней по крите
рию минимума стартовой массы ракеты.

9. Приведите методику выбора количества ступеней из условия 
их функционирования.

10. Приведите методику выбора характеристик разгонного бло
ка, который устанавливают на модернизируемую ракету.
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9. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПРЕДВАРИТЕЛЬНЫХ ОБЪЕМНО
ГАБАРИТНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ

В процессе выбора компоновочной и конструктивно-силовой 
схем возможны изменения исходных данных. Поэтому на основании 
опыта проектирования принимается 10- процентный резерв по массе 
полезной нагрузки (что соответствует примерно 3-процентному ре
зерву по габаритам) [19]. Таким образом, компоновочную и конст
руктивно-силовую схемы разрабатывают исходя из расчетной массы 
полезной нагрузки:

тпн = кпнтпн > (9-1)
где кпн =1,1 - коэффициент запаса по полезной нагрузке.

Исходными данными для расчета являются массы полезной на
грузки, ракетных блоков, топлива, характеристики окислителя и го
рючего.

9.1. Выбор схемы соединения ракетных блоков

Схема соединения ракетных блоков оказывает существенное 
влияние на оптимальное распределение массы ракеты-носителя по 
ступеням и на ее стартовую массу.

Схема с последовательным соединением ракетных блоков, как 
правило, более эффективна в весовом отношении, и в настоящее вре
мя применяется для ракет малого, среднего и для некоторых типов 
ракет-носителей тяжелого класса. Для сверхтяжелых ракет-носителей 
ранее также применялась схема с последовательным соединением 
ракетных блоков (лунные PH «Сатурн-V» и «Н-1»),

Впоследствии для ракет-носителей сверхтяжелого класса стала 
применяться в основном схема с параллельным соединением ракет
ных блоков нижних ступеней (PH «Энергия»). Это связано с тем, что, 
во-первых, не требуется высоких стартовых сооружений и подъемно
го оборудования и, во-вторых, запуск двигателей ракетных блоков 
второй ступени производится на стартовом столе, что повышает на- 
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дёжность не только самого запуска двигателей, но и возможность 
увода PH от стартового стола при отказах одного из двигателей боко
вых блоков.

По статистике для ракет-носителей с грузоподъемностью на низ
кие опорные орбиты до 15...20 т применяется, как правило, последо
вательное соединение, с грузоподъемностью свыше 20 т - параллель
ное соединение ракетных блоков нижних ступеней.

Если имеется сомнение в выборе схемы, то выбор предваритель
ных габаритов ракет-носителей следует начинать со схемы с после
довательным соединением ракетных блоков. Расчет габаритов ракеты 
производится по методике, изложенной ниже.

9.2. Определение объёма ракеты-носителя и её составных частей

Объём Wp ракеты-носителя рассчитывается как сумма объемов 
составных частей ракеты с полезной нагрузкой:

WP = wr0 + £ ( i v //0i) + fx w mt) + £ (WXOi) + £ (Wnep0 ) ,  (9.2)
i = i  i = i  i = i  i = i

где Wro -  объём, занимаемый полезной нагрузкой;

Wnoi ~ объём, занимаемый приборными отсеками и прочими 

элементами;
Wmi - объём, занимаемый топливными отсеками;

WXOi -  объём, занимаемый хвостовыми отсеками (с двигатель

ными установками);
Wnep0 - объемы переходных отсеков.

Форма будущей ракеты в первом приближении выбирается в ви
де удлиненного цилиндра, как это схематично показано на рис 9.1. 
Там же показаны составляющие объемы. В дальнейшем по этой схе
ме определяют предварительный диаметр и длину ракеты.

На этом рисунке введены следующие обозначения:
L -  длина цилиндра, вычисленная из условия равенства объёма 

ракеты и объема цилиндра; D -  диаметр ракеты.
Рассмотрим расчет составляющих по формуле (9.2) объемов.
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Рис. 9.1. Схема для определения предварительных 
объёмно-габаритных характеристик ракеты-носителя

9.2.1. Объем головного обтекателя

Особенности расчета объёма головного обтекателя для по
лезных нагрузок различного типа

В связи с тем что космические аппараты не всегда создаются на 
тех же фирмах, что и ракеты-носители, тем более что ракетно- 
космические организации территориально могут быть расположены в 
разных странах, принято ракету космического назначения делить на 
собственно ракету-носитель и космическую головную часть (см. рис. 
1.1), в которую входят переходный отсек, космический разгонный 
блок, космический аппарат и головной обтекатель. Преимуществом 
такого деления является существенное сокращение различного рода 
согласований между разработчиками космических аппаратов и созда
телями ракет-носителей. Практически взаимодействие сводится к 
согласованию элементов интерфейсной части по стыку ракеты- 
носителя и космической головной части.

Отметим, что переходный отсек и головной обтекатель также на
зывают сборочно-защитным блоком.

Если ракета-носитель предназначена для вывода в космос кон
кретного космического аппарата, который должен быть защищен от 
воздействия аэродинамических нагрузок и тепловых потоков, то за
дача сводится к подбору геометрических характеристик головного 
обтекателя. При этом необходимо обеспечить минимальный объем 
головного обтекателя при условии размещения космического аппара
та в зоне полезной нагрузки.
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Если ракета-носитель предназначена для вывода в космос раз
личных типов полезных нагрузок, то объем головного обтекателя 
рассчитывается на основе статистических данных по плотности ком
поновки полезных нагрузок различного назначения и коэффициента 
незаполнения объема головного обтекателя полезной нагрузкой. При 
этом в расчетах рекомендуется использовать наименьшую плотность 
полезной нагрузки, так как в этом случае объем головного обтекателя 
будет наибольшим, что заведомо обеспечит размещение других кос
мических аппаратов с большей плотностью компоновки.

В первом приближении объем головного обтекателя можно 
представить пропорциональным объему полезной нагрузки:

где к го - коэффициент, учитывающий неполноту заполнения голов

ного обтекателя полезной нагрузкой; Wm  - объем полезной нагрузки.

Для КА зондирования Земли можно принять к го =1,5...2,0, а 
для межпланетных космических комплексов, а также для полезного 
груза, состоящего из разгонного блока, адаптеров и нескольких спут
ников, запускаемых одной ракетой-носителем, к го = 2,0...3,0.

В свою очередь, объем полезной нагрузки можно получить по 
следующей зависимости:

где р пн - средняя плотность полезной нагрузки.
Средняя плотность полезной нагрузки зависит от ее назначения. 

В первом приближении можно принять следующие значения этой 
плотности:

- для космических комплексов, выполняющих межпланетные 
полеты, - 150...300 кг/м3;

- для космических аппаратов, функционирующих на орбитах 
Земли, - 300...700 кг/м3.

Унифицированные головные обтекатели
С целью расширения возможностей проектируемой ракеты- 

носителя, снижения издержек и расширения кооперации с фирмами-

ш  — и шгг Го — "-ГО "  ПН ’ (9.3)

(9.4)
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производителями ракетной техники и космических аппаратов проек
танты стремятся использовать унифицированные головные обтекате
ли. В частности, унифицированный диаметров ГО PH «Союз» имеет 
диаметр 4,1 м, а длина выбирается в зависимости от габаритов полез
ной нагрузки (8, 10 и 12 м).

Полезные нагрузки, запускаемые без головного обтекателя
Если полезная нагрузка определена однозначно, то сразу видно, 

нужен ли головной обтекатель вообще или не нужен. Например, один 
из проектов космического корабля «Клипер» должен был запускаться 
без головного обтекателя, так как его корпус выдерживал нагрузки и 
тепловые потоки, возникающие при спуске с орбиты, и, естественно, 
выдержал бы нагрузки и тепловые потоки, возникающие при выводе 
космического корабля на орбиту, так как они значительно ниже.

На рис. 9.2 представлены проектные варианты компоновочных 
схем космических головных частей ракеты космического назначения 
«Союз-2-3» с полезными нагрузками без головного обтекателя [53].

Рис. 9.2. Проектные варианты схем установки пилотируемых 
кораблей на PH без головного обтекателя

9.2.2. Объем приборных отсеков

Особенности расчета объема приборных отсеков для ракет- 
носителей различной грузоподъемности

Объем приборных отсеков следует рассчитывать только для по
следней ступени ракет-носителей среднего класса (с массой полезной 
нагрузки до 20 т). Объем, занимаемый приборами на ракетных бло-
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ках первой ступени ракегы-носителя, можно не рассчитывать от
дельно, так как для установки этих приборов достаточно места в 
межбаковых отсеках ракетного блока первой ступени. Напомним, что 
на ракетных блоках первой ступени устанавливаются приборы, кото
рые нужны лишь для работы именно этих ракетных блоков.

Для ракет-носителей с массой полезной нагрузки порядка 50- 
100 т приборы можно не помещать в отдельные отсеки, так как в 
больших ракетах приборы занимают относительно небольшой объем 
и их можно расположить в межбаковых отсеках.

Объем приборного отсека, установленного в одном из ракетных 
блоков последних сту пеней ракеты-носителя, можно рассчитать так:

где тпо - масса приборного отсека;
Рпо ‘ средняя плотность компоновки приборного отсека, кото

рая для приборов системы управления верхних ступеней ракет-

где %по - относительная масса приборного отсека по статистике; 

тБ - масса ракетного блока.
Следует заметить, что относительную массу приборного отсека 

можно рассчитывать по отношению к массе последней ступени раке
ты или к стартовой массе ракеты. В этом случае в формуле (9.6) не
обходимо использовать соответствующие массы.

Объем топливных отсеков каждого ракетного блока рассчитыва
ется отдельно по формуле

где WTi - объем топлива i-й ступени;

кТ1 - коэффициент, учитывающий превышение объема топлив
ного отсека над объемом топлива.

(9.5)

носителей составляет 150...300 кг/м3. 
Масса приборного отсека

т ПО ~  4 ПО т Б ’ (9-6)

9.2.3. Объем т опливны х отсеков

(9.7)
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Коэффициент kTi характеризует степень совершенства топлив
ного отсека и представляет собой отношение объема топливного от
сека к объему компонентов топлива, расположенных в этом отсеке:

кт =
W„то (9.8)

где WOK и  Wr - объемы окислителя и горючего соответственно.
Коэффициент kTi зависит от формы баков (см. рис. 9.3), от на

личия в баках тоннельных трубопроводов, шаров-баллонов для хра
нения газа наддува, другой арматуры баков и др. Значения этого ко
эффициента лежат в пределах 1,15... 1,3.

Л ч
к )  л

а) б)
Рис. 9.3. К определению коэффициентов kTi: 

а) с разъединенными баками; б) с совмещенными днищами баков.

Объем топлива i-й ступени можно рассчитать по зависимости 
пи,

(9.9)W  =Ti

Pop =■V ^ + Vr
(9.10)

Pcpi
где р с р - средняя плотность топлива i-й ступени.

Формула для расчета средней плотности топлива была получена 
в разделе 7 настоящего учебного пособия:

+ тг р 0кр г {к+ \)

' Ок ' '  Г КРг Рок
где р 0к и р г - плотность окислителя и горючего соответственно;

к  - коэффициент отношения массы окислителя к массе горюче
го, который в первом приближении можно принять равными отно
шению секундных расходов компонентов топлива.

Таким образом, рассчитывая среднюю плотность топлива каж
дой ступени по формуле (9.10) и объемы топлива по формуле (9.9), 
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можно определить объемы топливных отсеков каждой ступени по 
формуле (9.7).

Отметим, что в работе [11] для оценки конструктивного совер
шенства топливных отсеков используется коэффициент a TOi, кото
рый равен отношению средней плотности топливного отсека (массы 
конструкции, как бы «размазанной» по объему) р т  к средней плот

ности компонентов топлива р ср, то есть

( у  = Р г О -
и Т О \  „  •

Рср

По статистике a TOl =0,04...0,07 .
В работе [52] для оценки конструктивного совершенства топ

ливных отсеков используется коэффициент а Т02, который равен от

ношению массы конструкции топливного отсека тто к массе топли

ва тт :

„  ... ™То
и Т О 2  ~ тт
Отметим, что коэффициенты конструктивного совершенства то

пливных отсеков а ТО] и а Т02 численно близки, но не тождественны.
В работе [47] для оценки конструктивного совершенства топ

ливных отсеков используется отношение
т,

а ю ъ  ~  •
тпто

Значение а тоз лежит в пределах от 15 до 25.

9.2.4. Объем хвост овых и переходных отсеков

Суммарный объем, занимаемый хвостовыми и переходными от
секами с двигательными установками всех ступеней ракеты, рассчи
тывается в первом приближении как доля от объема всей ракеты, то есть

X fVx0 + Z ^ Po = k x 0 WP, (9.11)
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где кх0 - коэффициент пропорциональности, который по статистике 
составляет 0 ,15...0,20.

Учитывая (9.2), можно записать

= Wm  + X  (wno () + X  (1wT0) +; WP к xo, (9.12)
/= 1  1=1

откуда можно получить

^ r 0 + Z K 0, ) + E ( ^ roi)
wp =  ,=1 1 ,  ^  . (9.13)

1 хо
Таким образом, по приведенной методике можно рассчитать 

объем ракеты-носителя в первом приближении.

9.3. Определение длины и диаметра ракеты-носителя 
при последовательном соединении ракетных блоков

Объем ракеты равен произведению площади сечения корпуса 
ракеты на длину этой ракеты, то есть

t c D 1Wp = ? j - L .  (9.14)

Используя характеристику относительного удлинения

А = ±- 
D ’

выражение (9.14) можно представить в следующем виде:

w - хвЧ
'  4

Отсюда можно получить искомый диаметр ракеты

„ - ( i f

Таким образом, зная объем ракеты с головным обтекателем и за
даваясь характеристикой удлинения, значение которой можно вы
брать из прототипов (Л  =  8... 12), можно определить предваритель
ный диаметр проектируемой ракеты.
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Длина ракеты находится по зависимости
L = A D . (9.16)
Далее следует сопоставить полученные габариты ракетных бло

ков с габаритами выбранных транспортировочных средств и при не
обходимости уточнить их. Например, при транспортировке ракетных 
блоков железнодорожным транспортом следует учитывать, что мак
симально допустимый размер по ширине (диаметру) составляет 3,8 м, 
если транспортировка осуществляется без остановки встречного 
движения.

Возможна транспортировка крупногабаритных блоков ракет- 
носителей с помощью самолёта при размещении их на фюзеляже. 
Так, например, осуществлялась транспортировка баков центрального 
блока ракеты-носителя «Энергия» на самолете ЗМТ с завода «Про
гресс» (г. Куйбышев) на космодром «Байконур». Однако операции 
такого рода, как правило, являются уникальными, рискованными, 
затратными и могут в настоящее время использоваться только в ис
ключительных случаях.

Таким образом, если при выбранной первоначально схеме с по
следовательным соединением ракетных блоков рассчитанные габари
ты ракеты-носителя не удовлетворяют ограничениям по диаметру 
ракетных блоков и длине ракеты в целом, то переходят к проработке 
схем с пакетным или комбинированным расположением ракетных 
блоков.

9.4. Определение предварительных массогабаритных 
характеристик ракетны х блоков в схемах с параллельны м  

и смеш анным соединениями

При переходе к пакетной схеме необходимо уточнить все пре
дыдущие расчеты по оптимизации ракетных блоков и стартовой мас
сы ракеты-носителя. Возможные компоновочные схемы с параллель
ным соединением ракетных блоков первой и второй ступеней пред
ставлены на рис. 9.4.

Методика расчета объемно-габаритных характеристик ракетных 
блоков первой ступени при их параллельном соединении будет сле
дующей.
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Рис. 9.4. Возможные компоновочные схемы PH

1. Рассчитываются объем и габариты второй ступени ракеты- 
носителя без учета ракетных блоков первой ступени. Расчет произво
дится по методике, представленной в подразделах 9.2 и 9.3. При 
этом, естественно, статистические данные по удлинению Л  следует 
брать для второй ступени ракеты-носителя, а не для ракеты в целом. 
Ракетный блок второй ступени будет считаться центральным блоком 
и иметь соответствующие габариты.

2. Рассчитываются габариты сначала одного так называемого 
приведенного ракетного блока первой ступени, который включает в 
себя объёмы всех будущих боковых блоков. Расчет объёма произво
дится также по методике, представленной в подразделах 9.2 и 9.3, но 
применительно к одному блоку первой ступени. При этом следует 
учитывать, что объем, предусматривавшийся для головного обтека
теля, равен нулю, а удлинение Л  следует брать по статистике приме
нительно к одному ракетному блоку.

3. Выбирается количество боковых блоков, равное двум. Рассчи
тываются масса и объем каждого из боковых блоков. Они в данном
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случае будут равны половине массы и половине объема приведенного 
ракетного блока первой ступени:

WK
тББ — '

тБ1
W E B = -

где т ББ и WEE - масса и объем одного бокового (реального) ракет
ного блока;

т Б] и Wgj - масса и объём приведенного ракетного блока первой

ступени;
п -  количество боковых блоков.
4. Выбирается предварительный диаметр боковых ракетных 

блоков. Этот диаметр, как правило, не должен превышать диаметра 
ракетного блока второй ступени (который стал центральным). В пер
вом приближении его следует принять равным диаметру центрально
го блока (из условия унификации производственного оборудования).

5. Рассчитывается длина бокового блока, исходя из обеспечения 
рассчитанного объема бокового блока:

4 W C
^ББ —

ББ
Jld . ББ

где й ББ - диаметр бокового блока.
6. Если длина бокового блока превышает длину центрального 

(см. рис. 9.4), то количество боковых блоков увеличивают до четырех 
и проводят новые расчеты.

7. Если условия по пункту 6 не выполнены, то количество бо
ковых блоков увеличивают до шести (да
лее до восьми) и расчет проводят еще раз.

При этом необходимо удостовериться, 
умещается ли рассматриваемое количество 
боковых блоков вблизи поверхности цен
трального ракетного блока. Это условие 
нетрудно получить из геометрических со
отношений (рис. 9.5)

Рис. 9.5. Схема для р  <
определения угла /? п
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где /3 = 2 Arc sin
d

/
ББ

^ББ + ^ЦБ J

8. Если длина бокового блока равна или несколько меньше дли
ны центрального блока, то расчёт заканчивают.

Таким образом, можно рассчитать предварительные габаритные 
размеры центрального и боковых блоков PH.

Отметим, что один из проектов ракеты-носителя семейства Н-ПА 
Японии предусматривал несимметричную схему по геометрии - бо
ковой блок был лишь один и по габаритам такой же, как и централь
ный блок. Однако такая схема не была реализована.

Контрольные вопросы
1. Каким образом осуществляется выбор схемы соединения ра

кетных блоков?
2. Приведите схему определения объёма ракеты-носителя (PH) и 

её составных частей.
3. Как рассчитывается объём головного обтекателя (ГО) PH?
4. Расскажите об особенностях расчета объёма ГО для полезных 

нагрузок различного типа.
5. Что Вы знаете об унифицированных головных обтекателях?
6. Какие полезные нагрузки могут запускаться без ГО?
7. По каким зависимостям рассчитывается объем приборных от

секов?
8. Расскажите об особенностях расчёта объёма приборных отсе

ков для PH различной грузоподъёмности.
9. Приведите схему расчёта объёма топливных отсеков.
10. Как рассчитывается объём хвостовых и переходных отсеков?
11. Как определяются длина и диаметр PH при последователь

ном соединении ракетных блоков?
12. Приведите последовательность расчёта предварительных 

массогабаритных характеристик ракетных блоков в схемах с парал
лельным и смешанным соединениями.
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10. РАЗРАБОТКА ПРЕДВАРИТЕЛЬНОЙ 
КОМПОНОВОЧНОЙ СХЕМЫ РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ

Построение предварительной компоновочной схемы ракеты- 
носителя начинается с проведения осевой линии и выделения на поле 
чертежа прямоугольника (или прямоугольников -  для параллельного 
соединения), одна сторона которого равна длине ракеты-носителя 
(или соответствующих ракетных блоков), а другая -  ее диаметру (или 
диаметру ракетных блоков), которые были вычислены по результатам 
оценки предварительных объемно-габаритных характеристик.

Компоновка ракеты-носителя начинается, как правило, с первой 
ступени при последовательном соединении и с центрального блока - 
при параллельном соединении ракетных блоков. Компоновка произ
водится «снизу - вверх», то есть начинается с хвостовых отсеков. За
тем проводится компоновка топливного отсека (баков окислителя и 
горючего), переходного отсека между ступенями с учетом выбранной 
схемы разделения ступеней. Аналогично проводится компоновка ра
кетных блоков верхних ступеней ракеты-носителя.

Заканчивается компоновка разработкой схемы переходного от
сека от ракеты-носителя к полезной нагрузке с учетом габаритов по
лезной нагрузки (если они известны) и "установкой" головного обте
кателя, закрывающего полезную нагрузку. Рассмотрим отдельные 
этапы компоновки ракеты-носителя.

10.1. Методические вопросы разработки предварительной 
компоновочной схемы ракеты-носителя

Применение в проектных работах современных информацион
ных технологий дает определенные преимущества.

Однако даже многие квалифицированные конструкторы, глубо
ко знающие и «чувствующие» конструкцию ракет-носителей и ее 
элементов, владеющие в совершенстве компьютерными средствами,
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предпочитают «думать с карандашом в руке», делая начальные на
броски на миллиметровке или на ватмане.

Но при дальнейшем усложнении проекта или конструкции пере
делка вручную (перерисовка) эскизов и чертежей требует значитель
ных затрат времени. В этом случае целесообразнее переходить к 
электронным технологиям, основное преимущество которых - отно
сительно нетрудоемкий процесс перестроения даже самых сложных 
графических документов. Кроме того, системы твердотельного моде
лирования позволяют автоматически составлять чертежи после соз
дания модели детали или сборки.

10.2. Компоновка хвостовых отсеков

Кроме общих требований по максимальной плотности компо
новки, минимальной массе и длине, к хвостовому отсеку предъявля
ются требования по удобству эксплуатации (техобслуживания, ре
монта и др.). Для этого предусматривают установку достаточного 
количества люков.

10.2.1. Выбор габаритов ракетных двигателей

Если в проектируемой ракете-носителе используются двигатели, 
созданные ранее и выпускаемые промышленностью, и известны их 
габаритные характеристики, то компоновка хвостового отсека сво
дится к согласованию размеров корпуса и размеров двигателей с уче
том схемы передачи усилий. Например, двигатели РД-107 конструк
ции В.П.Глушко для первой ступени ракеты-носителя «Союз» имеют 
четыре камеры сгорания с общей тягой 812 кН у поверхности Земли, 
вписываются в диаметр 2,86 м и имеют высоту 2,58 м.

Если разработанные ранее и выпускаемые промышленностью 
двигатели не подходят по какой-либо причине или имеется необхо
димость в разработке нового двигателя с более совершенными харак
теристиками, то необходимо провести предварительную оценку габа
ритов двигателя. Покажем, как это делается.

Рассмотрим классическую схему двигателя (рис. 10.1). Такая 
схема была принята на ракете ФАУ-2.
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За длину двигателя принимается 
расстояние от среза сопла до опорной 
площадки рамы.

Длину камеры сгорания с сопловой 
частью рассчитывают по эмпирическим 
зависимостям, полученным из стати
стики, например по зависимости

4 = 0 ,1 2 5
A R

Рис. 10.1. Схема для 
определения длины 
хвостового отсека

9,8
(10.1)

где R - тяга двигателя, выраженная в 
ньютонах.

Размерность длины двигателя, под
считанная по данной зависимости, получается в метрах.

Тяга двигателей определяется как произведение начальной пере
грузки ступени на начальный вес ступени:

4  = • (10.2)

По статистике для большинства ракет-носителей начальная пе
регрузка первой ступени составляет пт = 1,1...1,5; второй - 
п02 =0,8...1,1; третьей - п0} =0,6...0,8.

Приведенные методики справедливы для диапазонов тяги двига
телей примерно до 1500 кН.

Длина двигателя Ьдв рассчитывается по следующей зависимости

4 «  = 4 « 4 >  (ю .з)

где 4  '  длина камеры сгорания с сопловой частью двигателя;
кд = 1,2... 1,5 - коэффициент, учитывающий превышение длины 

двигателя над длиной камеры сгорания с сопловой частью.
Если для исследуемого диапазона тяг двигателей не существует 

эмпирических зависимостей типа (10.3), то их нетрудно построить по 
статистическим данным. Это делается так.

Собираются статистические данные по тягам и габаритам ракет
ных двигателей интересующего диапазона. Отбираются двигатели с 
одинаковыми (или близкими) характеристиками топлива.
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Если количество камер сгорания разное, то тягу двигателя при
водят к одинаковому количеству камер сгорания, например к четы
рем или к одной. Затем с помощью табличного процессора Microsoft 
Excel строится график зависимости длины двигателя от его тяги и с 
помощью опций «линия тренда» определяется уравнение регрессии.

В качестве примера в табл. 10.1 представлены данные по двига
телям первых ступеней ракет-носителей «Союз», «Н-1», «Зенит», 
«Сатурн-V». Результаты по значениям тяг этих двигателей, приведе
ны к одной камере сгорания.

Таблица 10.1. Приведенные статистические данные по ракетных 
двигателей

Приведенная 
тяга ДУ, 

кН
Длина ДУ, 

м Марка ДУ Использование 
на PH

203 2,87 РД107 Союз
1530 3,5 НК-33 Н-1
1840 4 РД171 Зенит
6767 6 F1 Сатурн-V

Результаты обработки статистических данных показаны на рис.
10.2. На поле этого рисунка приведена регрессионная зависимость, 
под которой приведено значение коэффициента корреляции, равное 
(0,9837).

Аналогично можно построить расчетные зависимости и для по
перечных размеров двигателя, диаметров камер сгорания и др.

На последующих этапах проектирования производятся деталь
ные расчеты габаритных и других характеристик ракетных двигате
лей. Одна из таких методик приведена в учебнике [19].
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Рис. 10.2. График зависимости длины хвостового 
отсека от тяги двигателя

10.2.2. Определение длины хвостового отсека

Длина хвостового отсека определяется, во-первых, конфигураци
ей нижнего днища бака, к которому примыкает двигатель, во-вторых, 
длиной камеры сгорания с сопловой частью и, в-третьих, схемой пе
редачи усилий от камеры сгорания к силовому шпангоуту бака (кон
фигурацией рамы двигателя).

Длина хвостового отсека Lxo может быть равна или меньше 

длины двигателя Ьдв, то есть

L x o -^ а в ' (Ю-4)
так как сопловая часть двигателя может выступать из хвостового от
сека (см. рис. 10.1 и 10.3).

Для других (не классических) схем двигателей и различных кон
фигураций днищ баков длина хвостового отсека определяется конст
руктивно в результате проведения компоновочных работ по сопря
жению двигателя с днищем бака с учетом передачи усилий, в том 
числе и через силовые элементы в корпусе хвостового отсека.
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Рис. 10.3. Хвостовой отсек южно-Корейской PH «Naro» 
с выступающей частью российского двигателя РД 191 [54]

Кроме того, в хвостовом отсеке должны быть предусмотрены 
зоны прокладки электрических, пневматических, гидравлических, 
тепловых коммуникаций и установки соответствующих разъемов, 
особенно если ракета на старте опирается на корпус хвостового отсека.

10.2.3. Компоновочные и силовые схемы хвостовых отсеков

После расчета объемно-габаритных характеристик хвостовых 
отсеков и определения их длины выбирается компоновка с учетом 
схемы передачи усилий от двигателя на корпус ракеты.

Возможные варианты компоновки хвостовых отсеков с учетом 
схем передачи усилий для нижних ступеней ракет-носителей пред
ставлены на рис. 10.4 и 10.5. Стрелками обозначены направления 
смещения среза сопла при повороте двигателей.

На рис. 10.4 представлена компоновочная схема хвостового от
сека нижней ступени ракеты-носителя с передачей усилия через рамы 
двигателя к силовому кольцу (а) и к лонжеронам корпуса (б) хвосто
вого отсека.
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Вид А

а)

б)

Вид А

Рис. 10.4. Компоновочные схемы хвостовых отсеков 
нижних ступеней ракет-носителей:

а) с рулевыми двигателями; б) с поворотными камерами

На рис. 10.5 представлена компоновочная схема хвостового от
сека с передачей усилия через силовые кольца с поперечными балками.

Возможны два варианта передачи усилий от двигателей: а) пе
риферийные двигатели опираются на силовое кольцо, а центральный 
двигатель на узел пересечения двух диаметральных балок; б) все дви
гатели опираются на узлы соединения балок. Балки имеют коробча
тое сечение для уменьшения их массы и обеспечения достаточной 
жесткости.
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ВидА

At
Б-Б Б-Б

Рис. 10.5. Компоновочная схема хвостового отсека с передачей 
усилия через силовые кольца с поперечными балками

На рис. 10.6 представлены компоновочные схемы хвостовых от
секов ракет-носителей с передачей усилий от двигателей на бак, 
днище которого выполнено сферическим. Передача усилия на днище 
осуществляется по касательной к оболочке бака посредством кониче
ской оболочки, приваренной к сферическому днищу с помощью то
чечной сварки.
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Рис. 10.6. Компоновочные схемы хвостовых отсеков 
верхних ступеней ракет-носителей

На рис. 10.7 представлены компоновочные схемы хвостовых от
секов с передачей усилий от двигателей на бак, днища которых вы
полнены комбинированными или коническими. Комбинированные
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днища имеют коническую форму внешней части и сферическую 
форму внутренней части с обратной кривизной. Места соединения 
двух частей днища укреплены силовым шпангоутом, на который и 
происходит передача усилия от двигателей. Внутренние части днища 
для предотвращения потери устойчивости должны быть подкреплены 
силовым набором или выполнены в виде вафельных конструкций.

Рис. 10.7. Компоновочные схемы хвостовых отсеков 
с комбинированными и коническими днищами баков

При малых объемах топливных баков верхних ступеней ракет 
компоновку' хвостовых отсеков и компоновку топливных баков с уче
том схем передачи усилий рассматривают совместно. Поэтому дру
гие возможные варианты компоновки хвостовых отсеков будут обсу
ждаться позднее при рассмотрении компоновки топливных отсеков 
верхних ступеней ракет-носителей (см. рис. 10.11).

Следует отметить, что при использовании готовых двигателей 
компоновка хвостовых отсеков не всегда получается рациональной 
по критерию наибольшей плотности компоновки. Так, например, на 
ракетах-носителях Atlas (США) и Н-ПВ (Япония) используются 
двухкамерные ракетные двигатели. Хвостовые отсеки этих ракет по
казаны на рис. 10.8. Причем на PH Atlas используются российские 
двигатели РД-180. Основная причина применения таких схем заклю
чается в относительно низкой стоимости используемых двигателей.
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a) Atlas (США) [55] б) Н-И В (Япония) [56]
Рис. 10.8. Хвостовые отсеки PH с двухкамерными двигателями

10.3. Компоновка топливных отсеков

Основные требования к компоновке топливных отсеков сле
дующие:

1. Наименьший объем ракеты.
2. Наименьшая масса конструкции топливных отсеков.
3. Форма баков должна учитывать требования к положению цен

тра давления аэродинамических сил.
4. Минимальные амплитуды колебаний жидкости в баках и др.

10.3.1. Компоновочные схемы топливных отсеков 
нижних ступеней PH

На рис. 10.9 представлены компоновочные схемы топливных от
секов нижних ступеней ракет-носителей. На этих схемах введены 
следующие обозначения: 1 , 2 -  баки окислителя и горючего; 3 -  рас
ходный трубопровод одного из компонентов; 4 - диафрагмы (для уве
личения момента инерции массы топлива относительно продольной 
оси ракеты); 5 -  бак жидкого водорода с теплоизоляцией.

Теплоизоляция внешней поверхности баков жидкого кислорода 
не предусматривается. Роль теплоизоляции выполняет слой инея,
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конденсированного из атмосферного воздуха. При запуске двигате
лей этот слой разрушается и падает вниз.

Рис. 10.9. Компоновочные схемы топливных отсеков 
нижних ступеней ракет-носителей

Отметим особенности компоновки водородных баков.
1. Баки с жидким водородом должны иметь теплоизоляционное 

покрытие по внешней поверхности бака и по днищам (типа пенопо
лиуретана), так как температура кипения жидкого водорода значи
тельно ниже температуры кипения жидкого кислорода.

2. Даже если используются схемы совмещения днищ водородно
го и кислородного баков, то конструктивно из-за соображений безо
пасности эти днища все равно следует изготавливать из двух днищ, 
расположенных друг от друга на некотором расстоянии. Это делает
ся, во-первых, во избежание соприкосновения компонентов топлива 
при негерметичности совмещенных днищ и образования взрыво
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опасной смеси и, во-вторых, для возможности конструктивного ис
полнения теплоизоляции днищ между водородом и кислородом.

3. В промежутках между днищами должны устанавливаться дат
чики утечки компонентов топлива и должна быть предусмотрена 
продувка промежутка совмещенных днищ нейтральным газом.

4. Конструктивно возможно исполнение совмещенных днищ с 
герметизацией полости между ними и откачкой газов с помощью ва
куумных насосов. В этом случае совмещенные днища функциониру
ют с точки зрения теплоизоляции как сосуды Дьюара.

На рис 10.10 а представлены варианты компоновки топливных 
отсеков первой ступени ракеты-носителя "Сатурн IB" [19]. У топлив
ных отсеков, выполненных с отдельными баками, имеются достоин
ства и недостатки. К достоинствам следует отнести относительно ма
лые габариты составных частей топливного отсека, что, во-первых, 
позволяет сделать стенки баков тоньше при обеспечении достаточной 
прочности и, во-вторых, облегчает транспортировку его частей на 
космодром. К недостаткам следует отнести сложную и относительно 
тяжелую конструкцию соединительных элементов топливного отсека.

На рис 10.10 б представлена компоновочная схема топливного 
отсека первой ступени ракеты-носителей: "Н-1" (блок А). К недостат
кам такой схемы следует отнести неплотную компоновку топливного 
отсека и конструктивное исполнение баков в подвесном варианте, 
что требует наличие силового корпуса топливного отсека.

К достоинствам следует отнести меньшую толщину стенок сфе
рических баков по сравнению с цилиндрическими и, следовательно, 
меньшую массу конструкции самих баков, а также меньшую поверх
ность испарения низкокипящих компонентов топлива. Сварка мень
ших толщин стенок сферических баков (по сравнению с толщинами 
стенок цилиндрических баков) более технологична.

Кроме того, использование конических ракетных блоков различ
ных габаритов позволяет создавать семейство ракет-носителей раз
личной грузоподъемности.
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а) б)

Рис. 10.10. Компоновочные схемы топливных отсеков нижних 
ступеней ракет-носителей «Н-1» и «Сатурн Ю»

10.3.2. Компоновочные схемы топливных отсеков 
верхних ступеней

Как упоминалось, при малых объемах топливных баков, что ха
рактерно для верхних ракетных блоков ракет-носителей, компоновку 
хвостовых отсеков и компоновку топливных баков рассматривают 
совместно. Такие схемы представлены на рис. 10.11.
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Рис. 10.11. Компоновочные схемы топливных и хвостовых отсеков 
ракетных блоков верхних ступеней ракет-носителей

10.3.3. Определение масс и объемов окислителя и горючего

Масса топлива считается известной из распределения масс по 
блокам ракеты-носителя.

Объем топлива каждой ступени складывается из объема окисли
теля и объема горючего:

WT =WOK+Wr , (10.5)

г д е  W()K и Wr -  о б ъ е м ы , з а н и м а е м ы е  о к и с л и т е л е м  и  г о р ю ч и м  с о о т 

в е т с т в е н н о .

Объемы окислителя и горючего можно вычислить по следую
щим зависимостям:



W0K= 2 a L ;  (10.6)
Р ок

Wr = ^ ,  (10.7)
Р г

где р ок и  р , - плотности окислителя и горючего соответственно.
Массу окислителя и массу горючего можно рассчитать, зная ко

эффициент отношения массы окислителя и массы горючего, которые 
в первом приближении принимают равными отношению секундных 
расходов компонентов топлива:

(108)
тг тг

Масса окислителя и горючего определяется из соотношений:

т т =  т Ок + т г  5

тТ mOK гп,
—  = —S£- + —  = K+l ;  
тг тг т,

тг = т Т— (10. 9)
V+1

т т I 1
т Ок -  т т ~  т г  -  т т  =  т т\ 1'к + 1 ( г +1

\
= mr  . (10.10)

/г+1

Таким образом, подставляя (10.9) и (10.10) в (10.6) и (10.7), 
можно найти объем топлива для каждой ступени.

10.3.4. Определение геометрических размеров баков

Геометрические размеры баков в первую очередь зависят от их 
формы. Методика расчета сводится к определению размеров вписан
ного в корпус ракеты бака принятой формы. При этом считается, что 
диаметр ракеты установлен по предыдущим расчетам.

Кроме того, геометрические размеры баков зависят от конфигу
рации отдельных частей бака. На рис. 10.12 приведены три варианта 
днищ баков: полусферическое днище (а), днище в форме части по
верхности сферы (б) и комбинированное днище, состоящее из части 
поверхности эллипсоида вращения и части поверхности сферы (в).
204



\ 5 .

ва б
Рис. 10.12. Формы днищ для баков цилиндрической формы

На этом рисунке введены следующие обозначения: 1 - сфериче
ское днище; 2 - цилиндрический бак; 3 - межбаковый или переход
ный отсек; 4 - сферический сегмент днища; 5 - часть днища в виде 
части поверхности эллипсоида.

У каждой схемы есть свои достоинства и недостатки. При реа
лизации схемы а) получается тонкое днище, но высокий межбаковый 
отсек. При реализации схемы б) межбаковый отсек получается не
большим по высоте, но необходим мощный шпангоут' и увеличенная 
толщина днища по сравнению с баком в форме полусферы. При реа
лизации схемы в) необходима сложная технология изготовления.

Методику расчета геометрических характеристик бака рассмот
рим на примере топливного отсека цилиндрической формы с днища
ми в виде части сферы. Схема для определения размеров бака пред
ставлена на рис. 10.13. Исходные данные для расчета: диаметр ба
ка D ,  объемы окислителя W0Ki и горючего Wfj  (объем компонента

топлива WKr).
В первом приближении можно принять радиус днища равным 

диаметру бака, го есть R = D.  При таком условии обеспечивается 
равнопрочность цилиндрической и сферической частей бака при 
одинаковых толщинах этих стенок.

Алгоритм определения длины цилиндрического бака
1. Определяется высота сферической части днища Ь.
Формулу для расчета можно получить из геометрических соот

ношений (см. рис. 10.13):
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Рис. 10.13 Схема для определения размеров бака

h = R -  ОА = R -  Rcosq) -  i?(l -  cos ср).

В частном случае, когда R=D, (р = 30°, тогда

h = D  (l -  cos30° ) = D (  I -  0,866) = 0,134 D . (10.11)

2. Определяется объем сферического сегмента WC(f) по одной из 

следующих равносильных формул, известных из геометрии:

Следует заметить, что из объема компонента топлива W^  вычи

тается объем только одного днища (части сферы) , так как при

предварительных расчетах можно принять, что он топливом не за
полнен и используется для организации над дува бака.

4. Находится длина цилиндрической части бака по формуле

5. Рассчитывается общая длина бака по формуле
206
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Если форма баков сложная, то расчет габаритов можно прово
дить методом последовательных приближений, задаваясь размерами 
бака и вычисляя его объем.

10.3.5. Особенности компоновки твердотопливных отсеков

Твердотопливные отсеки PH представляют собой, по сути, каме
ры сгорания больших габаритов, в которых располагаются твердото
пливные заряды. Корпуса твердотопливных отсеков, в отличие от 
топливных отсеков с жидкими компонентами топлива, должны вы
держивать большие внутренние давления и значительные тепловые 
потоки. Основные требования, предъявляемые к твердотопливным 
зарядам (не считая рассмотренных ранее: высокого удельного им
пульса, высокой плотности, малой стоимости и других требований, 
которые были рассмотрены в разделе 7), следующие.

1. Обеспечение заданной силы тяги двигателя (достигается за 
счет горения определенной площади поверхности заряда).

2. Небольшое изменение тяги в процессе работы двигателя (дос
тигается за счет малого изменения общей площади горения твердо
топливных зарядов).

3. Малое воздействие высоких температур на силовой корпус 
двигателя.

4. Малая склонность к трещинообразованию в процессе дли
тельного хранения и горения заряда.

5. Простота технологии изготовления и монтажа заряда.
Форма заряда в значительной степени влияет на значение силы

тяги двигателя и изменение ее в процессе горения заряда. Основная 
причина связана с изменением площади горения, как это схематично 
показано на рис. 10.14 для трех форм заряда.

Постоянство площади горения (требование 2) обеспечивается 
только при использовании схемы а). Однако она неприемлема из-за 
низкой тяги (не удовлетворяет требованию 1).

Из многочисленных возможных форм зарядов лишь немногие 
по своим характеристикам подходят для ракетных двигателей твер
дого топлива ракет-носителей.

L6 = Ьц +2h . (10.15)
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Рис. 10.14. Влияние формы заряда на изменение 
силы тяги двигателя по времени

На рис. 10.15 показаны формы заряда, при использовании кото
рых обеспечивается большая площадь горения и тяга двигателя из
меняется незначительно по времени.

е
а

в

Рис. 10.15. Формы зарядов твердого топлива:
а — заряд телескопической формы; б — заряд с продольными щелями; 

в — заряд со звездообразным каналом
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Чтобы исключить прямое воздействие горячих газов на стенку 
корпуса твердотопливного двигателя, его внутренние поверхности 
покрываются инертной бронировкой (рис. 10.16). В этом случае кор
пус можно делать из неметаллических материалов. Изготовление та
ких корпусов может быть обеспечено намоткой стекловолокна, про
питанного эпоксидной смолой, непосредственно на внешнюю по
верхность топливного заряда [15].

Рис. 10.16. Заряд с продольными щелями:
1 — топливо; 2 — бронировка;

3 — центральный канал; 4 — щель

При изготовлении твердотопливных ракетных блоков больших 
габаритов их корпуса, как правило, делают многосекционными, как 
это показано на рис. 10.17. На этом рисунке введены следующие обо
значения: 1 - днище с воспламенителем; 2 - секция РДТТ; 3 - брони
ровка зарядов.

Рис. 10.17. Компоновочная схема многосекционного 
твердотопливного двигателя
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Многосекционные корпуса твердотопливных ракетных блоков 
используются на боковых ускорителях Спейс Шаттл.

В процессе создания PH «Энергия» рассматривался вариант с 
твердотопливными боковыми ускорителями, которые имели сле
дующие характеристики [47]:

- максимальный габаритный диаметр - 3,6 м;
- длина - 44,92 м;
- степень расширения сопла - 2,8;
- масса конструкции - 60 т;
- масса топлива - 460 т;
- масса снаряженного двигателя - 520 т;
- коэффициент весового совершенства - 0,3;
- время работы на установившемся режиме полета -124  с;
- полное время работы - 138 с;
- максимальное давление в камере сгорания -  6,8 МПа;
- удельный импульс тяги - 2630 м/с;
- средняя тяга -10500 кН.
Топливо двигателя -  твердое, смесевое, с высоким удельным ве

сом, которое способно сохранять высокий уровень эластичности при 
низких температурах. Корпус двигателя -  семисекционный, односо
пловой. В качестве конструкционного материала для корпуса был 
принят стеклопластиковый вариант. При этом концевые секции 
предполагалось выполнять методом спирально-кольцевой намотки по 
схеме "полукокон", остальные секции - методом продольно
поперечной намотки.

Основную сложность в освоении такого двигателя вносили его 
габариты и масса, которые промышленностью страны по всей техно
логической цепочке не были освоены. Поэтому решение было приня
то в пользу ускорителей на жидких компонентах топлива.

В табл. 10.2 представлены статистические данные и расчётные 
значения некоторых характеристик твёрдотопливных ускорителей, 
которые использовались или используются в ракетах различного 
класса.
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Компоновочные схемы переходных отсеков между ступенями 
ракеты-носителя определяются схемой разделения ступеней.

10.4.1. Схема с холодным разделением

В этом случае следует предусмотреть установку тормозных ра
кетных двигателей твердого топлива на отделяемом ракетном блоке и 
ускоряющих РДТТ на ракетном блоке, маршевые двигатели которого 
должны запускаться. Ускоряющие РДТТ необходимы для обеспече
ния начального ускорения и прилива топлива к заборным устройст
вам перед запуском маршевых двигателей.

На рис. 10.18 представлена схема сил, действующих на ракетные 
блоки, и диаграмма изменения этих сил во времени с учетом пере
ходных процессов. На рисунке введены следующие обозначения: 
1 - ракетный блок первой ступени; 2 - тормозной двигатель первой 
ступени; 3 - вторая ступень, 4 - ускоряющий двигатель второй ступе
ни; t1, t2,...ts - соответствующие моменты времени.

10.4. Компоновка переходных отсеков

Рис. 10.18 Схема и диаграмма сил, действующих
на ракетные блоки при холодном разделении
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Переходным отсеком при этой схеме разделения может служить 
оболочка хвостового отсека второй ступени, которая должна сбрасы
ваться либо вместе с отделением блока первой ступени ракеты-

носителя, либо вскоре после его от
деления (рис. 10.19).

На этом рисунке введены сле
дующие обозначения: 1 - ракетный 
блок верхней ступени; 2 - переход
ный отсек; 3 - ракетный блок нижней 
ступени; 4 - ракетный двигатель 
твердого топлива для создания на
чальной перегрузки при запуске ос
новного двигателя. Тормозные двига
тели нижней ступени не показаны 
(так как они располагаются, как пра
вило, в нижней части ракетного бло
ка).

Рис. 10.19. Схема переходного Достоинством схемы с холод-
отсека с холодным разделением м  м

ным разделением является отсутствие
относительно тяжелых теплозащитных экранов, предотвращающих 
повреждение стенок баков или приборных отсеков нижней ступени 
при запуске маршевого двигателя верхней ступени ракеты-носителя. 
Недостатком такой схемы является начальный этап полета верхней 
ступени как бы в невесомости, так как необходимо применять конст
руктивные меры для обеспечения надежности безударного разделе
ния и запуска двигателей в невесомости.

Схемы с холодным разделением ранее были характерны для PH 
США, например, PH «Сатурн-V».

10.4.2. Схема с горячим разделением

В случае выбора схемы с горячим разделением тормозные РДТТ 
не нужны, так как маршевый двигатель верхней ступени запускается 
при работающем двигателе нижней ступени (перед окончанием его 
работы). На рис. 10.20 представлена схема сил, действующих на ра
кетные блоки при горячем разделении, и диаграмма изменения этих 
сил во времени с учетом переходных процессов.
214



h (2 h  4̂ h

Рис. 10.20. Схема и диаграмма сил, действующих 
на ракетные блоки при горячем разделении

На этой схеме цифрами обозначены: 1 - ракетный блок первой 
ступени; 2 - ракетный блок второй ступени. Моменты времени 
tx,t2,...,ts соответствуют началу или окончанию включения или вы
ключения каждого из двигателей.

Переходный отсек может быть выполнен в виде ферменной кон
струкции (см. рис. 10.21 а) или в виде подкрепленной обечайки с лю
ками (так называемые «вышибные» окна), которые отбрасываются 
при повышении давления в переходном отсеке (рис. 10.21 б). На этих 
рисунках введены следующие обозначения: 1 - ракетный блок верх
ней ступени; 2 - переходный отсек; 3 - ракетный блок нижней ступе
ни; 4 - переходная ферма; 5 - теплозащитный экран; 6 - люки, откры
вающиеся газами двигателя.

Верхняя часть нижнего ракетного блока должна быть экраниро
вана прочным теплозащитным экраном (отражателем), иначе огнен
ная струя газов из сопла работающего двигателя может прожечь 
днище бака ракетного блока, расположенного ниже (или стенки при
борного отсека), и разделение ракетных блоков будет нештатным. 
Для выхода газов срез сопла запускаемого двигателя должен отстоять 
от теплозащитного отражателя на некотором расстоянии.
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б)

Рис. 10.21. Схемы переходных отсеков с горячим разделением: 
а) с фермой; б) с люками

Расстояние 1С между срезом сопла двигателя и защитным эк
раном определяется (рис. 10.22) из условия равенства суммарной 
площади sc среза сопла двигателя, из которого истекают газы, и

площади боковой цилин
дрической поверхности, по
строенной на срезе сопла или 
на приведенной к кругу сум
марной площади среза сопла, 
если двигатель многокамер

ный, то есть S f 4 = sc . Учиты

вая, что sc - n d 2c / 4 ,  где d с - 
диаметр сопла двигателя, и 

S f 1 =7rdc lc , можно получитьРис. 10.22. Расчетная схема для опенки 
длины переходного отсека

С С 9

L  >0,25 </„ (10.16)
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Для определения длины переходного отсека необходимо доба
вить к расстоянию /с высоту защитного экрана (который определяет
ся габаритами верхнего днища отделяемого ракетного блока) и раз
мер выступа сопловой части двигателя (из донной защиты хвостового 
отсека верхней ступени ракеты-носителя, если он имеется).

Достоинством схемы с горячим разделением являются высокая 
надежность запуска маршевого двигателя ракетного блока верхней 
ступени (так как начальный этап его полета не происходит в невесо
мости) и высокая надежность самого разделения. Недостатком такой 
схемы является необходимость установки относительно тяжелых те
плозащитных экранов.

Схемы с горячим разделением ранее были характерны для PH 
СССР, например, PH типа «Союз».

10.4.3. Схема с теплым разделением

В этом случае разделение происходит с помощью управляющих 
двигателей верхней ступени. Кроме того, при недостаточной тяге 
управляющих двигателей, а также для повышения надежности 
средств отделения могут быть использованы тормозные РДТТ ниж
ней ступени.

Схема сил, действующих на ракетные блоки при разделении с 
помощью управляющих двигателей верхней ступени, будет такая же, 
как и для холодного разделения (см. верхнюю часть рис. 10.18), а 
диаграмма действия сил по времени с учетом переходных процессов 
будет другая. Она представлена на рис. 10.23.

Рис. 10.23 Схема и диаграмма сил, действующих
на ракетные блоки при теплом разделении
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Переходным отсеком при этой схеме разделения могут служить 
оболочка хвостового отсека верхней ступени, либо переходная фер
ма, которые должны сбрасываться либо вместе с отделением ракет
ного блока нижней ступени, либо вскоре после его отделения, как это 
показано на рис. 10.24. На этом рисунке введены следующие обозна
чения: 1 - ракетный блок верхней ступени; 2 - переходный отсек; 3 - 
ракетный блок нижней ступени; 4 - управляющий двигатель верхней 
ступени; 5 - переходная ферма; 6 - теплозащитное покрытие.

Рис. 10.24. Схема переходного отсека с теплым разделением

Теплозащитное покрытие предназначено для защиты днища ба
ка или приборного отсека, если двигатель воздействует на него, от 
струи газов управляющих двигателей, Покрытие имеет относительно 
небольшую толщину (как правило, несколько миллиметров), нано
сится методом горячего прессования асбестовой ткани, пропитанной 
фенолформальдегидной смолой.

Схема с теплым разделением сочетает в себе преимущества схем 
с горячим и холодным разделением:

- высокая надежность разделения;
- высокая надежность запуска маршевого двигателя;
- отсутствие тяжелого защитного экрана;
- минимальная длина переходного отсека в связи с отсутствием 

необходимости разнесения среза сопла двигателя и защитного экрана.
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Дополнительные требования к приборным отсекам
1. Минимальные габариты (в частности, длина).
2. Доступ к приборам во время эксплуатации ракеты-носителя 

(достаточное количества люков).
3. Возможность быстрой замены приборов.
4. Размещение части приборов в межбаковых отсеках.
Д лина приборного отсека определяется по зависимости

10.5. Компоновка приборных отсеков

где Wno - объем приборного отсека, рассчитанный по формуле (9.5).
Компоновочные схемы приборных отсеков представлены на рис. 

10.25 и 10.26. На этих рисунках введены следующие обозначения: 1 - 
защитный экран; 2 - корпус приборного отсека; 3 ■■ зона размещения 
приборов; 4 - днище бака; 5 - бак топливный; 6 - приборы; 7 - крышка 
люка приборного отсека; 8 - элементы крепления стенки приборного 
отсека; 9 - несущая конструкция приборного отсека (подкрепленная 
обечайка); 10 - стенки приборного отсека.

(10.17)

1 А - А

А

Рис. 10.25. Компоновочная схема приборного отсека 
с центральным силовым элементом

При компоновке приборных отсеков следует учитывать геомет
рию сопрягаемых отсеков (например радиус днища бака, над кото-
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рым расположен приборный отсек, внутреннее пространство защит
ного экрана и др.).

1 А - А

Рис. 10.26. Компоновочная схема приборного отсека 
с главной и вспомогательными стенками

Схемы расположения приборов в межбаковых отсеках представ
лены на рис. 10.27. На этом рисунке введены следующие обозначе
ния: 1 - верхний бак; 2 - крышка люка; 3 - рама для установки прибо
ров; 4 - зоны установки приборов; 5 - нижний бак.

Рис. 10.27. Схемы расположения приборов в межбаковых отсеках
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10.6. Компоновка космических головных частей

Д ополнительные требования к переходным отсекам и го
ловны м  обтекателям

1. Доступ к наиболее ответственным элементам полезной на
грузки во время подготовки ракеты-носителя к пуску.

2. Возможность термостатирования полезной нагрузки перед 
пуском.

3. Надежная схема сброса головного обтекателя.
4. Возможность установки системы аварийного спасения при за

пуске пилотируемых кораблей.
Схемы компоновки космических головных частей и контейне

ров полезной нагрузки приведены на рис. 10.28 и 10.29. На этих ри
сунках введены следующие обозначения: 1 - головной обтекатель; 2 - 
верхний бак ракеты-носителя; 3 - переходник; 4 - полезная нагрузка; 
5 - двигатель системы аварийного спасения; 6 - решётчатые стабили
заторы; 7 - ложемеиг системы аварийного спасения; 8 -контейнер по
лезной нагрузки; 9 - центральный блок PH.

Контрольные вопросы
1. Приведите формулы для расчета объема головного обтекателя, 

приборного отсека, топливного отсека.
2. Как оценивается объем хвостовых и переходных отсеков?
3. По какой зависимости определяется объем ракеты-носителя?
4. Приведите зависимости для расчета предварительных габари

тов (длины и диаметра) ракеты-носителя.
5. Приведите требования к компоновке хвостовых отсеков и ме

тодику определения длины двигательной установки (первое прибли
жение, второе приближение).

6. Приведите типовые схемы компоновки хвостовых отсеков 
нижних ступеней ракет-носителей.

7. Приведите типовые схемы компоновки хвостовых отсеков 
верхних ступеней ракет-носителей.

8. Приведите требования к компоновке топливных отсеков и 
формулы для определения масс и объемов окислителя и горючего.
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а) б) в)
Рис. 10.28. Схемы компоновки КГЧ: 

а) КА «Зенит»; б) КА «Союз»; в) КА «Джемени»

4 .

3^

2
Ж

а) б)
Рис. 10.29. Схемы компоновки КГЧ и контейнеров полезной нагрузки: 

а) блок орбитальной станции; б)полезная нагрузка PH «Энергия»



9. Приведите типовые схемы компоновки топливных отсеков 
нижних ступеней ракет-носителей.

10. Приведите типовые схемы компоновки топливных отсеков 
верхних ступеней ракет-носителей.

11. Приведите методику определения длины бака цилиндриче
ской формы с днищами в форме части сферы.

12. Приведите требования к компоновке приборных отсеков и 
типовые схемы компоновки приборных отсеков.

13. Приведите типовые схемы компоновки приборов в межбако
вых отсеках.

14. Приведите требования к компоновке переходных отсеков и 
типовые схемы переходных отсеков для ракет-носителей с "холод
ным" и "горячим" разделением ракетных блоков

15. Приведите требования к переходным отсекам и обтекателям 
и типовые схемы переходных отсеков.

16. Приведите типовые схемы компоновки головных обтекате
лей с различными видами полезной нагрузки.

17. Приведите методику уточнения компоновочной схемы раке
ты-носителя.

18. По каким зависимостям рассчитывается центр давления ра
кеты-носителя?

19. Приведите методику приближенного расчета диаметра хво
стового отсека для "перемещения" центра давления в центр ракеты 
по ее длине.

20. Для чего производится наддув баков ракет-носителей?
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11. УТОЧНЕНИЕ КОМПОНОВОЧНОЙ СХЕМЫ  
РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ

11.1. Уточнение компоновочной схемы ракеты-носителя 
с последовательным соединением ракетных блоков

Процесс уточнения компоновочной схемы является творческим. 
Рассмотрим методику уточнения компоновочной схемы ракеты- 
носителя на примере, рассмотренном в учебнике [19].

Пусть предварительная компоновка проведена и представлена 
на схеме рис. 11.1. На этой схеме цифрами обозначены следующие 
составные части ракеты: 1 -  головной обтекатель; 2 -  приборный от
сек; 3 -  топливный отсек второй ступени; 4 - хвостовой отсек; 5 -  пе
реходный отсек; 6 -  топливный отсек первой ступени; 7 -  хвостовой 
отсек.

1 2 3 4 5 6 7

Рис. 11.1. Предварительная компоновочная схема

Методика уточнения компоновочной схемы
1. Если диаметры корпуса ракеты-носителя неприемлемы для 

верхних ступеней, например топливные баки вырождаются в чечеви
цеобразные, как это схематично показано на рис. 11.1, то необходимо 
провести перекомпоновку верхней ступени ракеты-носителя. Приме
ры перекомпоновок приведены ниже в пунктах а), б) и в).

а) Уменьшается диаметр верхних блоков, как это схематично 
показано на рис. 11.2. Однако это приводит к уменьшению диаметра
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обтекателя и, следовательно, уменьшению габаритов полезной на
грузки. Этот подход приемлем к ракетам-носителям с большими га
баритами, например таких как "Сатурн-V".

ЕЕ®
Рис. 11.2. Компоновочная схема с уменьшенными 

диаметрами верхних ступеней

б) Совмещаются днища баков верхних ступеней, как это схема
тично показано на рис. 11.3.

Рис. 11.3. Компоновочная схема с совмещенными днищами 
баков верхней ступени

в) Совмещаются топливный и двигательный отсеки путем раз
мещения двигателя в центре кольцевых баков или баков в форме то
ра, как это схематично показано на рис. 11.4.

ЦД

Рис. 11.4. Размещение двигателя в центре кольцевых баков

2. Если полученная компоновка не обеспечивает близости поло
жений центра масс и центра давления в момент прохождения ракетой 
больших скоростных напоров, то проводится уточнение компоновоч
ной схемы PH согласно методике, изложенной ниже в пунктах а)...
д).

а) Вводится конический хвостовой отсек, как это схематично по
казано на рис. 11.5.
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Рис. 11.5. Введение конического хвостового отсека

Рассмотрим пример определения диаметра конической части 
хвостового отсека в первом приближении для схемы, приведённой на 
рис. 11.6.

нижней части хвостового отсека

Учитывая, что наибольшие по значению аэродинамические 
нормальные силы действуют на конических участках корпуса ракеты- 
носителя, в качестве грубого приближения для оценки координаты 
центра давления можно воспользоваться условными центрами пло
щадей конических участков корпуса.

Центр давления всего летательного аппарата определяется по 
формуле

Ё К - * , )
ХЦД~ i, ’ (11-1)

1=1

где х; - координата условного центра (средней точки) площади /-го 
конуса.
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Подъемные силы на конусных частях ракеты в первом прибли
жении равны

Yx = су ■ q ■ S{ ; (11.2)

Y2 = c y q S 2; (11.3)

где су - коэффициент подъемной силы; 
q - скоростной напор;

Sy - площадь проекции конической поверхности обтекателя на 
плоскость, перпендикулярную продольной оси ракеты;

S2 - площадь проекции конической поверхности хвостового от
сека на ту же плоскость.

С учетом (11.2) и (11.3) выражение (11.1) преобразуется к виду

Ztv?-5,-*,) c,-4'YXSrXt)
*ц д = — п = *4 =  >(П.4)

iLcy-q-Sy c.q-^Sy £ 5,-
1=1 1=1 1=1

где S. - площади проекции конической поверхности обтекателя или
корпуса ракеты на плоскость, перпендикулярную продольной оси ра
кеты;

п -  количество конических участков корпуса ракеты.
Момент времени, соответствующий максимальному скоростно

му напору, примерно соответствует половине времени активного по
лета первой ступени, и в этот момент времени координата центра

масс x[JM должна по возможности совпадать с координатой центра 

давления х1]Д.
В первом грубом приближении примем, что центр масс ракеты в 

момент прохождения максимального скоростного напора располага
ется в середине длины ракеты (более точное определение центра масс 
ракеты проводится на последующих этапах проектирования по ре
зультатам составления центровочной ведомости).

Площади конических участков корпуса ракеты подбираются из 
условия нахождения центра давления также примерно в середине 
ракеты по ее длине.
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Для того чтобы центр давления находился в середине ракеты по 
ее длине необходимо, чтобы аэродинамические силы, а следователь
но и площади проекций конического обтекателя и конического уча
стка хвостового отсека, были примерно равны между собой, то есть
s>=s2.

Учитывая, что S .
К- Д,2

и S2 = ^ -
лг-Д,2

, и при

равнивая значения этих площадей между собой, получаем 
к  • Д,2 n - D l  к • Д 2

Рис. 11.7. Введение конических обтекателей сопловых частей ДУ

Решаем это уравнение относительно Д 2 , приходим к следующей 
формуле для расчета нижнего диаметра хвостового отсека
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б) Вводятся конические обтекатели сопловых частей двига
тельной установки, как это схематично показано на рис. 11.7.

Подъемная аэродинамическая сила на таких обтекателях подсчи
тывается как на конусе с площадью миделя, равной площади проек
ций всех обтекателей на плоскость, перпендикулярную продольной 
оси ракеты-носителя.

в) Вводятся дополнительные днища в топливных баках и орга
низуется расход компонентов топлива сначала из нижних частей ба
ков, а затем - из верхних, как это показано на рис. 11.8.

Вследствие этого центр масс смещается вперед в момент прохо
ждения максимальных скоростных напоров и обеспечивается стати
ческая устойчивость ракеты.

1 2 3 4 5 6

D2 =  л/2 • Dx . (11.5)

днищем в топливном баке
1 - верхняя часть бака окислителя; 2 - дополнительное днище;

3 - нижняя часть бака окислителя; 4 - перепускной клапан;
5 -  бак окислителя; 6 - стабилизатор

Такая схема была реализована в 50-х годах 20-го века в СССР на 
баллистической ракете 8К63, главный конструктор М. К. Янгель.

г) Вводятся стабилизаторы (обычные крылья небольшого разме
ра), которые устанавливаются на корпусе хвостового отсека, как это 
показано на рис. 11.8, позиция 6, или вводятся решетчатые стабили
заторы, как это схематично показано на рис. 11.9.

Решетчатые стабилизаторы очень эффективны с точки зрения 
создания стабилизирующей аэродинамической силы на единицу 
площади этих крыльев.
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А - А

Рис. 11.9. Ввведение решетчатых стабилизаторов

д) Вводятся более мощные рулевые двигатели или увеличивается 
угол качания основных поворотных двигателей. Это производится, 
когда из-за габаритных ограничений невозможно выполнить хвосто
вой отсек коническим или установить стабилизаторы. В этом случае 
ракета становится статически неустойчивой, но динамическая устой
чивость обеспечивается мощными рулевыми или поворотными дви
гателями.

3. Производится (по возможности) уплотнение хвостовых, меж- 
баковых, приборных и переходных отсеков. Уточняются сбрасывае
мые элементы и выделяются на компоновочной схеме. Направления 
основных силовых потоков показываются на схеме стрелками. При
мер уточненной компоновочной схемы ракеты-носителя приведен на 
рис. 11.10.

Следует отметить, что наиболее плотная компоновка характерна 
для баллистических ракет, созданных для пуска с подводных лодок.

4. Предусматривается разгрузка несущих топливных баков пер
вой ступени с помощью давления наддува.

Давление наддува рассчитывается из условия компенсации 
сжимающих напряжений в баках при наиболее неблагоприятных
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сочетаниях внешних нагрузок, воздействующих на ракету при ее экс
плуатации.

Рнод =5 3,0 105 Па р иад > 3,5 • 105 Па

r ^ i у Й

А 1

Рис. 11.10. Пример уточненной компоновочной схемы ракеты-носителя

Методика определения давления наддува рассматривается далее 
в разделе 12 "Расчет масс основных элементов конструкций ракеты- 
носителя". Здесь лишь отметим, что давление наддува в баках долж
но быть не меньше давления, при котором обеспечивается бескави- 
тационный режим работы турбины двигательной установки. Поэтому 
в первом приближении давление наддува принимается по статистике

следующим: р над >3,0 ...3 ,5105 М Па.

11.2. Уточнение компоновочной схемы ракеты-носителя 
с параллельным соединением ракетных блоков

11.2.1. Уточнение габаритов имеет  сопряжения 
ракетных блоков

Уточнение проводится по следующей методике.
1. Если длина боковых ракетных блоков примерно равна длине 

центрального, как это показано на рис. 11.11 а (левый блок), то креп
ление выполняют по верхним силовым шпангоутам 7, 10 и нижним 
силовым кольцам 3, 11. При этом на боковых блоках устанавливают 
конические обтекатели 9.

2. Если длина боковых ракетных блоков несколько меньше дли
ны центрального, как это показано на рис. 11.11 а (правый блок), то 
боковой блок оснащают силовым коническим обтекателем несим
метричной формы 5, вершина которого с узлом крепления 6 находит
ся на уровне верхнего силового шпангоута 7 центрального блока.
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3. Если есть возможность изменять диаметр боковых блоков, то 
их длину можно «подогнать» под схемы рис. 11.11 а (слева или спра
ва от центрального блока).

Рис. 11.11. Уточнение габаритов и мест сопряжения ракетных блоков

4. При невозможности варьирования диаметром боковых блоков 
в топливном отсеке центрального блока устанавливают дополнитель
ный силовой шпангоут 15 для сопряжения блоков, как это показано 
на рис. 11.11 б.

5. При относительно низких боковых блоках целесообразно со
прягать блоки в районе межбакового отсека центрального блока, вво
дя силовой шпангоут 14 в межбаковом отсеке, как это показано на 
рис. 11.11 б.

6. Если силовые кольца в хвостовых отсеках находятся не на од
ном уровне (из-за разных габаритов хвостовых отсеков и двигателей), 
как это показано на рис. 11.11 б, то крепление боковых блоков к цен
тральному осуществляется с помощью ферменных конструкций 13 
(типа тетраэдров). При этом необходимо наличие на боковых блоках 
двух силовых колец (1 и 12).
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При выборе пакетной схемы с точки зрения экономики жела
тельно, чтобы конструкция боковых блоков была одинакова (унифи
цирована). Еще лучше, если удается сделать и центральный блок 
одинаковым по конструкции с боковыми блоками. В этом случае от
крываются пути к созданию так называемого семейства ракет- 
носителей, первые и вторые ступени которых можно создать на базе 
одного унифицированного ракетного блока. Примеры семейств ра
кет-носителей приведены в разделе 17 настоящего учебного пособия.

11.2.3. Схема с неразъемными соединениями ракетных блоков

11.2.2. Схемы с унифицированными ракетными блоками

При уточнении компоновочной схемы PH можно ракетный блок 
первой ступени PH составить из отдельных универсальных ракетных 
блоков (УРБ) с помощью неразъемных соединений. При этом цен
тральный блок также относится к одному из ракетных блоков первой 
ступени. Такая схема приведена на рис. 11.12.

Рис. 11.12. Схема с неразъемным соединением ракетных блоков
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Недостатком этой схемы является то, что составной ракетный 
блок, выполненный по этой схеме, неэффективен по массе (три блока 
тяжелее одного с тем же количеством топлива), однако такая схема 
имеет преимущества, если в дальнейшем предполагается на базе от
дельных УРБ создавать семейство ракет-носителей. Кроме того, 
стоимость составного ракетного блока, состоящего из трех отдель
ных, возможно, окажется ниже стоимости одного ракетного блока с 
большими массами и габаритами. К преимуществам этой схемы так
же следует отнести относительно малые габариты каждого отдельно
го блока, что очень важно для выбора средств транспортировки ра
кетных блоков.

11.2.4. Схема с отдельными блоками горючего и окислителя

На рис 11.13 представлены варианты компоновки баков нижних 
ступеней PH с отдельными баками окислителя и горючего.

Рис. 11.13. Компоновочные схемы топливных отсеков нижних 
ступеней с отдельными баками окислителя и горючего

234



На схеме а) представлен вариант компоновки, в котором баки 1 
и 2 различных компонентов топлива по диаметру и длине не одина
ковы. Такая схема реализована на ракетном блоке первой ступени PH 
«Протон».

На схеме 6) представлен вариант компоновки, в котором диа
метры баков 1 и 2 одинаковы, а длины баков зависят от компонентов 
топлива. Для кислородно-керосиновых ракетных блоков при одина
ковых диаметрах длины баков отличаются примерно на 5%. Это не
трудно посчитать, если учесть, что плотность жидкого кислорода 
1140 кг/м3, плотность керосина 800 кг/м3, а отношение массы окисли
теля к массе горючего составляет 2,7.

В схеме с отдельными баками отсутствуют днища, которые 
должны разделять компоненты топлива. Поэтому такая схема эффек
тивна в весовом отношении.

11.3. Уточнение сбрасываемых элементов ракеты-носителя

В компоновочной схеме PH необходимо определить плоскости 
или узлы разделения ракетных блоков (РБ). Крепление и разделение 
РБ осуществляется, как правило, с помощью пирозамков-толкателей.

Если PH имеет схему с последовательным соединением ракет
ных блоков, то отделение отработавших РБ осуществляется, как пра
вило, совместно с переходными отсеками примыкающих верхних 
ступеней PH, как это схематично показано на рис. 11.14.

<
Рис. 11.14. Схема разделения РБ с переходной фермой

Оставшиеся хвостовые отсеки уже не включены в силовую схему 
работы ступени и, по сути, являются балластом. Поэтому они также 
должны быть сброшены.
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На рис. 11.15 представлена схема сброса хвостового отсека, ко
торая получила название «сброс чулком». Для реализации данной 
схемы необходимо предусмотреть направляющие элементы для пре
дотвращения удара корпуса хвостового отсека о двигатель и заклини
вания хвостового отсека из-за перекоса элементов.

Плоскость разъёма

Направляющие 
Хвостовой отсек в процессе отделения

Рис. 11.15. Схема сброса хвостового отсека «чулком»

На рис. 11.16 представлена схема сброса хвостового отсека, со
стоящего из трёх панелей. Разлёт панелей осуществляется с помощью 
специальных толкателей после срабатывания пирозамков-толкателей 
поперечного стыка и механических замков продольного стыка. На 
этой схеме введены следующие обозначения: 1 -  толкатели; 2, 3 и 4 -  
отделяемые панели хвостового отсека.

На схеме а) показан хвостовой отсек до сброса. На схеме б) по
казана схема сброса панелей хвостового отсека (третья панель услов
но не показана). На схеме в) показаны толкатели панелей в попереч
ном сечении хвостового отсека до его сброса. На схеме г) показана 
схема сброса панелей в поперечном сечении хвостового отсека.

В случае использования сбрасываемых хвостовых отсеков при 
расчёте конструктивных характеристик следует внести коррективы. 
Например, если отделяется хвостовой отсек второй ступени, то его 
массу следует вычесть из ракетного блока второй ступени и отнести 
её к РБ первой ступени (обозначения см. в разделе 4):

ГПг
S2 = 1Б 2  т Г О  т Х Р 2 т Б \  +  т Х 0 2

т Б 2  +  т Г О  т Х ( ) 2 — т Т  2 тп£1 + ТПхог -  тпП
Эти формулы отражают расчётный случай, когда сброс головно

го обтекателя производится в конце работы второй ступени PH.
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Рис. 11.16. Схема сброса хвостового отсека частями

Если PH имеет схему с параллельным соединением ракетных 
блоков, то отделение отработавших боковых блоков может осущест
вляться по различным схемам.

На рис. 11.17 представлена схема отделения боковых блоков, 
реализованная на PH типа «Союз». На рисунке введены следующие 
обозначения: 1 -  боковой блок; 2- центральный блок; 3 -  тяга; 4 - ша
риковый пирозамок; 5 -  кронштейн; 6 -  опорный зуб; 7 - кронштейн 
сопряжения боковых блоков с центральным; 8 -  пружина; 9 - шток;
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10 -  опорный оголовник (наконечник) бокового блока; 12 -  крышка 
бака; А, Б, В и Г -  положение бокового блока в процессе отделения.

Рис. 1.17. Схема отделения боковых блоков PH типа «Союз» [36]

При подаче команды на выключение двигателей боковых блоков 
одновременно подаётся команда на пирозамок 4 и тяги 3 освобожда
ются. Под действием импульса последействия двигателей и за счёт 
возникновения момента относительно верхних узлов крепления бо
ковые блоки начинают поворачиваться (опорный зуб 5 выходит из 
кронштейна 6) и отставать от центрального. При выходе оголовников 
11 боковых блоков из опорных узлов 7 центрального блока шток 9 
выдвигается под действием пружины 8, срабатывают концевые вы
ключатели 10 и выдаются команды на открытие крышек 12 верхних 
днищ боковых блоков. Г аз наддува баков окислителя вырывается по 
специально профилированным направляющим в сторону центрально
го блока и за счёт реактивной тяги Rr отбрасывает верхние части бо
ковых блоков от центрального.

На рис. 11.18 представлена схема отделения боковых блоков с 
помощью реактивных двигателей твёрдого топлива. После окончания 
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работы двигателей боковых блоков подаётся команда на пирозамки 
нижних и верхних узлов крепления ББ к центральному блоку. Одно
временно подаётся команда на включение РДТТ разделения (позиции 
1 и 2), которые отводят боковые блоки от центрального блока.

А А

п *1 4
1 '

2.
fee

Ь ,

Рис. 11.18. Схема отделения ББ с помощью РДТТ

На рис. 11.19 представлена схема отделения боковых блоков с 
помощью аэродинамических сил. Конусные части обтекателей ББ 
выполнены несимметричными. После подачи команды на выключе
ние двигателей боковых блоков подаётся команда на разделение пи
розамков верхних узлов крепления блоков. Аэродинамические силы, 
действующие на несимметричные конусные части обтекателей боко
вых блоков, разворачивают их относительно нижних силовых узлов. 
При определённых углах разворота срабатывают замки крепления и 
отделения нижних силовых узлов и пружинные толкатели, благодаря 
которым боковые блоки отталкиваются от центрального блока.

Существуют схемы отделения боковых блоков на основе рычаж
ных механизмов. Такие схемы представлены, например, в [18].
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Рис. 11.19. Схема отделения ББ с помощью аэродинамических сил

При уточнении компоновочной схемы следует также задать схе
му сброса головного обтекателя.

На рис. 11.20 представлена схема сброса головного обтекателя 
ракеты космического назначения типа «Союз» с пилотируемым кос
мическим кораблём [20]. На рисунке введены следующие обозначе
ния: а -  космическая головная часть; б -  схема увода РДТТ системы 
аварийного спасения разделительным РДТТ при штатном полете; в - 
разворот створок головного обтекателя; 1 -  двигательная установка 
САС; 2 - РДТТ разворота створок обтекателя; 3 -  космический ко
рабль "Союз"; 4 - плавающие опоры спускаемого аппарата (фикси
руются в аварийной ситуации); 5 - аварийный стык на ГО; 6 - узлы 
разворота створок ГО; 7 -  ракетный блок "И"; 8 - разделительный 
РДТТ; 9 - продольный стык ГО; 10 - решетчатые стабилизаторы САС 
(при штатном полете прижаты к обтекателю, раскрываются после 
аварийного отделения уводимой части КГЧ); 11 - поперечный стык 
КГЧ с PH; 12 - створка ГО.

В штатном режиме полёта сначала уводится РДТТ САС (схема 
б), затем подаются команды на разделение створок ГО и включение 
РДТТ разворота створок обтекателя. При определённых углах разво- 
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рота срабатывают замки крепления створок ГО к переходному отсеку 
и створки ГО отталкиваются с помощью пружинных толкателей. Ес
ли ГО имеют небольшие габариты и массу, то раскрытие створок 
может происходить с помощью пружинных или пневматических тол
кателей (на схеме не показаны). Для ГО больших габаритов и массы 
могут использоваться одновременно и РДТТ разворота створок, и 
пружинные или пневматические толкатели.

Рис. 11,20. Схема сброса головного обтекателя 
РКН «Союз» [20]

11.4. Схемы с переливом топлива

Для пакетной схемы перспективным считается организация пе
релива топлива из боковых блоков в центральный блок. Систему пе
релива топлива можно реализовать путем соединения соответствую
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щих баков специальными магистралями по принципу сообщающихся 
сосудов и выдавливания жидкости за счет перепада давлений наддува 
в баках по заданной временной циклограмме.

Достоинством схемы с переливом является потенциальное со
вершенство ракеты-носителя по критерию минимума массы. В этом 
случае вторая ступень (после отделения боковых блоков) начинает 
работу как бы заново, с баками, полностью заполненными топливом.

К недостаткам схемы с переливом топлива можно отнести, во- 
первых, дополнительный вес конструкции системы перелива и, во- 
вторых, угрозу пожара из-за возможности пролива компонентов топ
лива на факел пламени двигателя при отделении ракетных блоков.

Если в ракете-носителе имеется четыре или шесть боковых бло
ков, то целесообразнее в весовом отношении организовать перелив 
топлива и отделение боковых ракетных блоков по парам по мере вы
работки из них топлива, как это схематично показано на рис. 11.21 
(для четырех боковых блоков).

Рис. 11.21. Схема перелива топлива и отделения ракетных блоков

При этом перелив топлива следует организовать следующим об
разом. В процессе работы двигателей всех (или части) ракетных бло
ков топливо переливается из пары боковых блоков, которые будут 
отделяться первыми, в центральный блок. Одновременно из цен
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трального блока топливо переливается в боковые блоки с работаю
щими двигателями. После выработки топлива из первой пары боко
вых блоков они отделяются и ракета-носитель начинает работу с ос
тавшимися ракетными блоками, полностью заполненными топливом. 
Затем топливо начинает переливаться из оставшихся боковых блоков 
в центральный блок.

После выработки топлива из второй пары боковых блоков они 
отделяются и ракета-носитель начинает полёт без боковых блоков, но 
с полными топливными баками центрального блока.

Можно показать, что расчетные формулы для схемы, приведен
ной на рис. 11.21, равносильны расчетным зависимостям для схемы 
трехступенчатой ракеты с последовательным соединением ракетных 
блоков без перелива топлива. Только в качестве ракетных блоков 
первой ступени в этом случае следует рассматривать первую пару 
боковых блоков (которые отделяются первыми), в качестве ракетных 
блоков второй ступени - вторую пару боковых блоков (которые отде
ляются вторыми). В качестве ракетного блока третьей ступени следу
ет рассматривать центральный блок.

К онтрольные вопросы
1. Приведите методику уточнения компоновочной схемы ракеты- 

носителя (PH) с последовательным соединением ракетных блоков.
2. По каким приближённым зависимостям производится проект

ный расчет центра давления PH с целью уточнения компоновочной 
схемы?

3. Приведите методику уточнения компоновочной схемы PH с 
параллельным соединением ракетных блоков.

4. Приведите последовательность уточнения габаритов и мест 
сопряжения ракетных блоков.

5. Какие схемы с унифицированными ракетными блоками Вы 
знаете?

6. Расскажите о схеме с неразъемными соединениями ракетных 
блоков.

7. Расскажите о схеме PH с отдельными блоками горючего и 
окислителя.

8. Преимущества и недостатки схемы с переливом топлива.
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12 РАСЧЁТ МАСС ОСНОВНЫХ ЭЛЕМЕНТОВ 
КОНСТРУКЦИЙ РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ

Расчет масс основных элементов конструкции ракеты-носителя 
производится с разной степенью точности в зависимости от этапа 
проектирования.

1. Предварительный расчет (первое приближение).
2. Проектировочный расчет (второе приближение).
3. Детальный расчет.
Рассмотрим первые два этапа подробнее.

12.1. Предварительный расчет масс основных элементов 
конструкции ракеты-носителя

На этом этапе используются статистические данные по относи
тельным массам элементов конструкции ракеты-носителя.

Масса конструкции типового ракетного блока включает сле
дующие составляющие.

1. Масса хвостового отсека
Если ракета на старте опирается на корпус хвостового отсека или 

силовые потоки от двигателей передаются через корпус хвостового 
отсека, то масса этого корпуса считается пропорциональной старто
вой массе ракеты:

mx o i= kxOi-m0i ’ (12.1)
где kxot =0,004...0,006 - статистический коэффициент пропорцио
нальности;

m0i - начальная масса г-й ступени.
Если корпус хвостового отсека на старте не нагружен (ракета 

подвешена, например, за верхние переходные отсеки боковых бло
ков), то массу такого корпуса можно считать по той же зависимости
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(12.1), но принять коэффициент пропорциональности
kXOi =0,002...0,003.

2. Масса двигателя
Если предполагается разрабатывать новый двигатель, то в пер

вом приближении его масса рассчитывается на основе данных по из
делиям-аналогам:

где удв - относительная масса двигателя г'-й ступени (отношение веса 
двигателя к его тяге);

Rnj - сила тяги двигателя г'-й ступени в пустоте.

Учитывая, что R [n =  кв ■ R01 и R0l = g 0 ■ тт ■ п01, 

где кв - коэффициент высотности двигателя (для двигателей ракет

ных блоков первых ступеней кв = 1,12... 1,18 );

Ri)t - тяга двигателей первой ступени на поверхности Земли;

пт - начальная перегрузка первой ступени ( «01 =1,15...1,50), 
приводим выражение (12.2) к виду

Аналогично рассчитываются массы двигателей других ракетных 
блоков с учётом того, что на двигателях, запускаемых в пустоте, ко
эффициент высотности не учитывается.

3. Массы окислителя и горючего считаются известными из рас
чётов масс и объёмов компонентов топлива (см. раздел 7, формулы 
(9.9) и (9.10)). Напомним, что эти массы рассчитываются по следую
щим зависимостям:

Ym K i

So
( 12.2)

Г оЛ Л п У,,вкв£от(ппт = Уд8квтйХп. (12.3)
So

1 .

к
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4. Масса конструкции топливных отсеков
Масса конструкции топливных отсеков считается пропорцио

нальной массе топлива:

т T O i  ^ 7 0  '  T i  ’ ( ^ ' ^ )

где mTi - масса топлива i-го ракетного блока;

кт  =0,04...0,06 - коэффициент пропорциональности, который 
назначается по статистике.

5. Масса к о н с т р у к ц и и  приборного отсека считается пропорцио

нальной начальной массе ракеты-носителя тт и максимальному
ш а хзначению перегрузки пх] , которое, как правило, имеет место в кон

це работы первой ступени:

ткпо = ^кпото\пх\ > (12.5)
где к^,-, =0,0005...0,0007 - коэффициент пропорциональности, ко
торый назначается также по статистике.

Выразим максимальное значение перегрузки через известные 
проектные характеристики:

= = n01-zr  (12.6)
8оштн 8 о т 01 ”hk Sowo> 

где m]k - конечная масса первой ступени;

т01 - начальная масса первой ступени;

z, - число Циолковского первой ступени.
В первом приближении можно принять следующие значения 

проектных характеристик: кв ~ 1,15; и01 =1,3... 1,5 . Число Циолков
ского можно определить, зная начальную массу ступени и массу топ
лива первой сту пени ( z, = m01 /(m 01 -  mn ) ).

Подставляя (12.6) в (12.5), получим

т кпо = kjcno ' moi ' к в ' «01' z \ ■ (12.7)

6. Масса приборов системы управления (для ракетного блока по
следней ступени ракеты-носителя) считается пропорциональной на
чальной массе этой ступени:
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m c y i  =  ^ C Y i  '  m 0 i  > ( 1 2 . 8 )

где kcyi =0,002...0,006 - коэффициент пропорциональности.
Можно также получить статистические зависимости и для расчё

та масс других элементов конструкций ракет-носителей.

12.2 П редварительная массовая сводка

По результатам предварительного расчёта масс основных эле
ментов конструкции ракеты-носителя составляется предварительная 
массовая сводка (в некоторой литературе - весовая сводка), которая 
выдается смежным подразделениям проектной организации перед 
началом этапа «Разработка эскизного проекта». Такая сводка приве
дена в табл. 12.1 для одной из баллистических ракет, созданных для 
пуска с подводных лодок [14].

Компоновочная схема этой ракеты показана на рис. 12.1. На 
этом рисунке показаны следующие позиции: 1 -  головная часть; 2 -  
приборный отсек; 3 - переходный отсек; 4, 5 -  баки окислителя и го
рючего второй ступени; 6 -  хвостовой отсек второй ступени; 7 -  пе
реходный отсек; 8, 9 -  баки окислителя и горючего первой ступени; 
10 -  хвостовой отсек первой ступени. Длина ракеты составляет 
19,8 м.

Рис. 12.1. Пример компоновочной схемы двухступенчатой 
баллистической ракеты с ЖРД для пуска с подводных лодок [14]

Следует заметить, что на последующих этапах проектирования, а 
именно на этапе выпуска эскизного проекта, когда определены пред-
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верительные нагрузки, конструктивно-компоновочная схема, пневмо- 
гидравлическая схема, приборный состав систем измерений и управ
ления, предварительная массовая сводка корректируется (по мате
риалам эскизного проекта).

Таблица 12.1. Предварительная массовая сводка [14]

Наименование составной части Масса, кг
Головной обтекатель 100
Полезная нагрузка 700
РБ второй степени
Переходник 50
Приборный отсек 80
Приборы СУ 200
Бак окислителя 190
Окислитель 4810
Бак горючего 130
Горючее 1720
Хвостовой отсек 80
Двигатель 70

Сумма по РБ второй ступени 7330

Вторая ступень 8130

РБ пепвой степени
Переходник 100
Бак окислителя 580
Окислитель 18700
Бак горючего 380
Горючее 6680
Хвостовой отсек 400
Двигатель 400

Сумма по РБ первой ступени 27280

Ракета-носитель в целом 35410
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12.3. Проверка значевий конструктивных характеристик 
ракетных блоков

Цель этой проверки -  выявить соответствие или несоответствие 
выбранных по изделиям-аналогам конструктивных характеристик 
ракетных блоков со значениями этих характеристик, полученных в 
результате расчета масс конструкций ракеты-носителя.

Напомним, что конструктивная характеристика ракетного блока 
подсчитывается по одной из следующих зависимостей (которые рав
носильны):

где тБ - масса ракетного блока с топливом; 

тк  - масса конструкции ракетного блока; 

тТ - масса топлива в ракетном блоке.
Масса каждого из ракетных блоков рассчитывается по зависимо-

где тхо - масса корпуса хвостового отсека; 

тду - масса двигательной установки; 

тбГ - масса бака горючего; 

тмо - масса межбакового отсека; 

тюк " масса бака окислителя; 

тТ - масса топлива;

т кпо ' масса корпуса приборного отсека (если он имеется в блоке); 

тсу - масса приборов системы управления; 

тперо " масса переходного отсека; 

тго - масса головного обтекателя.
Следует отметить, что при расчете конструктивных характери

стик ракеты массу головного обтекателя, массу хвостового отсека

тБ тБ тк + т Т
(12.9)

т К  т Б  ~  т г
тк

сти
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второй ступени и массу переходного отсека (от первой ко второй 
ступени) целесообразно отнести к массе ракетного блока первой сту
пени, так как в первом приближении с некоторым запасом можно 
считать, что сброс этих элементов и разделение первой и второй сту
пеней ракеты происходят примерно в одно и то же время.

Массу переходного отсека последней ступени (от последней сту
пени к полезной нагрузке и головному обтекателю) следует отнести к 
массе конструкции последней ступени ракеты-носителя.

После расчета конструктивных характеристик ракетных блоков 
по формуле (12.9) производится сравнение со значениями конструк
тивных характеристик ракетных блоков, выбранных по изделиям- 
аналогам. При отклонении результатов более чем на 10% проводится 
вторая итерация расчета масс блоков, в которой уже необходимо ис
пользовать расчетные значения конструктивных характеристик ра
кетных блоков по результатам расчета в первой итерации.

12.4. Проектировочный расчет масс составных частей 
ракеты-носителя

Проектировочный расчет масс элементов конструкций ракеты- 
носителя включает в себя следующие этапы:

- выбор расчетных случаев;
- расчет нагрузок, действующих на ракету-носитель;
- выбор расчетных сечений ракеты-носителя;
- расчет осевых сил в сечениях ракеты;
- расчет изгибающих моментов:
- расчет приведенной сжимающей силы;
- расчет давления наддува баков;
- расчет массы баков;
- расчет массы сухих отсеков;
- расчет прочих масс ракеты-носителя;
- проверка значений конструктивных характеристик ракетных 

блоков.
Рассмотрим эти этапы расчета последовательно на примере ра

кеты с последовательным соединением ступеней и цилиндрическими 
баками с днищами, выполненными в форме части сферы.
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Рис. 12.2. Схема 
для определения 

эффективного 
угла атаки

Как показывает практика проектирования, 
массы силовых элементов конструкции ракеты- 
носителя в основном определяются нагрузками, 
действующими на ракету в момент прохождения 
максимального скоростного напора со случайным 
порывом ветра. Направление ветра - перпендику
лярно продольной оси PH.

Для типовых ракет-носителей этот расчетный 
случай соответствует следующим частным харак
теристикам [23]:

- высота полета Н  ~  10...12 к м ;
э .

12.4.1. Выбор расчетных случаев

- плотность атмосферы р  ~ 0,4 к г /м
- скорость звука на высоте полета ракеты 

а  = 3 0 0 м / с ;
- скорость ракеты-носителя составляет примерно 2 М, где М  -

число Маха; то есть Vp ~ 2■ а ~ 2 ■ 300 = 600 м / с ,

- программный угол атаки ОСпр = 0°;

- скорость порыва ветра и — 90 м  / с . 
Максимальный скоростной напор составит:

Я  m a x

_ Р - У р  _  0,4• 6002 _ 0,720 • 105 Па.
2 2

Эффективный угол атаки от порыва вегра определяется по сле
дующей зависимости (см. рис. 12.2):

/  л
а эф ■ arctg

и
V

(12.10)

В нашем случае а эф
90

600
= 0,15 р а д .

Однако такой угол атаки считается большим. Он приводит к 
возникновению большой подъемной силы на конусной части голов
ного обтекателя и, следовательно, к возникновению больших по зна
чениям изгибающих моментов в сечениях ракеты. Это, в свою оче-
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редь, приводит к необходимости увеличения сечений силовых конст
руктивных элементов, воспринимающих эти нагрузки, и следова
тельно, к увеличению массы конструкции ракеты в целом.

Для уменьшения изгибающих моментов в сечениях ракеты в со
став средств бортового управления вводят бортовую систему ограни
чения поперечных перегрузок. Суть работы этой системы заключает
ся в следующем. В процессе прохождения максимальных скоростных 
напоров и воздействий порыва ветра в корпусе ракеты появляются 
поперечные (боковые) перегрузки. При достижении заранее опреде
ленных значений поперечных перегрузок включаются управляющие 
двигатели ракеты, которые "помогают" ракете перейти в так назы
ваемое "флюгерное положение". Эффективный угол атаки уменьша
ется, снижается подъемная сила и, следовательно, силовые элементы 
ракеты разгружаются. Восстановление программного угла тангажа 
происходит после угасания порыва ветра. Реально с помощью такого 
рода систем уменьшить эффективный угол атаки от порывов ветра до 
2е... 3°.

Следует отметить, что для ракеты "Энергия" из-за особенностей 
расположения полезного груза нет короткого участка движения с яв
но выраженным максимумом скоростного напора, где нагрузки наи
большие [47]. Расчетные случаи нагружения по траектории полета 
охватывали участок движения, где число Маха изменяется в доста
точно широком диапазоне - от 0,4 до 2.

Из условий несущей способности конструкции ракеты-носителя 
были заданы допустимые величины произведения скоростного напо
ра на угол атаки (скольжения). Поэтому в комплекс управления поле
том PH были включены алгоритмы управления, использующие ин
формацию по углам скольжения (получаемую с помощью оценок из
меренных значений ускорений в различных сечениях по длине PH).

12.4.2. Расчет нагрузок, действующих на PH

Примем следующие допущения.
1. В приближенных расчетах считается, что аэродинамические 

силы приложены в основном к конусным частям ракеты, решетчатым 
крыльям или стабилизаторам (рис. 12.3).
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Рис. 12.3. Схема для расчета нагрузок от аэродинамических сил

2. Сила лобового сопротивления направлена по оси ракеты ( хБ - 
ось базовой системы координат, связанной с PH), а подъемная сила -  
перпендикулярна продольной оси ракеты (так как угол атаки мал).

3. Касательные напряжения, вызванные действием перерезы
вающих сил, малы по сравнению с напряжениями, действующими от 
продольных сил и изгибающих моментов. Поэтому перерезывающие 
силы не рассматриваем.

Аэродинамическая сила сопротивления определяется по сле
дующей зависимости:

где S M - площадь миделя ракеты (в данном случае площадь попе
речного сечения цилиндрической части ракеты); 

сх - коэффициент лобового сопротивления,
Для конических частей ракеты и для скорости > 2  ■ М  коэффи

циент лобового сопротивления может быть определен по прибли
женной зависимости [23]

где р  - угол полураствора конуса головного обтекателя (рис. 12.3).
Здесь учтено то, что угол атаки при прохождении максимального 

скоростного напора мал и значительно меньше угла полураствора 
конуса обтекателя.

Аэродинамическая подъемная сила определяется так

X а  Сх ' Я  max ' ’ ( 12 .11)

v *■ )
( 12.12)

 ̂<1 Су ЦтаХ ^  , 

где cv - коэффициент подъемной силы.

(12.13)
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Для конических частей ракеты и для скорости > 2  М  коэффи
циент подъемной силы может быть определен по следующей при
ближенной зависимости [23]:

су ~Ъ-СС, (12.14)
где ОС - угол атаки, который при прохождении максимальных скоро
стных напоров считается равным эффективному углу атаки ОСэф.

12.4.3. Выбор расчетных сечений ракеты-носителя

При проектном расчете можно определять нагрузки в ограни
ченном количестве сечений, элементы которых в основном опреде
ляют погонные массы ракеты-носителя. К таким сечениям прежде 
всего относятся сечения в нижней части головного обтекателя, в 
нижней части каждого из баков ракеты и сечения сухих отсеков, 
примыкающих к этим бакам.

12.4.4. Расчет осевых сил в сечениях

Продольная сила, действующая в сечении ракеты-носителя, оп
ределяется по следующей формуле (рис. 12.4):

д r = - X a - m O4-nx -g0, (12.15)

где точ - масса отсеченной части ракеты-носителя;

N
пх - продольная пере

H i
грузка в рассматриваемый
момент времени.

Если рассматриваемое 
сечение находится ниже ба-

Рис. 12.4. Схема для оценки ков, из которых расходуется
продольных сил в сечении ракеты г топливо, то при расчете массы

отсеченной части бака необходимо учесть расход компонентов топ
лива:

тЛ ч ) = тЛ *  о )-»” *,. (12.16)

где точ [tq) - масса отсеченной части без учета выработки топлива;
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т - секундный расход топлива;
tq - время полета ракеты, соответствующее прохождению мак

симального скоростного напора.
В первом приближении можно считать, что в момент прохож

дения максимального скоростного напора ( t  = 5 0 ...6 0 с )  баки пер

вой ступени опорожнены наполовину.
Перегрузку в этот момент времени можно определить по сле

дующей зависимости:

где R  - тяга двигателя на высоте, соответствующей максимальному 
скоростному напору (10... 12 км);

ростного напора;
Rb - тяга двигателя на поверхности Земли;

kq - коэффициент превышения тяги двигателя на высоте I I q , на

которой на ракету воздействует максиматьный скоростной напор, 
над тягой двигателя у поверхности Земли; 

т0 - начальная масса ракеты; 
п0 - начальная перегрузка ракеты.
Коэффициент превышения тяги двигателя на высоте 10... 12 км 

можно принять равным 1,08... 1,12.
Этот коэффициент можно найти следующим образом.
Тяга двигателя в пустоте и тяга двигателя на поверхности Земли 

связаны следующим образом:

где кв - коэффициент высотности двигателя.
Разность между тягой двигателя в пустоте и тягой двигателя на 

поверхности Земли определяется

п R  -  к ч К  о к ч п о 2 о т о

m(tq) - масса ракеты в момент прохождения максимального ско-

К  = K - R» ’ (12.18)

д л  = ^ - ^  = *в л - ^  =  ( * „ -  1 ) Л - (12.19)
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Тяга двигателя на высоте H q зависит от давления P \ H q j на
этой высоте и выражается следующим образом:

/ \ р [ Н а)
R ( H )  = R a - A R  V ч ’ , (12.20)

Ро
где р  (Н q j - давление атмосферы на высоте H q , на которой на раке
ту воздействует максимальный скоростной напор; 

р 0 - давление атмосферы на поверхности Земли.
Подставляя (12.19) в (12.20), получаем

Л (Я ,)  = 4 , - ( * . -  1 ) - ^ А -  (12.21)
Ро

Делим обе части на , получаем

* , = • ^ ^  = £ - ( * . - 1 ) -  — = • (12-22)
Ro К  Ро Ро

Учитывая, что к в ~  1,12...1,18 и для высоты H q »  10...12/Ш

р ( Н ) 0,40отношение — L = = о 33 > можно получить пределы изменения
Ро 1,23 ’

коэффициента kq =1,08... 1,12.

12.4.5. Расчет изгибающих моментов

Результирующая нормальная аэродинамическая сила Yd прило

жена в центре давления ракеты с координатой х [Щ и показана на 
рис. 12.5 пунктирной линией.

Для того чтобы ракета при воздействии порывов ветра не изме
нила угол тангажа, необходимо, чтобы моменты от всех внешних сил 
были уравновешены:

' (Х 1Щ ~  Х ЦМ  ) =  Р у  ' ( Х Р  ~ Х ЦМ  ) ’ (12.23)

где Ру - сила тяги двигателей управления.
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А
Х щ  I Y a~ Y al +  Y a2

Рис. 12.5. Схема для расчета изгибающих моментов

Как отмечалось ранее, в первом приближении можно считать, 
что центр масс ракеты при прохождении максимального скоростного 
напора располагается примерно в средней части ракеты по её длине. 
Размеры конусных частей хвостовых отсеков или стабилизаторы вы
бираются таким образом, чтобы центр давления в тот же момент 
времени также находился вблизи центра масс ракеты.

Так как ) значительно меньше ( хр -  х цм ) , Ру суще

ственно меньше Ya . Следовательно, в первом приближении силой Р  
можно пренебречь и считать

(12.24)

Условно также можно считать, что силы Ya] и Yal уравновеши

ваются силами инерции, которые можно представить в виде распре
деленной нагрузки:

Y,+Y2 + P v 2 - Y  
„ 2 .2 5 ,

В первом приближении представляем ракету в виде балки, на ко
торую воздействуют сосредоточенные силы и распределенная на
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грузка, показанные на рис. 12.6. Изгибающий момент в сечении х  
можно определить так

М  ~Y l x - q mx ^  = Yi x - ? j ) - ~  = Yl x
/
1 — (12.26)

К
Qm

i ; -p . * к

..х ..t

Рис. 12.6. Схема для расчёта изгибающих моментов

12.4.6. Расчет приведенной сж имающей силы

Напряжения в какой-либо точке конструкции на боковой по
верхности корпуса ракеты будут определяться суммой напряжений от 
осевых сил и изгибающего момента:

N  М
<Т =  < Х „ ± < 7 „ = - ± - (12.27)

где F  - площ адь сечения;
W - м ом ент сопротивления.
Напомним, что под приведенной сжимающей силой понимается 

сила, которая действовала бы на ракету, если бы во всех точках рас
сматриваемого сечения действовали напряжения, равные наиболь
шим по значению сжимающим напряжениям.

В нашем случае приведенная сжимающая сила будет следующей 
(знак минус, указывающий, что это именно сжимающая сила, опу
щен):

N nP=°c»c-F  =
N_ М _ 

F  W
■F = N  + —  -F .  

W
(12.28)
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Учитывая, что площадь сечения тонко
стенного кольца F  = к  ■ D  ■ 8  и что момент 
сопротивления для тонкостенного кольца 
(рис. 12.7) равен

7T -D 2 S

Рис. 12.7. К вопросу 
о расчете напряжений 

в корпусе ракеты

W  =  -
4

окончательно получаем 
4 -М

K P =  N  +  -
D

(12.29)

(12.30)

12.4.7. Расчет давления наддува баков

Давление наддува баков определим из условия компенсации 
приведенной сжимающей силы силой растяжения от наддува баков

К Р =КаО- (12.31)

Продольная сила растяжения, возникающая в баке от наддува, 
будет следующей:

N... Р н а д  '  S  =  Р „
л - D 1

(12.32)

Подставляя (13.32) в (13.31) и разрешая относительно давления 
наддува, получаем

4 ' N np
Л -D2

(12.33)

12.4.8. Расчет массы баков

Расчет массы цилиндрической части бака
Толщина бака рассчитывается в самом опасном сечении -  в 

нижней его части. Давление в этой части бака складывается из давле
ния наддува и гидростатического давления столба жидкости (компо
нента топлива), которое, в свою очередь, зависит от высоты компо
нента топлива над рассматриваемым сечением, плотности этого ком
понента и перегрузки в рассматриваемый момент времени:
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Рб=Рт >+К'Рт '8о'ПХ» (12.34)

где hT - высота компонента топлива над рассматриваемым сечением; 

р т - плотность компонента топлива.
Высота компонента топлива над рассматриваемым сечением 

может быть рассчитана так

где hT0 - высота столба жидкости (компонента топлива) полного бака;

Г, - время работы первой ступени ракеты-носителя; 

t  - время, соответствующее моменту воздействия на ракету- 
носитель максимального скоростного напора.

В первом приближении можно принять, что высота компонента 
топлива над рассматриваемым сечением равна половине высоты ци
линдрической части бака, так как в момент прохождения максималь
ного скоростного напора баки, как упоминалось, опорожнены при
мерно наполовину.

Толщина стенки цилиндрического бака (в нижней его части) 
рассчитывается по формуле, известной из теории безмоментных обо
лочек [20]:

стенки бака.
Удельная масса цилиндрической стенки бака может быть рас

считана так

где р и - плотность конструкционного материала стенки бака.
Масса цилиндрической стенки бака может быть рассчитана по 

следующей зависимости:

1 V ч У
(12.35)

(12.36)

где f  =  1,2...1,5 -  коэффициент безопасности;
D  - диаметр цилиндрической части бака;
[и] - допустимое напряжение конструкционного материала

m (12.37)
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т —к ■ т 1'" ■ S  = к  ■m"°.-K-D-l  , (12.38)If О ЦО V0 цо цо уд  цо ’  V —

где кц0 = 1 ,5  - коэффициент, учитывающий массу арматуры бака

(конструкция датчика расхода и опорожнения бака, кабельный же
лоб, трубопроводы системы автоматики и наддува и др.);

1Ц0 - длина цилиндрической части бака;

Расчет массы днищ бака
Толщина нижнего днища (в форме части сферы) рассчитывается 

также с учетом гидростатического столба жидкости (топлива) [20]:

с = ~ У У  У - <12-39)2 \< г\

где RdH -  радиус днища бака.

Давление р 6 рассчитывается с учетом высоты днища бака h0H:

Р б = Р « а а + { К + К „ ) - Р т - 8  О’ Д.-
Удельная масса оболочки нижнего днища бака равна

< = S l - p M. (12.40)

Масса оболочки нижнего днища бака может быть рассчитана по 
формуле

m:H= K H- m Z " - S dH, (12.41)

где SdH -  2 ■ л  ■ RdH ■ 1г/1и - площадь сферического сегмента ( hdH - высо
та днища);

к''и ~  1,5 - коэффициент, учитывающий массу арматуры нижне

го днища бака (заборное устройство, змеевик датчика расхода и опо
рожнения бака, сетка и др.).

Толщина верхнего днища (в форме части сферы) рассчитывается 
только от давления наддува по формуле

<%, =  f  P'7  У "  • (12.42)
2 [<т\

Удельная масса и масса оболочки нижнего днища бака могут 
быть рассчитаны так же, как и для верхнего днища:
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< , = k , - K ' s *> ( i2 -44)
где к в0н ~  1,5 - коэффициент, учитывающий массу арматуры бака 

(люк-лаз, дренажно-предохранительный клапан, раструб наддува и др.).

Расчет массы бака в целом
Расчет массы бака в целом производится путем суммирования 

составных масс бака (цилиндрической части и днищ).

12.4.9. Уточненные расчеты массы бака

Выше была представлена методика расчета массы бака, состоя
щего из трех составных частей: цилиндрической части бака и двух 
днищ. Причем массы более мелких составных частей учитывались 
интегрально в составе цилиндрической части бака и двух днищ с по

мощью коэффициентов кцо ~  1,5 и к"дн ~  1,5.

При уточненных расчетах массы бака не ограничиваются деле
нием бака на указанные три составные части, а рассматриваются бо
лее детальные составные части этих отсеков:

- массы шпангоутов баков;
- массы магистральных трубопроводов;
- массы тоннельных трубопроводов;
- массы системы наддува (шаров-баллонов с запасами газа для 

наддува баков, раструбов наддува и др.);
- массы люков-лазов;
- массы дренажно-предохранительных клапанов;
- массы заправочной арматуры и др.
При таком уточненном расчете массы цилиндрической части ба

ка и двух днищ будут рассчитываться по методике, приведенной вы
ше, однако коэффициенты, учитывающие составные части, следует

брать следующими: к  =1 ,2  и к ”и ~ 1,2 .

Приведем методики расчета массы шпангоутов, массы магист
ральных трубопроводов и массы тоннельных трубопроводов баков.

< "  =<?:,• Л , • (12.43)
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Методики расчета остальных составных частей баков можно найти в 
литературе по проектированию ракет.

Расчет массы шпангоутов бака
Расчетная схема представлена на рис. 12.8.
Расчет массы шпангоутов производится отдельно для шпангоута 

нижнего днища и шпангоута верхнего днища. Покажем процедуру 
расчета для произвольного шпангоута (верхнего или нижнего).

i i i i i H i m

^___D

r

г-------- >
б) в)

12.8. Схемы для расчета площади шпангоута
а)

Рис.

Погонные нагрузки на шпангоут от обечайки днища будут зави
сеть от толщины стенки днища бака и определяться по следующей 
зависимости (см. рис. 12.8 а)

Л Г,= 3? - [< т ] .  (12.45)

где дi f  - толщина днища сферической формы.

Следует отметить, что эти толщины могут быть разными для 
верхнего и нижнего днищ.

Проекции погонных нагрузок N x на плоскость шпангоута будут 
следующими:

qx = N x- cos <р. (12.46)
Угол (р можно получить из геометрических характеристик бака:

(р = arc sin
V. ^ ' Ксф

(12.47)
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где Rcip - радиус сферического днища.
В частном случае, если для проектных расчетов в первом при

ближении принять Rajl =  D  (об этом упоминалось ранее), то можно 
получить

( \ Л
( р - arc sin — = 30° .  (12.48)

\ 2  )
Рассмотрим напряжения, возникающие в шпангоуте при дейст

вии распределенной нагрузки qx (см. рис. 12.7 б).
Можно показать, что сжимающие усилия в шпангоуте от дейст

вия распределенных погонных нагрузок qx на полукольцо шпанго

ута будут равны действию погонных нагрузок qx на длину, равную
проекции полукольца шпангоута. То есть расчетные схемы, пред
ставленные на рис. 12.7 6 и рис. 12.7 в, будут эквивалентными.

Поэтому можно получить выражения для расчета напряжений 
сжатия в сечении шпангоута:

йг, • D
(12-49)

2 '
Здесь учтено, что нагрузка распределяется на удвоенную пло

щадь сечения шпангоута.
Подставляя (12.45) в (12.46) и далее в (12.49), получаем

S°* \cr\-cos<p'D
Л Г.  • ( 12-5°)

2 -Fum
Если принять (7ит « [сг], что соответствует наиболее полному

использованию прочностных характеристик конструкционного мате
риала при отсутствии потери устойчивости, то можно получить

S f f  ■ cos <p -D
Ьит **   • (12.5 1)

Масса шпангоута рассчитывается следующим образом: 

тшп =  Кш ■ Кш ■ Ln ■ Рм -  К п Fum 'K  D  p M, (12.52)
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где кит ~ \ , 2  - коэффициент, учитывающий элементы крепления 
шпангоута бака (к шпангоуту хвостового отсека, межбакового или 
переходного отсека).

Расчет массы магистрального трубопровода
Сначала определим потребный диаметр магистрального трубо

провода d MT. Схема расположения в баке магистрального (1) и тон
нельного (2) трубопроводов приведена на рис. 12.9.

Диаметр магистрального трубопровода определяется из условия 
ограничения по скорости течения жидких компонентов топлива

(Ую. = 6 . . Л 0 м / с ) .  Объем WKT компонента топлива, расходуемого в 
единицу времени, равен, с одной стороны, произведению Площади 
сечения трубопровода на скорость течения компонента топлива

VKT, то есть

-

Рис. 12.9. Схема расположения тоннельного и 
магистрального трубопроводов в баке

WKг -  Укт ’ (12.53)
где

(12.54)
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С другой стороны, этот же объем равен отношению расхода мас
сы компонента топлива в единицу времени к плотности компонента 
топлива:

WKT= - & -  . (12.55)
Ркт

Приравнивая между собой правые части выражений (12.53) и
(12.55) и подставляя в это равенство (12.54), получаем уравнение

—'А ш - V  — т кту кт _  ,
4  Ркт

разрешая которое относительно искомого диаметра трубопровода, 
получаем

d m  = J  • (12.56)
К  Ркт ^кт

Толщину стенки магистрального трубопровода определим по 
выражению

Sm  (12.57)
2 - М

где р ш  - давление в нижней части магистрального трубопровода. 
Это давление можно найти по следующей зависимости:

P m  = Рнад  + (^7 ) ' Рт ' § 0  ' п х ’ (12.58)
где Ьш  - длина магистрального трубопровода (которая приближенно

равна длине Ьб ).
Удельная масса стенки магистрального трубе тровода и масса 

магистрального трубопровода рассчитываются так же, как и удельная 
масса стенки цилиндрического бака и масса цилиндрического бака:

т ^ = 8 ш Р м , (12.59)

тш  ~ ^ т  'Шуд ' Л ' ^ м г  ^мГ’ (12.60)

где кш  ~  1,2 - коэффициент, учитывающий массу теплоизоляции и 
элементов крепления магистрального трубопровода.
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Расчет массы тоннельного трубопровода

Диаметр тоннельного трубопровода d j j  считается пропорцио
нальным диаметру магистрального трубопровода:

d -п ~  к-п ' »

где кп  ~  1,1. ..1,2 - соответствующий коэффициент пропорциональ
ности.

Толщина стенки тоннельного трубопровода определяется из усло
вия устойчивости стенки этого трубопровода к действию внешнего по 
отношению к этому трубопроводу давления в баке, через который про
ходит тоннельный трубопровод (см. расчетную схему, представленную 
на рис. 12.10).

Давление, действующее на нижнюю часть тоннельного трубо
провода, рассчитывается по той же зависимости, что и давление, дей
ствующее на нижнюю часть бака (см. зависимость (13.34)):

Р г г  ~ Р н а д  + ■ Рт ' &0 ' Пх • (12.61)

Ртт

Рис. 12.10. Расчетная схема для определения 
толщины стенки тоннельного трубопровода

При этом учитываются соответствующие характеристики ком
понента топлива и геометрические характеристики бака, через кото
рый проходит тоннельная труба.

Толщина оболочки в первом приближении рассчитывается из 
условия, что допустимые напряжения в материале оболочки (крити
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ческие напряжения при потере устойчивости) примерно в два раза 

ниже временного сопротивления материала (Ув , то есть

Используя зависимость (12.57) и подставляя в нее (12.62), полу
чаем

Удельная масса стенки тоннельного трубопровода и масса тон
нельного трубопровода рассчитываются так же, как и удельная масса 
стенки магистрального трубопровода и масса магистрального трубо
провода:

где кп  ~ 1,1 - коэффициент, учитывающий массу гофр и элементов 
крепления магистрального трубопровода.

Определение массы бака в целом при уточненном расчете
Расчет массы бака в целом производится путем суммирования 

составных масс бака (цилиндрической части, днищ, магистрального и 
тоннельного трубопроводов, системы наддува, люков-лазов, дренаж
но-предохранительных клапанов, заправочной арматуры и др.). На
помним, что при уточненном расчете коэффициенты, учитывающие 
массы цилиндрической части бака и двух днищ, следует брать сле-

К сухим отсекам относятся хвостовые, межбаковые, приборные, 
переходные отсеки и головной обтекатель.

Как показывает опыт создания конструкций сухих отсеков, кри

тические напряжения а кр в них примерно в два раза ниже, чем вре

М  =  ^ = 0 , 5 - ( т в . (12.62)

(12.63)

т уд ~  & ТТ ' Рм 1

kpp ' * / и ' d j j  ' L p p  ,

(12.64)

(12.65)

дующими: кцо = 1 ,2  и &"н ~ 1,2.

12.4.10. Расчет массы сухих отсеков
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менное сопротивление <Уа (с поправкой на коэффициент безопасно
сти), иначе сухие отсеки в условиях ограничения по массе необходи
мо делать перетяжеленными.

Таким образом, принимаем

°кР =  0 , 5 с г в . (12.66)

Условие прочности сухого отсека (по критерию устойчивости)

' ( 12-67)
где СГ^ - напряжения сжатия в корпусе сухого отсека.

Учитывая (12.66), условие прочности (12.67) можно заменить 
следующим условием:

c r ^ < 0 , 5 f T e . (12.68)
Напряжения сжатия в корпусе сухого отсека рассчитываются как

отношение приведенной сжимающей силы N  в рассматриваемом

сечении к площади Fco силовых элементов конструкции этих отсе
ков, то есть

/  -N
(12-69)

Fco
Подставляя (12.69) в (12.68) и учитывая, что

Fco — К ■ D  • 8со, (12.70)

где 5со - приведенная толщина сухого отсека (которая представляет

собой отношение площади Fco к длине образующей сухого отсека), 
получаем

f - K P < 0,5  • <т„, (12.71)
T t D S cc

Откуда находим приведенную толщину сухого отсека
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Можно показать, что эта толщина будет равна толщине стенки 
цилиндрической части бака, если бы в этом сечении располагался не 
сухой отсек, а бак. Покажем это.

Представим выражение (12.72) в таком виде, чтобы в нем фор
мально выделился член, характеризующий давление наддува, если бы 
вместо сухого отсека находился бак:

Учитывая, что выражение, стоящее в скобках в числителе, фор
мально представляет собой давление наддува (см. формулу (12.33)), 
то есть

выражение (13.73) можно переписать следующим образом:

Таким образом, из формулы (12.74) действительно следует, что 

приведенную толщину обечайки сухого отсека Sco в первом прибли
жении можно принять равной толщине стенки цилиндрического бака 
(который находился бы на месте сухого отсека), рассчитанной из ус
ловия действия внутреннего давления, соответствующего давлению 
компенсации сжимающих сил в баке.

На основании этого можно сделать один важный для практики 
проектирования вывод. А именно, расчет приведенной толщины су
хого отсека можно не проводить, а принять ее равной толщине бака, 
к которому примыкает рассматриваемый сухой отсек.

Удельная масса стенки сухого отсека и масса сухого отсека рас
считываются по следующим зависимостям

(12.73)

S  ^ f  Puad'D
СО (12.74)

mc o = K o - mZ 7 r D L co’ 
где Lco - длина сухого отсека; 
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ксо ~ 1,5 - коэффициент, учитывающий массу шпангоутов, люков и др.

Особенности расчета массы хвостовых отсеков первых 
ступеней ракет-носителей

Следует отметить, что массу хвостового отсека первой ступени 
рассчитывают в зависимости от силовой схемы этого отсека. Так, ес
ли хвостовой отсек работает на сжатие только до старта ракеты, а в 
полете не нагружен, то расчет производится именно по достартовым 
нагрузкам. Если к хвостовому отсеку прикладываются силы от двига
теля, то расчет производится именно по этим силам.

12.4.11. Расчет прочих масс ракеты-носителя

В специальной литературе представлены зависимости, с помо
щью которых можно рассчитать массы прочих составных частей ра
кеты-носителя:

- массу теплозащиты днищ баков (для криогенных компонентов 
топлива);

- массу донной защиты хвостового отсека;
- массу рамы хвостового отсека;
- массу рулевых ЖРД;
- массу кабелей и штепсельных электроразъемов;
- массу трубопроводов высокого давления системы управления и 

колодок пневмогидроразъёмов и др.

12.5. Детальный расчет

Детальный расчет масс элементов конструкции ракеты-носителя 
производится на стадии конструирования, когда конфигурация и 
размеры этих элементов уже определены. В задачу проектирования 
детальный расчет масс не входит. Однако по результатам этого рас
чета происходит уточнение инерционных и центровочных характе
ристик ракеты-носителя.
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1. Какие этапы расчетов масс составных частей ракеты-носителя 
вы знаете?

2. Приведете методику предварительного расчета составных 
масс ракеты-носителя.

3. Приведите зависимость для расчета массы хвостового отсека.
4. Какие особенности расчета массы хвостового отсека в зависи

мости от схемы нагружения Вы знаете?
5. Приведите формулу для расчета массы двигательной установ

ки.
6. Приведите зависимость для расчета массы окислителя и горю

чего.
7. Приведите формулу для расчета массы конструкции топлив

ных отсеков.
8. Приведите расчетные зависимости для расчета массы конст

рукции приборного отсека.
9. Приведите зависимость для расчета массы приборов системы 

управления.
10. Приведете последовательность этапов методики проектиро

вочного расчета масс составных элементов ракеты-носителя.
11. Какой расчетный случай рассматривается при выборе масс 

конструкций ракеты-носителя? Приведите примерные числовые дан
ные.

12. Какие определяющие нагрузки, действующие на ракету- 
носитель, учитываются при расчете масс конструкций? Приведите 
расчетные схемы и расчетные зависимости.

13. Какие расчетные сечения ракеты-носителя рассматриваются 
при расчете масс элементов конструкций?

14. Приведите схему, расчетные зависимости и последователь
ность расчета осевых сил в сечениях ракеты.

15. Приведите методику расчета изгибающих моментов в корпу
се ракеты. Приведите расчетные зависимости.

16. Дайте определение приведенной сжимающей силы в корпусе 
ракеты. Приведите расчетные зависимости для определения приве
денной сжимающей силы.

Контрольны е вопросы
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13. РА СЧЕТ КООРДИНАТ ЦЕНТРА МАСС 
И М ОМ ЕНТОВ И Н ЕРЦ И И  РА КЕТЫ -Н О СИ ТЕЛ Я

13.1. Расчет координат центра масс ракеты

На основании предварительной массовой или лимитно-массовой 
сводки и компоновочной схемы ракеты-носителя можно определить 
положение центра масс ракеты. На рис. 13.1 и 13.2 приведены схе
мы, иллюстрирующие положение системы координат, связанной с 
корпусом ракеты, и координаты составных частей ракеты.

Координата центра масс ракеты-носителя по оси х  подсчитыва
ется по следующей зависимости

к

2>.
где к -  количество рассматриваемых составных частей ракеты.

Рис. 13.1. Система координат и схема для расчета положения 
центра масс ракеты по продольной оси
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Рис. 13.2. Система координат и схема для расчета положения 
центра масс ракеты-носителя в поперечной плоскости

Центр масс ракеты-носителя по осям у  и z  подсчитывается по 
аналогичным зависимостям:

В первом приближении в расчет принимаются относительно 
крупные составные части ракеты, которые, как правило, симметрич
ны относительно оси х .  Поэтому для этого этапа расчета можно
принять у т  = zm  = 0.

13.2. Расчет моментов инерции ракеты

к

i=i к (13.2)

*

(13.3)Z  ~  —им к

Моменты инерции относительно осей х, у  и z (см. рис. 13.1 и 
13.2) определяются по следующим зависимостям:



J ,  = £  и, • t  + £  у;, = £ m, -(у] + rf) ■+£ ; (b.4)
1=1  /= 1  /= 1  /= 1

•/, = Z m. ' W +z; ) +i - /; ; <!3-5>
/= 1  /= 1

л = 1 ' » , ( ^ + > ' 0 + Ё - / .% <|3-6>i=i <=l
где rt - расстояние от центра масс г-го элемента до оси х ;

J°xi ’ и J zi " собственные моменты инерции составных час
тей PH (относительно осей, параллельных осям ракеты и проходящих 
через собственные центры масс этих составных частей).

В первом приближении в расчет принимаются относительно 
крупные составные части ракеты: головной обтекатель, днища баков, 
шпангоуты, обечайки баков, межбаковые, переходные и хвостовые 
отсеки, топливо в баках, двигательные установки и т.п. Эти части 
ракеты, как правило, симметричны относительно оси х .  Следова
тельно, центры масс этих составных частей находятся на оси х  и ко

ординаты z( и у . равны нулю. Поэтому формулы (13.4), (13.5) и 
(13.6) можно упростить:

кИ
зи (13.7)

к к
Л +2 Х ;/=1 i=l

(13.8)

к к

1=1 /=1
(13.9)

Для симметричных относительно оси д: частей ракеты собствен

ные моменты инерции J cyi и J czi равны, поэтому можно ограничить

ся расчетом момента инерции ракеты носителя только относительно 
одной оси, например оси у.

Моменты инерции ракеты относительно оси у 1(М, проходящей 
через центр масс ракеты (см. рис. 13.1), определяются по следующей 
зависимости, которая учитывает смещение осей у  и у т  :
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к к к к

• J y m  ~  J  Z 1 IU  ~ J y ~  Х ц м  ^  mi =]С т '  х ,2 +  -  S  ш '  ‘  10)
1=1 1=1 1=1 1=1

На последующих этапах проектирования (второе приближение) 
учитывают несимметричность составных частей ракеты и более мел
кие составные части. При этом расчет производят по формулам 
(13.4), (13.5) и (13.6).

13.3. Расчетные таблицы

Расчет координат центра масс и моментов инерции ракеты сво
дят в таблицу, форма и структура которой представлена табл. 13.1.

Если PH имеет последовательное соединение ракетных блоков, 
то в первом приближении (предварительный расчет), моменты инер
ции составных частей ракеты относительно собственных центров 
масс можно не учитывать.

Это допущение можно принять на том основании, что форма ра
кеты, как правило, представляет собой удлиненное тело, и расстояния 
от центров масс составных частей ракеты до оси, относительно кото
рой подсчитывается момент инерции, значительно превосходят раз
меры составных частей ракеты. Основной же вклад в количественное 
значение момента инерции PH вносят квадраты расстояний от центра 
масс составных частей PH до оси координат, относительно которой 
подсчитывается момент инерции. Расчеты показывают, что отличие в 
моментах инерции PH с учетом и без учета собственных моментов 
инерции в этом случае не превышает двух процентов. Причем ошиб
ка уменьшается до полпроцента, если учитываются собственные мо
менты инерции компонентов топлива (как твердых тел в форме бака),

Если PH имеет параллельное соединение ракетных блоков, то 
неучёт собственных моментов инерции приводит к ошибке порядка 
восьми процентов. Если же для этой схемы учесть собственные мо
менты инерции только компонентов топлива, то ошибка уменьшается 
до двух процентов.

Тем не менее на последующих этапах проектирования собствен
ные моменты инерции необходимо учитывать.
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Таблица 13.1. Расчет координат центра масс и моментов инерции 
ракеты

№
п.п Наименование Масса 

/н„ кг
Коорд. 

х„ м
W ; х  Хи
кг хм

т, х х/, 
кг у-м2

1 2 3 4 5 6
1 Полезная нагрузка 1500 1,430 2144,86 3066,95
2 Коническая часть ГО 322 1,430 460,43 658,37

Блок 3-й ступени
Группа А

3 Приборный отсек 56 2,395 134,11 321,18
4 Бак окислителя 151 2,989 451,30 1348,82
5 Меясбаковый отсек 112 3,833 429,50 1645,16
6 Бак горючего 186 5,543 1031,40 5715,27
7 Хвостовой отсек 257 7,610 1955,40 14883,03
8 ЖРД 162 7,610 1232,00 9381,52
9 РамаЖРД 014 7,610 106,40 810,75
10 Коммуникации 076 5,305 403,10 2139,21
11 Теплозащита днища 121 8,466 1024,80 8672,42
12 Система над дува баков 031 7,610 235,10 1795,23
13 Приборы 126 2,395 301,50 722,66
14 Прочие массы 092 5,305 488,00 2589,57

Сумма по группе А 1384 7794,00 50024,80
Группа Б

15 Окислитель 6681 2,989 19967,00 59678,48
16 Г орючее 1202 5,543 6662,50 36934,19

Сумма по группе Б 7883 26631,00 96612,70
Сумма по блоку 3-й ступени 9267 34425,00 146637,00

Блок 2-й ступени

Сумма по блоку 2-й ступени 47763 608030 7948250,00
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Окончание табл. 13.1
№
п.п Наименование Масса

mi, кг
Коорд.

хь м
т, х хь 
кг*м

mi х xi2, 
кг*м2

1 2 3 4 5 6
Блок 1-й ступени

Группа А

43 Сумма по группе А 13652 573540 24583300
44 Группа Б
45 Окислитель 106807 27,559 2943490 81119430
46 Горючее 39123 39,360 1539880 60609670

Сумма по группе Б 14593 4483400 141729000
Сумма по блоку 1-й ступени 159582 5056900 166312000

Сумма по всем блокам 216612 5699400 174407000

Для всей ракеты 218434 26,62 5702005 174411000

Момент инерции PH относительно оси у т  , рассчитанный по 
формуле (13.10), составляет 19623000 кг*м2.

13.4. Расчет положения координат центра масс ракеты- 
носителя по времени полета

При расчете изменения координаты центра масс в полете со
ставные части ракеты обычно разбивают на две группы, А и Б. В 
группу А относят элементы конструкции, массы и координаты кото
рых не зависят от времени. В группу Б  относят составные части раке
ты, массы которых изменяются в процессе полета. Это в основном 
расходуемые компоненты топлива, газов наддува и др.

Для определения изменения центра масс ракеты по времени по
лета составляется специальная таблица, которую называют "Центро
вочная ведомость". Форма таблицы иллюстрируется табл. 13.2.
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Таблица 13.2. Результаты расчета изменения центра масс ракеты- 
носителя по времени полета

№
Уч-

и
с

mOK(t),
кг

mr {t),
кг

x OKi (0  >
м

хг (0  > 
м

тоЛ 0-*<ж(0’ 
кг-м

mr( t ) x r (t),
кг-М

*

Первая ступень
0 0,00 106 806 39123 28,53 39,58 3047130 1548420 26,62
1 16,35 96130 352iq 29,11 39,87 2798400 1403890 26,59
2 32,70 85455 31299 29,69 40,16 2537240 1257080 26,49
3 49,05 74760 27390 30,28 40,46 2263630 1107970 26,28
4 65,40 64084 23470 30,86 40,75 1977580 956570 25,94
5 81,75 53400 19560 31,44 41,04 1679090 802870 25,44
6 98,10 42723 15649 32,02 41,34 1368160 646880 24,71
7 114,45 32040 11740 32,61 41,63 1044780 488600 23,67
8 130,80 21361 7824 33,19 41,92 708960 328030 22,18
9 147,15 10680 3910 33,77 42,22 360700 165160 20,03
10 163,50 0 0 34,35 42,51 0 0 16,81

Координата центра масс ракеты по оси X подсчитывается по 
следующей формуле, справедливой для различных моментов време
ни:

Y j n- xi + Y L mo*i (0*ow (0+ Y L mn  w * / t ( 0
ЦМ( 0 = ^   т  > (13.11)

S w> +
Л Б ( О к )  Б ( г )

где mOKj(t) и mrj(t) - масса окислителя и масса горючего в текущий 

момент времени 1;

Х О к  / (О И ХП (t) - координаты центров масс окислителя и горю
чего соответственно в этот же момент времени.

Аналогично рассчитываются центровочные ведомости для дру
гих ступеней ракеты.
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Учитывая, что mOKi( t )=m OKi -rh OKi t и mei( t )=m ei - т г11, где

- секундные расходы массы окислителя и горючего соот

ветственно, а также, что знаменатель этой формулы представляет 
собой сумму составных частей ракеты (следовательно, массу всей 
ракеты) в текущий момент времени, можно эту формулу переписать 
следующим образом:

X  т‘ Х‘ + ~ '”»*< *)*«./ (*)]+ [(т Г -  ™П t)Xn  W]
(t)=-+ 7 ,(13.12)Xим - ■ т0-  mTt

где тТ - секундный расход топлива (окислителя и горючего вместе).
Продолжительность работы отдельных ступеней можно опреде

лить по соотношению
mTi

Tt = ~ .  (13.13)
mTi

Для приведенного в табл. 13.1 примера расчета эти характери
стики получились следующими:

- секундные расходы топлива:
т{ =  892,54 кг/с; т2 = 169 ,90  кг/с; тъ = 15 ,72  кг/с;
- время работы ступеней:
Тх =  163,5 с; Т2 =  259 ,0  с; Т, =  501,6 с .
По результатам расчета строится график изменения координаты 

центра масс ракеты по оси х  в зависимости от времени полета. При
мер такого графика приведен на рис. 13.3.

Далее можно несколько точнее оценить так называемый разбег 
центра масс и центра давления и скорректировать размеры кониче
ских частей корпуса ракеты или ввести в конструкцию стабилизато
ры, решетчатые крылья или конусные юбки обтекателей двигателя.

Аналогично можно построить график изменения центра масс ра
кеты-носителя в зависимости от времени работы второй и после
дующих ступеней ракеты, как это показано на рис. 13.4.
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Рис. 13.3. График изменения положения центра масс ракеты-носителя 
в зависимости от времени работы первой ступени

Время, с
Рис. 13.4. График изменения положения центра масс ракеты-носителя 

в зависимости от времени полета трех ступеней
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Контрольные вопросы

1. Для какой цели проводятся расчеты координат центра масс и 
моментов инерции, а также расчеты координат центра масс в зависи
мости от времени полета ракеты-носителя?

2. Приведите формы таблиц для расчета координат центра масс 
и моментов инерции ракеты/

3. Приведите систему координат и расчетные формулы для рас

чета центра масс ракеты относительно осей Х т , Ут и Z m.
4. Приведите систему координат и расчетные формулы для рас

чета моментов инерции относительно осей Ym и Z m ракеты.
5. Приведите систему координат и расчетные формулы для рас

чета моментов инерции ракеты.
6. Приведите расчетные формулы для расчета моментов инерции

относительно центра масс ракеты (оси Ym ).

7. Приведите методику расчета координат центра масс ракеты- 
носителя в зависимости от времени полета первой ступени (разделе
ние масс ракеты на группы А и Б).

8. Приведите расчетные зависимости для расчета координат цен
тра масс ракеты-носителя в зависимости от времени полета первой 
ступени.

9. Приведите формы таблиц для расчета координат центра масс 
ракеты-носителя в зависимости от времени полета первой ступени.
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14. АВТОМАТИЗАЦИЯ ВЫБОРА ОСНОВНЫХ 
ХАРАКТЕРИСТИК РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ

Очевидно, что чем большее количество возможных вариантов 
проектного облика PH рассмотрено, тем совершеннее может быть 
выбранный для реализации проект PH. Большое количество вариан
тов можно рассматривать только с помощью автоматизации проект
ных работ.

В данном разделе представлено программное обеспечение, с по
мощью которого можно автоматизировать процесс выбора основных

„2характеристик проектируемых ракет-носителеи и сократить время 
начального этапа проектирования. Заставка программного обеспече
ния показана на рис. 14.1.

Выбор основных 
проектных 

характеристик и 
конструктивного 

облика 
ракет-носителей

Рис. 14.1. Заставка программного обеспечения

Программное обеспечение разработано в системе программиро
вания Delphi 7. Оно включает в свой состав частные программы, 
предназначенные для автоматизации следующих работ:

2 В разработке данного программного обеспечения принимали участие 
аспиранты кафедры летательных аппаратов СГАУ К. Петрухина. 
А. Четвериков и дипломница И. Сидорова
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- оптимального распределения массы ракеты-носителя по блокам 
и минимизации стартовой массы;

- расчета масс составных частей ракеты-носителя и предвари
тельной массовой сводки;

- расчета положения координат центра масс и моментов инерции 
проектируемых ракет-носителей;

- поверочных расчетов характеристик движения PH.

14.1. Программа для оптимального распределения массы PH 
по блокам и минимизации стартовой массы

С помощью данной программы выполняются расчеты по опти
мизации масс составных частей ракет-носителей при заданных 
удельных импульсах, конструктивных характеристиках ракетных 
блоков и схемы их соединения для различного количества ступеней.

Постановка задач и математические модели рассмотрены в раз
деле 8 настоящего учебного пособия. Некоторые окна пользователь
ского интерфейса программы приведены на рис. 14.2 -  14.3.

Выбор схемы соединения ракетных блоков осуществляется в ок
не программы, представленном на рис. 14.2.

Д Щ 1 М  .'ИМИ! J. 1.1.1 .ШИ .1JI1 Я Ж Ж М И И И И И М И И И И И И И И М И И И И 1 1 ^ И Я И И И И И И М И Г _ 1 а  *1

Наш ! Дме» I

Выбор схемы

2 ступени с последовательным соединением РБ

3 ступени с последовательным соединением РБ 

г  А ступени с последовательным соединением РБ 

*■ "Двухступенчатый пакет без перелива" 

г  "Двухступенчатый пакет с переливом"

'Трехступенчатый пакет без перелива" 

г  'Трехступенчатый пакет с переливом"

"Четырехступенчатый пакет без перелива"

Рис. 14.2. Окно программы для выбора схем соединения ракетных блоков 
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Ввод исходных данных и вывод результатов расчета произво
дится в окнах программы, которые соответствуют схемам соединения 
ракетных блоков. Одно из таких окон показано на рис. 14.3. В этом 
окне представлены результаты оптимизации массы ракетных блоков 
и минимизации стартовой массы одного из вариантов двухступенча
той PH.

Н а з а д  J

Оптимизация массы РБ | Независимый повесочный

Протокол расчета Загрузить

Масса полезной нагрузки, т

Метод оптимизации----
(• идчайного поиска 
Г  перебора

Масса РБ первой ступени.т 
Масса РБ второй ступени, т 

Стартовая масса PH i

(23.8

19529

1 -й ст. J Незаеисииьй поверочный расчет 2-й ст. | ГраФики J

Введите  исходные данны е
■10.983Конструктивная характеристика 

ракетных блоков первой ступени, si

Конструктивная характеристика 18.823 
ракетных блоков первой ступени, s2

Удельный импульс топлива и 13043
двигателя РБ первой ступени, м/с '

Удельный импульс топ/мм и [4600
двигателя РБ второй ступени, м/с

380.301

154.290

|1000000 _£j

Результаты  оп тим изации  рассчитать |
Масса топлив РБ первой ступени, т 327.436 Масса конструкции РБ первой отмени, г
М асса топлива РБ второй ступени, т 136.397 Масса конструкции РБ второй ступени, т

Вспомогательные результаты

Отношение массы х1 = 13.758 Количество случайных реализаций
топлива к массе ПН У2 .  5  731 уаовлеггворяющих ограничениям

Далее |

Рис. 14.3. Окно программы для оптимизации масс ракетных блоков PH

Данная программа использовалась для оптимизации массы одно
го из ранних проектных вариантов PH среднего класса повышенной 
грузоподъёмности. Внешний облик PH представлен на рис. 14.4, а 
результаты расчёта в табл. 14.1. Стартовая масса этого варианта PH 
составляла около 543 т, однако он не был реализован в связи с отсут
ствием отечественных кислородно-водородных двигателей достаточ
ной мощности.

В связи с учётом применения существующих водородных двига
телей, а также требований к районам падениям отработавших РБ,
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проектная масса РБ первой ступени составила 590,4 , а второй -52,3 т. 
Общая стартовая масса этого варианта PH составила 673 т.

Таблица 14.1. Исходные данные и результаты 
оптимизации PH

Щ

Исходные данные
Масса полезной нагрузки, т 23,8
Масса головного обтекателя, т 3,8
Масса адаптера полезной нагрузки, т 0,3
Потребная характеристическая ско
рость PH, м/с 9530
Конструктивная характеристика 

РБ первой ступени 
РБ второй ступени

11,4
9.1

Компоненты топлива:
РБ первой ступени -  керосин-кислород; 
РБ второй ступени -  водород-кислород

Удельный импульс
РБ первой ступени, м/с 
РБ второй ступени, м/с

3043
4600

Расчётные характеристики
Ракетный блок первой ступени, т 

Масса заправленного РБ 
Масса топлива 
Масса конструкции

371,63
337,73
33,90

Ракетный блок второй ступени, т 
Масса заправленного РБ 
Масса топлива 
Масса конструкции

143,31
126,70
16,62

Стартовая масса PH, т 542,84

Рис. 14.4. Внешний 
вид PH

14.2. Программа для расчета масс составных частей 
ракеты-носителя и предварительной массовой сводки

С помощью этой программы выполняются расчеты масс состав
ных частей PH при заданных геометрических характеристиках отсе
ков и внешнего контура. Математические модели рассмотрены в раз
деле 12 настоящего учебного пособия.
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Окно программы «Проектировочный расчет масс составных час
тей ракеты-носителя» представлено на рис. 14.5. После выбора схемы 
PH вводятся исходные данные. При необходимости можно корректи
ровать значения используемых коэффициентов и характеристик кон
струкционных материалов.

/ '  Проектировочный расчет м агг составных чагтеи ракеты носитела

ВЫБОР СХЕМЫ РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ

ИСХОДНЫЕ ДАННЫЕ 
Стартовая масса, w 

Масса полезной нагрузки.
Длша ракеты-носителя. м 
Диаметр ракеты носителя, м ^

КхаФФишенты и характеристики материалов

115150
9765
35.575

'ДВУХСТУПЕНЧАТАЯ PH С ПОСЛЕДОВАТЕЛЬНЫМ СОЕДИНЕНИЕМ РБ 

РЕЗУЛЬТАТЫ РАСЧЕТА

Предварительная массовая сводка ракеты- 
носителя

Конструктивная характеристика 
Масса ракетного блока, кг 
Диаметр блока, м 
Отношение месс окис и горюч 
Плотность окислителя кг/куб.м 
Платность горючего, кг/куб.м 
Длина перехоаного отсека, м 
Длина межбакоеого отсека, м 
Д/ина хвостового отсека м 
Радиусы днищ баков м 
Длина бака окислителя, м 
Д/ина бака горючего м 
Деигатегьная чстаноека 

♦ проектные параметры 

Тяга двигательнсй установки. кН 
Удельный импульс м/с

13.69

75446

известные параметры
1520

Длина головного обтекателя, м 
Угол полураствора обтекателя, п

Т и п  PH : д в у х с т у п е н ч а т ы й  PH с по сл е д о в а т е л ь н ы м  
с о е д и н е н и е м  РБ

(Стартовая масса PH кг 
Полезная масса PH, кг 
Масса головного обтекателя кг

П е р о ы й  р а ке т н ы й  б л о к

Масса ракетного блока кг
Масса конструкции кг
Масса то пли ва  кг
Месса окислителя кг
Масса горючего, кг
Масса двигательной установки, кг
Масса переходного отсека кг
Масса межбакового отсека кг
Масса хвостового отсека кг
Масса верхнего днища бака окислителя кг
Масса нижнего днища бака окислителя кг
Масса обечайки бака окислителя кг
Масса верхнего шпангочта бака окислителя, кг
Масса нижнего шпангоута бака окислителя, кг
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140

Рис. 14.5. Окно программы «Проектировочный расчет 
масс составных частей ракеты-носителя»

Для этого необходимо нажать на кнопку «Коэффициенты и ха
рактеристики материалов». В результате появляется окно программы, 
показанное на рис. 14.6.

Расчет производится при нажатии кнопки «Расчет». Результаты 
расчета представляются в правой части окна, показанного на 
рис. 14.5. Результаты можно распечатать, нажав на кнопку «Печать», 
или сохранить, причем в текстовом редакторе Word, если нажать 
кнопку Вывод результатов в Word.
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[0.021 
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Плотность материала сухих отсеков, кг/куб.м 

Временное сопротив. материала сухих отсеков. МПа

!2700

[320
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Временное сопротив материала топливных отсеков, МПа

[2700

[320

OK j |Г .C y c e l -  _ ]|

Рис. 14.6. Окно программы «Коэффициенты 
и характеристики материалов»

Ниже в таблицах приведён пример расчета масс составных час
тей PH с последовательной схемой соединения ракетных блоков.

Исходные данные по массам и геометрическим характеристикам 
PH приведены в табл. 14.2, а по характеристикам отдельных блоков и 
их составным частям -  в табл. 14.3. Все ракетные блоки PH имеют 
баки цилиндрической формы.

Результаты расчета некоторых геометрических характеристик 
составных частей ракеты-носителя представлены в табл. 14.4, а пред
варительная массовая сводка - в табл. 14.5.

Таблица 14.2. Исходные данные по массам и геометрическим 
характеристикам PH

Параметр Значения

Стартовая масса PH, кг 163000
Масса полезной нагрузки, кг 4000
Длина PH, м 44
Диаметр головного обтекателя, м 3
Длина головного обтекателя, м 8,34
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Таблица 14.3. Исходные данные по характеристикам составных частей
ракеты-носителя

Характеристики ракетных блоков РБ первой 
ступени

РБ второй 
ступени

Удельный импульс (на земле/в пустоте), м/с 3288/3590
Конструктивная характеристика 16 10
Масса РБ. кг 130953 24844
Диаметр блока, м 3 3
Отношение масс окислителя и горючего 2,8 2,5
Плотность окислителя, кг/м3 1140 1140
Плотность горючего, кг/м3 780 780
Длина переходного отсека, м 0,967 0,967
Длина межбакового отсека, м 0,990 2,036
Длина хвостового отсека, м 3,548 2,075
Радиусы днищ баков, м 2,4 1,5
Длина бака окислителя, м 13,235 3,706
Длина бака горючего, м 6,860 2,263
Тяга ДУ, кН 1715 300

Таблица 14.4. Некоторые геометрические характеристики составных 
частей PH

Геометрические параметры, мм РБ первой 
ступени

РБ второй 
ступени

Приведенная толщина переходного отсека 3,5 2,5
Приведенная толщина межбакового отсека 5 3
Приведенная толщина хвостового отсека 4 3,5
Толщина верхнего днища бака «О» 3 1,5
Толщина нижнего днища бака «О» 3,5 1,5
Толщина обечайки бака «О» 5 3
Толщина верхнего днища бака «Г» 4 1,5
Толщина нижнего днища бака «Г» 4 2
Толщина обечайки бака «Г» 5 3,5
Толщина стенки магистрального трубопровода 1 1
Толщина стенки тоннельного трубопровода 1 1
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Таблица 14.5. Предварительная массовая сводка PH, полученная 
с помощью разработанного программного обеспечения

Параметр Значения
Стартовая масса PH, кг 158910
Масса полезной нагрузки, кг 4000
Масса головного обтекателя, кг 796
Массовые характеристики ракетных 
блоков

РБ первой 
ступени

РБ второй 
ступени

Конструктивная характеристика 18,30 12,84
Масса ракетного блока, кг 129866 24248
Масса конструкции, кг 7097 1889
Масса топлива, кг 122768 22360
Масса окислителя, кг 90461 15971
Масса горючего, кг 32307 6388
Масса двигательной установки, кг 1626 492
Масса переходного отсека, кг 129 92
Масса межбакового отсека, кг 189 233
Масса хвостового отсека, кг 542 277
Масса приборов, кг 917 174
Масса верхнего днища бака «О», кг 77 69
Масса нижнего днища бака «О», кг 90 69
Масса обечайки бака «О», кг 1860 65
Масса верхнего шпангоута бака «О», кг 119 60
Масса нижнего шпангоута бака «О», кг 139 60
Масса верхнего днища бака «Г», кг 103 69
Масса нижнего днища бака «Г», кг 103 92
Масса обечайки бака «Г», кг 887 0
Масса верхнего шпангоута бака «Г», кг 159 60
Масса нижнего шпангоута бака «Г», кг 159 79
Масса магистрального трубопровода, кг 20 3
Масса тоннельного трубопровода, кг 23 4
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14.3. Программа для расчета положения координат 
центра масс и моментов инерции PH

Математические модели для этой программы расмотрены в раз
деле 13 настоящего учебного пособия.

На рис. 14.7 представлено окно для ввода координат элементов в 
составе PH, а на рис. 14.8 -  геометрические характеристики отдель
ных элементов.

\7* Задать к о о р д та ты  Х5. м Л п ] х |

Задайте расстояния Xi, м от носка PH до пентра масс
соответствующей составной части

Полезная нагрузка |И~

Головной обтекатель |4.65

П-ый РБ 1| 2-ой РБ | 3-ий РБ |

Г руппа А
Переходный отсек |36.Б86

Приборный отсек 120.10

Верхнее днище бака 0 137.886

Обечайка бака 0 |42.986

Нижнее днище бака 0 [48.086

Межбаковый отсек [49.086

Верхнее днище бака Г [50.026

Обечайка бака Г [51.786

Нижнее днище бака Г [54.286

Хвостовой отсек 156.286

Ж Р Д [59.386

Г руппа Б
Окислитель |42
Г орючее [52

Назад Принять j

Рис. 14.7. Окно для ввода координат элементов в составе PH
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Исходные данные по массам составных частей PH берутся из ре
зультатов расчета, полученных с помощью предыдущей программы 
(см. подраздел 14.2).

Длина РН.м 
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|6i.i
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w~

П-ый'ЛЦг-ойРб)
Приборный отсек
Внешний диаметр,м

Внутренний диаметр» 

Высота.м

Цилиндрическая часть бака О
Внешний диаметр.м |з g

Внутренний диаметр.м |з 79Б 

Высотам Ь 0.265

Г Т  Т  опливо
Окисяяге.

 ̂ Диаметр.м 
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Ц м яю трическая ча сть: 
Внешний диаметр.м

В нугренний диаметр.м

Вьгсота,м

К оническая часть
Радиус,м

Высота,м

Из
W

2.2

Цилиндрическая часть бака Г
Внешний диаметр,м |з g

Внутренний диаметр.м 

Высотам

13.796 

U.525

Переходный отсек

Внешний диаметр.м |з.В

Внргренний диаметр.м |з.79Б

Высота» |1.925

Днища баков 0 и Г

Радиус днищ а» |2.4

Высота» [о.эзз

Межбаквый отсек
Внеихий диаметр.м

В нугренний диаметр,м 

Высота»

Хвостовой отсек

Внешний диаметр,м 

Внутренний диаметр,м 

Высота,м

[51
|э 798 

|1.925

[51
[з.79в

[3.775

Двигательная установка
Радиус.м

Высота.м

|0.7

|зТ-

|з.в

Гтрю чее  

Диаметр.м 

Высота.м

Принять Г

Рис. 14.8. Окно для ввода геометрических характеристик 
отдельных элементов PH

Результаты расчета по координатам центра масс и моментов 
инерции выводятся в отдельном окне программы, представленном на 
рис. 14.9.
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Рис. 14.9. Окно для вывода результатов расчета по координатам 
центра масс и моментам инерции PH

14.4. Программа для поверочных расчетов 
характеристик движения ракет-носителей

С помощью этой программы проверяется возможность достиже
ния ракетой заданной высоты, скорости полёта в конце активного 
участка траектории при принятых характеристиках PH, включая ко
личество ступеней, силы тяги двигателей и их изменение с высотой 
полёта, аэродинамические силы и др. Программа выполняет интегри
рование упрощенных уравнений движения PH (2.24) -  (2.26) с учетом 
кривизны поверхности Земли и приближенно-оптимальной програм
мы угла наклона траектории. Интегрирование можно проводить либо 
методом Эйлера, либо методом Рунге-Кутта 4-го порядка.
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Окно программы появляется после выбора соответствующей 
схемы соединения ракетных блоков (см. рис. 14.2), перехода в окно 
«Выбор массогабаритных характеристик PH» (см. рис. 14.3) и пере
хода на закладку «Поверочный расчет».

Одна из таких закладок представлена на рис. 14.10. На ней име
ются поля для ввода исходных данных и вывода результатов расчета, 
а также для вывода вспомогательных результатов, которые исполь
зуются в процессе верификации программы. Все поля окна имеют 
соответствующие названия. Исходные данные можно вводить само
стоятельно или загружать из файла, если предварительно такие фай
лы были созданы.
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Рис. 14.10. Окно программного обеспечения, открытое на закладке 
«Независимый поверочный расчет 1-й ступени»

На рис. 14.11 приведены фрагменты интерфейса для ввода ис
ходных данных на внутренних закладках. Результаты появляются 
после нажатия кнопки «Расчёт».
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Рис. 14.11. Фрагменты интерфейса окна программы для ввода 
исходных данных по характеристикам ракеты-носителя

В результате расчётов определяются параметры движения PH 
и, в частности, скорость ракеты в конце активного участка траекто
рии и высота полета, строятся графики изменения проектных и бал
листических параметров ступеней ракеты-носителя в зависимости от 
времени движения. Кроме того, предусмотрена возможность сохра
нения исходных данных и результатов расчета в текстовые файлы и 
их загрузки. Результаты расчета появляются в левой нижней части 
окна и в специальном поле окна в виде таблицы (см. рис. 14.10).

После выполнения расчетов для всех ступеней PH на закладке 
«Графики» можно увидеть графическое представление результатов 
расчета. Некоторые из таких графиков приведены на рис. 14.12 (гра
фики зависимостей массы PH, высоты полёта, дальности полёта, угла 
наклона траектории, скорости, скоростного напора от времени полета 
PH). Результаты расчета можно просмотреть также в протоколе рас
чета. При желании протокол расчета можно запомнить или распеча
тать.

Если заданные тактико-технические характеристики не достига
ются, то производится коррекция массогабаритных и энергетических 
характеристик ракеты.

Данное программное обеспечение имеет модульную структуру 
и открыто для дальнейшего совершенствования.
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Рис. 14.12. Графики зависимостей высоты полета, угла наклона 
траектории, скорости и скоростного напора от времени полета PH

14.5. Разработка циклограммы запуска ракеты

По результатам поверочного расчёта составляется циклограмма 
запуска PH. Такая циклограмма оформляется в виде рисунков основ
ных этапов полета PH (старт, отделение первой ступени, сброс го



ловного обтекателя и т. д.), расположенных в характерных точках 
траектории полёта PH, с приведёнными характеристиками движения. 

Пример такой циклограммы представлен на рис. 14.13.

Ускорило* М ст

О тделение 
ускорите**» I г

Ускорител* I ст,

Н очоло автономного 
попето РБ * Б р ю - К М "  с КА

»■ 319с

П лесецк

Сброс головного 
обтекателе

V r  15  7 Г- ч

Голопнои обтекатель

Рис. 14.13. Циклограмма запуска PH «Рокот» 
с южнокорейским спутником Kompsat 2 [67].
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15. МЕТОДИКА РАЗРАБОТКИ ТВЕРДОТЕЛЬНЫХ 
МОДЕЛЕЙ РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ

Разработка проектного облика ракеты-носителя в системе твер
дотельного моделирования является лишь одним из этапов в цепи 
автоматизации проектных и конструкторских работ. На основе этого 
проектного облика в дальнейшем разрабатывается конструкция всех 
составных частей ракеты. Твердотельные модели используются в ка
честве основы для построения конечно-элементных моделей и прове
дения расчетов на прочность, аэродинамических расчетов, расчетов 
тепловых потоков и тд. Эти же модели используются для технологи
ческой подготовки производства, а также для решения многих других 
вопросов, возникающих в процессе жизненного цикла сложных тех
нических изделий.

15.1. Информационная поддержка жизненного цикла изделий 

Сведения о CALS -технологии
В настоящее время проектирование, создание и эксплуатация 

наукоемких промышленных изделий (ракет-носителей, космических 
аппаратов и др.) немыслимы без так называемых CALS -технологий.

Термин CALS (Continuous Acquisition and Lifecycle Support — 
непрерывная информационная поддержка поставок и жизненного 
цикла) означает совокупность принципов и технологий информаци
онной поддержки жизненного цикла продукции на всех его стадиях. 
Русскоязычный аналог понятия CALS —  Информационная поддерж
ка жизненного цикла Изделий (ИЛИ).

CALS-технологии состоят из нескольких основных методов, 
реализованных в соответствующих автоматизированных системах, 
которые укрупнённо соответствуют трем группам:

- CAD -  (Computer Aided Design) - компьютерные системы авто
матизированного проектирования;
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- САМ -  (Computer Aided Manufacturing) - системы автоматизи
рованной подготовки производства;

- CAE -  (Computer Aided Engineering) - системы инженерных 
расчетов и т.п.

Иногда CALS-технологии называют CAD/CAM/CAE - техноло
гиями.

Среди наиболее распространенных систем информационной 
поддержки жизненного цикла изделий, получивших мировое призна
ние, следует отметить следующие системы: Pro/Engineer, Unigraphics, 
CATIA и др.

Сведения о PDM-системах
Одной из ключевых составных частей CALS-технологий являет

ся технология PDM (Product Data Management). PDM-технология - 
это технология управления всеми данными об изделии и информаци
онными процессами жизненного цикла изделия. PDM-технология 
является основой при построении единого информационного про
странства для всех участников жизненного цикла изделия.

Е1аибольший выигрыш от использования PDM-системы лежит в 
двух областях:

- сокращение времени выхода изделия на рынок;
- повышение качества изделия.
Для реализации PDM-технологии существуют специализирован

ные программные средства, называемые PDM-системами. PDM- 
системы, т.е. системы управления данными об изделии, представля
ют собой новое поколение компьютерных средств для управления 
всеми связанными с изделием данными и информационными процес
сами ЖЦ.

Среди задач PDM-системы можно выделить две основные:
- PDM-система как средство интеграции данных на протяжении 

всего жизненного цикла изделия;
- PDM-система как рабочая среда пользователя.
Данные об изделии включают:
- состав и структуру изделия, геометрические данные, чертежи,
- планы проектирования, планы производства, спецификации, 

нормативные документы, программы для станков с ЧГГУ, результаты 
анализа, корреспонденцию, данные о партиях изделия и отдельных
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экземплярах изделия и др.
Основной задачей PDM-системы как рабочей среды сотрудника 

предприятия является обеспечение доступа сотрудника к нужной ему 
информации в нужное время в нужной форме.

Это означает, что сотрудник предприятия в процессе своей рабо
ты должен постоянно находиться в PDM-системе, а система, в свою 
очередь, обеспечивать все потребности сотрудника, начиная от про
смотра спецификации узла и кончая изменением твердотельной мо
дели детали или утверждением измененной детали начальником.

Рабочая среда сотрудника содержит следующие функции PDM- 
системы:

- управление хранением данных и документов;
- управление процессами;
- управление структурой и составом изделия;
- классификация;
- календарное планирование и др.
PDM-система обеспечивает поиск: по значениям свойств (с за

данными идентификаторами или характеристиками), по хранящимся 
в системе документам, по расположению геометрических объектов 
твердотельной модели изделия.

При управлении доступом к данным в хранилище PDM-система 
должна осуществлять авторизацию этого доступа. Помимо процедур 
идентификации и аутентификации пользователя, входящего в сис
тему, существует два направления авторизации доступа: по правам 
пользователей и по статусу данных.

Среди функций управления процессами можно выделить три ос
новные группы:

-управление работой (эти функции касаются того, что происхо
дит с данными, когда кто-либо над ними работает);

- управление потоком работ (эти функции управляют передачей 
данных между людьми);

- протоколирование работы (эти функции отслеживают все со
бытия и действия, которые происходят при выполнении первых двух 
групп функций в течение всей истории проекта).

Управление структурой и составом изделия возможно потому, 
что PDM-система хранит информацию о входящих в состав изделия 
компонентах, конфигурациях изделия, а также предоставляет воз- 
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можность редактирования состава изделия (обычно с применением 
графического интерфейса, моделирующего конструкторский граф).

Классификация -  это функция PDM-системы, с помощью кото
рой можно значительно упростить поиск изделий, отвечающих опре
деленным характеристикам, например документы, чертежи, трехмер
ные модели, технические публикации и др.

Календарное планирование -  это функция PDM-системы, с по
мощью которой осуществляется автоматизированное разбиение всего 
проекта на совокупность задач и предоставляется возможность зада
ния взаимосвязей между различными задачами, распределения 
имеющихся ресурсов по задачам, а также отслеживания хода выпол
нения отдельных задач и проекта в целом и выявления аномалий.

Системы твердотельного моделирования
Существуют системы твердотельного моделирования, встроен

ные в большие интегрированные системы Pro/Engineer, Unigraphics, 
CATIA и др. Они дорогостоящи, требуют для своей работы мощных 
компьютеров. Для проведения твердотельного моделирования можно 
использовать и специальные системы (относящиеся к CAD - систе
мам), разработанные как самостоятельные продукты для твердотель
ного моделирования, например, SolidWorks, Компас и др.

С методической точки зрения не столь важно, какую систему 
изучать, лишь бы она была общепризнанной. Принципы твердотель
ного моделирования у многих систем схожи. Освоив одну систему, 
можно относительно быстро перейти на другую.

15.2. Особенности разработки твердотельных моделей ракеты

Твердотельное моделирование ракеты и ее составных частей 
предполагает наличие навыков работы в соответствующей системе. 
Однако, имея соответствующие навыки в моделировании общетех
нических систем, не всегда удается грамотно построить модели отсе
ков ракет-носителей. Так, в ракете присутствуют тонкостенные под
крепленные и неподкрепленные оболочки вращения, которые требу
ют особых подходов при разработке твердотельных моделей. При 
этом следует учитывать функциональные особенности этих отсеков,
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в частности наличие систем крепления и разделения составных час
тей ракеты. Обязательно должны быть предусмотрены технологиче
ские членения отсеков ракетных блоков и учтены технологические 
вопросы изготовления элементов и их сборки.

Общие методические рекомендации
Допускается на первых этапах строить упрощенные отсеки и уз

лы, которые будут детализироваться на более поздних этапах проек
тирования.

1. Прежде чем приступить к твердотельному моделированию, 
рекомендуется сначала вспомнить конструктивные схемы соответст
вующих отсеков, посмотрев, например, учебное пособие [33].

2. Желательно освоить какую-либо систему твердотельного мо
делирования по встроенным учебным пособиям, а также ознакомить
ся с материалами источника [59], где описаны методы построения 
твердотельных моделей ракет-носителей.

3. Рекомендуется для моделирования каждого отсека ракеты- 
носителя составлять план действий. При составлении плана следует 
использовать альтернативные возможности систем твердотельного 
моделирования, касающиеся последовательности построения твердо
тельной модели какой-либо сборки:

- создаются модели всех деталей, а затем производится их сборка 
путем сопряжения отдельных деталей;

- создаются модели некоторых основных деталей, а затем произ
водится построение моделей остальных деталей в сборке.

4. Процесс освоения технологии твердотельного моделирования 
различных отсеков PH рекомендуется начать с освоения методик по
строения простых (упрощенных) моделей отсеков ракеты, а затем 
модернизировать эти модели, учитывая ошибки, которые неизбежно 
возникают на начальных стадиях освоения методики создания твер
дотельных моделей тонкостенных конструкций с учетом особенно
стей конструкции отдельных узлов и сочленений.

5. Необходимо предусматривать возможность сопряжения (в 
дальнейшем) разработанных отсеков с другими отсеками PH.

6. При моделировании необходимо использовать форму и разме
ры составных частей PH в соответствии с компоновочной схемой.
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7. Желательно предусмотреть возможность быстрого изменения 
габаритов отсеков PH путем связывания отдельных размеров (модер
низация твердотельных моделей PH).

Пример изменения габаритов цилиндрической обечайки с по
мощью параметрического моделирования иллюстрируется рис. 15.1.

f  i f  i t  *

Рис. 15.1. Варианты изменения габаритов твердотельной 
модели цилиндрической обечайки

При построении моделей отдельных деталей, представляющих 
собой тела вращения, можно использовать несколько путей.

1. Строится сечение тела вращения, а затем производится по
строение этого тела путем вращения его сечения.

2. Строится цилиндрическое тело, а затем из него вырезается 
«лишний» материал.

3. Строится цилиндрическое тело с высотой, равной толщине 
будущей оболочки, а затем плоская грань цилиндра преобразуется в 
часть сферы.

4. Строятся плоские листовые детали (заготовки), а затем ис
пользуется операция «сгиба» с различными радиусами.

При построении тонкостенных элементов иногда весьма эффек
тивно использование опции «тонкостенный элемент».

Следует заметить, что идеология твердотельного моделирования 
предполагает разработку сначала твердотельной модели, а затем ав
томатизированное построение чертежей.

Рассмотрим подробнее методики разработки твердотельных мо
делей отсеков различных типов и других составных частей PH.
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15.3. Разработка моделей отсеков ракетных блоков

15.3.1. Разработка моделей т опливны х баков

При составлении плана построения бака следует использовать 
следующие альтернативные варианты.

1. Сначала создаются модели шпангоутов, днищ, обечаек и др., а 
затем производится сборка деталей бака путем их сопряжения.

2. Сначала создаются модели шпангоутов. Они вставляются в 
сборку, затем производится построение днищ, обечаек и других де
талей бака непосредственно в сборке.

3. Сначала создается модель обечайки, она вставляется в сборку, 
затем производится построение шпангоутов, днищ и других деталей 
бака непосредственно в сборке.

В качестве примера на рис. 15.2 представлены отдельные твер
дотельные модели составных частей бака: днища, шпангоуты и обе
чайка.

Рис. 15.2. Основные детали для сборки цилиндрического бака

Для сопряжения деталей бака рекомендуется использовать осе
вые линии осесимметричных моделей и их торцевые плоскости. Что
бы исключить осевое вращение моделей сборки, следует осуществить 
сопряжение соответствующих плоскостей деталей.

На рис. 15.3 представлены твердотельные модели баков с тон
нельным трубопроводом. На рис. 15.3 а переднее днище и обечайка 
бака для наглядности показаны полупрозрачными. На рис. 15.3 б  бак 
показан в разрезе.
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a I 01
Рис. 15.3. Твердотельные модели баков

Модель кольцевого бака строится из двух моделей цилиндриче
ских оболочек (внешней и внутренней) и двух днищ, представляю
щих собой оболочки в виде половинок тора. Составные части коль
цевого бака показаны на рис. 15.4.

/Г

*
Рис. 15.4. Основные детали для сборки кольцевого бака

15.3.2. Разработка моделей сухих подкрепленных отсеков

Рекомендуется сначала выбрать конструктивную схему сухого 
отсека для реализации в системе твердотельного моделирования. При 
составлении плана построения сухого отсека рекомендуется исполь
зовать следующие варианты.
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1. Создаются модели шпангоутов, стрингеров, обечайки и др., а 
затем производится сборка деталей сухого отсека путем сопряжения 
отдельных деталей.

2. Создаются модели шпангоутов, они вставляются в сборку, за
тем производится построение обечайки, стрингеров и других деталей 
бака непосредственно в сборке.

3. Создается модель обечайки, она вставляется в сборку, затем 
производится построение шпангоутов, стрингеров и других деталей 
бака непосредственно в сборке.

4. Построение сначала сборки обечайки со шпангоутами, а затем 
построение стрингеров, используя возможности системы твердотель
ного моделирования для построения ребер.

В качестве примера на рис. 15.5 представлены отдельные твер
дотельные модели составных частей сухого отсека: стрингера, шпан
гоута и обечайки.

На рис. 15.6 представлены твердотельные модели сухих отсеков 
в сборке. Следует отметить, что методика построения шпангоутов и 
цилиндрической обечайки для сухих отсеков такая же, как и для ба
ков (см. предыдущий пункт). Что же касается построения стрингеров, 
то на начальном этапе допускается упрощенное построение в виде 
уголка без подсечек. В этом случае при сборке модели стрингеров и 
шпангоутов могут пересекаться между собой.

t
Рис. 15.5. Основные детали для сборки сухого отсека
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Рис. 15.6. Твердотельные модели сухих отсеков

15.3.3. Разработка моделей ферменных конструкций

Для реализации моделей ферменных конструкций используются 
возможности системы твердотельного моделирования в части техно
логии построения трехмерных эскизов.

Прежде всего необходимо выбрать конструктивную схему фер
менной конструкции для реализации и составить план построения 
модели. При составлении плана рекомендуется использовать сле
дующие варианты.

1. Создаются модели опор, стержней и др., а затем производится 
их сборка путем сопряжения отдельных деталей.

2. Создаются модели опор и заготавливается трехмерный эскиз 
осевых линий ребер. Опоры вставляются в сборку (в места, опреде
ленные трехмерным эскизом), затем производится построение 
стержней и других деталей фермы непосредственно в сборке.

При построении эскизов на плоскостях, перпендикулярных на
клонным стержням, использовать опции системы твердотельного мо
делирования, связанные с преобразованием плоскостей.

3. Создается трехмерный эскиз осевых линий ребер и модели 
стержней. Стержни вставляются в сборку (в места, определенные 
трехмерным эскизом), затем производится построение опор и других 
деталей фермы непосредственно в сборке.

На рис. 15.7 представлена твердотельная модель фермы, справа 
показаны увеличенные опоры фермы.
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Рис. 15.7 Твердотельная модель фермы

15.3.4. Разработка моделей элементов крепления двигателей

При составлении плана использовать следующие пути построе
ния сборок.

1. Создаются модели камеры сгорания с обечайкой сопловой 
части двигателя, опор, стержней и др., а затем производится сборка 
деталей двигателя путем сопряжения отдельных деталей.

2. Создаются основные детали (например, опоры и камеру сго
рания с обечайкой сопловой части двигателя), помещаются в сборку, 
а затем достраиваются недостающие детали непосредственно в сбор
ке (например, соединительные стержни рамы), используя возможно
сти построения трехмерных эскизов.

При построении эскизов на плоскостях, перпендикулярных на
клонным стержням, необходимо использовать опции, связанные с 
преобразованием плоскостей.

На рис. 15.8 представлены варианты упрощенных твердотель
ных моделей сборок двигателей и хвостовых отсеков PH в различных 
ракурсах и сечениях.
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Рис. 15.8. Твердотельные модели сборки крепления 
двигателей и хвостового отсека

15.4. Разработка моделей космических головных частей

Элементы космической головной части представляют собой все 
те же тонкостенные подкрепленные конструкции. Поэтому на мето
дике построения КГЧ останавливаться не будем.

Так как PH предназначена для запуска полезных нагрузок раз
личного типа, то сборку полезной нагрузки заимствуют или строят в 
упрощенном виде, обеспечивая узнаваемость по внешнему виду (КА 
«Зенит», КА «Союз», блоки международной космической станции, 
космический аппарат наблюдения или связи, космический комплекс 
для полета к Луне и планетам и др.). На рис. 15.9 а представлена уп
рощенная модель полезной нагрузки (прототип КА «Зенит»),

При составлении плана рекомендуется использовать следующие 
пути разработки моделей.

1. Строить сначала подсборки (створки головного обтекателя, 
космический аппарат, переходный отсек и др.), а затем строить сбор
ку в целом путем сопряжения отдельных деталей.
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2. Строить сначала модели створок головного обтекателя, как это 
показано на рис. 15.9 б, и переходного отсека, поместить их в сборку, 
а затем достроить недостающие части (например, космический аппа
рат) непосредственно в общей сборке.

Для пилотируемых КА необходимо предусматривать установку 
двигателей системы аварийного спасения, если таковая не преду
смотрена в самом пилотируемом космическом аппарате.

а )  6 )

Рис. 15.9. Модели полезной нагрузки и створки ГО

На рис. 15.10 представлены твердотельные модели различных 
космических головных частей (с разгонным блоком и без него) в раз
личных ракурсах (внешний вид и в разрезе).

Рис. 15.10. Твердотельные модели космических головных частей
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15.5. Разработка модели ракеты  космического назначения

15.5.1. Сборка ракет ных блоков

Твердотельные модели ракетных блоков (РБ) разрабатываются 
на основе использования построенных отсеков ракеты-носителя: ба
ков, сухих отсеков, ферменных конструкций, двигателей с фермами 
крепления и переходных отсеков с полезной нагрузкой и створками 
головного обтекателя.

Строится сначала какой-либо один РБ, например первой ступе
ни. Для построения одинаковых РБ используются возможности ко
пирования (размножения). Для построения РБ второй и последующих 
ступеней рекомендуется использовать копирование уже созданной 
модели ракетного блока (если конструкции РБ подобны) и дальней
шая модернизация этой модели путем изменения размеров (или на 
основе параметрической связи отдельных размеров).

На рис. 15.11 в качестве примера представлены твердотельные 
модели ракетных блоков (без разреза и с разрезом).

Рис. 15.11. Твердотельные модели ракетных блоков
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15.5.2. Сборка ракеты и создание анимационной картины  
разделения составных частей P H  в полёте

Для сборки ракеты космического назначения должны быть соз
даны твердотельные модели всех составных частей ракеты, как это 
схематически показано на рис. 15.12.

ц щ з

1
Рис. 15.12. Твердотельные модели составных частей ракеты
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Сборка ракеты осуществляется путем сопряжения отдельных 
частей. При этом, как упоминалось, створки головного обтекателя не 
должны сопрягаться с разгонным блоком и космическим аппаратом.

На рис. 15.13 и 15.14 представлены примеры твердотельных мо
делей ракет-носителей различной конфигурации.

' 1  ̂
зж Д

Рис. 15.13. Твердотельные модели PH тандемной и пакетной схем
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Рис. 15.14. Твердотельная модель PH с двумя боковыми блоками

В дальнейшем рекомендуется построить основные элементы 
системы крепления и разделения створок головного обтекателя, раз
гонного блока (если он предусмотрен в компоновочной схеме) и кос
мического аппарата. На начальных этапах проектирования строить 
рекомендуется только относительно крупные элементы, такие как 
толкатели створок головного обтекателя, ракетные двигатели для 
разделения этих створок, пирозамки крепления космического аппара
та на переходном отсеке, толкатели створок ГО или космического 
аппарата и т.п.

Системы твердотельного моделирования позволяют создавать 
анимационные ролики. При необходимости можно разработать ани
мационную компьютерную картину отделения ракетных блоков 
нижних ступеней, сброса створок головного обтекателя и отделения 
полезной нагрузки от ракеты-носителя. Эту картину в дальнейшем 
следует разработать подробнее в части работы средств разделения.
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15.6. Определение геометрических и массоинерционных 
характеристик конструкции ракеты-носителя 

в системе твердотельного моделирования

Одним из существенных преимуществ построения моделей ра
кет-носителей в системах твердотельного моделирования является то, 
что масса, центровочные и инерционные характеристики подсчиты
ваются автоматически. На рис. 15.15 а представлено окно системы 
твердотельного моделирования SolidWorks, иллюстрирующее воз
можности измерения различных геометрических характеристик дета
лей и сборок.

X]
Единицы измерения 

Единица измерения длины

I Сантиметры 3

С  Десятичные П? 3
разряды '

1 I 3
Г-  Научная система

Едгиица измерения угла

(Градусов Н

Десятичные [2 3
разряды - - 1

Просмотреть настройки измерения 

С  Просмотреть глобальные настройки 

С  Просмотреть параметры по умолчанию 

Свойства материала 

Плотно! |0 001 грам/ммл3

| QK ~~| Отмена | Справка |

а) б)
Рис. 15.15. Окна для измерения геометрических характеристик 

моделей и задания плотности конструкционных материалов

Для определения массы основных элементов, координат центра 
масс и моментов инерции необходимо в процессе построения моде
лей задавать плотности материалов соответствующих элементов кон
струкции. На рис. 15.15 б представлено окно для задания плотности 
конструкционных материалов.

Для определения массы приборов можно вводить значения сред
ней плотности блоков бортовых систем. Данные по массам, центро
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вочным и инерционным характеристикам будут автоматически полу
чены самой системой твердотельного моделирования. Проектанту 
остается лишь вызывать соответствующие справочные окна, где 
имеются результаты расчета масс. Для этого достаточно лишь клик
нуть мышкой на кнопку "массовые характеристики". Появляется ок
но, показанное на рис. 15.16.

-Jnjx|
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Рис. 15.16. Окно для измерения массоцентровочных 

и инерционных характеристик PH

Следует отметить, что корректными массы будут лишь в том 
случае, если корректно назначались геометрические сечения отсеков 
и элементов подкрепления. Геометрические же сечения можно по
добрать после предварительного расчета масс конструкции.

Поэтому определение массы основных элементов, координат 
центра масс и моментов инерции ракеты с помощью системы твердо
тельного моделирования рекомендуется проводить лишь тогда, когда

|- по умолчанию - d
почти вс» SLDASM

$ *‘Моссооыс характеристики
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уточнены геометрические параметры моделей и характеристики вы
бранных материалов.

В заключении данного раздела отметим, что процесс автомати
зированного проектирования должен быть построен таким образом, 
чтобы результаты одного этапа проектирования можно было исполь
зовать с минимальной дополнительной обработкой на следующем 
этапе. В частности, геометрическая модель, построенная в CAD- 
системе (например SolidWorks), должна являться моделью с исход
ными данными для конечно-элементного анализа силовой работы 
конструкции (например, в системе MSC.Nastran). Желающих более 
подробно изучить вопросы конечно-элементного моделирования 
конструкций PH отсылаем к учебному пособию [63].

Контрольные вопросы
1. Что такое CALS -технологии?
2. Что такое PDM-системы?
3. Назовите основные большие интегрированные системы ин

формационной поддержки жизненного цикла изделий.
4. Особенности разработки твердотельных моделей ракеты.
5. С какой целью рекомендуется составлять план построения 

сложных элементов конструкций и их сборок?
6. Приведите методику разработки моделей топливных баков.
7. Приведите методику разработки моделей сухих отсеков.
8. В чем состоят особенности разработки моделей ферменных 

конструкций?
9. Приведите методику разработки моделей двигательных отсеков.
10. В чем состоят особенности разработки твердотельных моде

лей космической головной части?
11. Расскажите о последовательности и особенностях разработки 

твердотельных моделей ракеты-носителя в целом.
12. Расскажите об особенностях расчета координат центра масс и 

моментов инерции в системе твердотельного моделирования Solid
Works.
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16. КОСМИЧЕСКИЕ РАЗГОННЫЕ И АПОГЕЙНЫЕ 
РАКЕТНЫЕ БЛОКИ

Расширение номенклатуры решаемых задач существующими ра
кетами-носителями при запуске космических грузов различного на
значения привело к созданию нового типа ракетных блоков верхних 
ступеней PH - космических разгонных и апогейных блоков. В техни
ческой литературе иногда их называют разгонными блоками или 
блоками выведения.

16.1. Космические разгонные блоки

Основные отличия космических разгонных блоков (КРБ) от 
обычных ракетных блоков состоят в том, что КРБ должны обеспечи
вать возможность осуществления сложных пространственных манев
ров в космосе, двигатели разгонных блоков должны запускаться мно
гократно, после завершения работы КРБ должны осуществлять ма
невры для схода с орбиты и захоронения. Поскольку КРБ должны 
находиться в открытом космосе относительно длительное время, то 
они должны содержать в себе бортовые обеспечивающие системы, 
характерные для космических аппаратов, а именно: систему электро
питания, терморегулирования, ориентации и стабилизации и др.

По сути, космические разгонные блоки представляют собой не
что среднее между обычными ракетными блоками и космическими 
аппаратами.

Выбор компоновочной схемы ракет-носителей с КРБ зависит от 
компоновочной схемы самого разгонного блока, от габаритов верх
них ступеней ракеты-носителя, габаритов обтекателя, габаритов и 
массы полезных нагрузок. Варианты компоновочных схем разгонных 
блоков и их включения в состав ракеты-носителя проследим на при
мерах [34, 39].
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Разгонный блок «Л»
Это самый первый разгонный блок, который использовался для 

отправки полезной нагрузки в район Луны в составе первых модифи
каций ракеты-носителя «Союз» . Компоновочная схема разгонного 
блока «Л» приведена на рис. 16.1.

j
1- ферма КА;
2 -  плоскость разделения КА с 
разгонным блоком;
3 -  плоскость стыка переход-

4 ника;
4 -  бак окислителя;
5 -  бак горючего;
6 -  плоскость отделения раз-

5 гонного блока от фермы;
7 -  ферма;
8 -  плоскость стыка с PH;
9 -  твердотопливный ракетный 
двигатель;
10 -  двигатель 11ДЗЗ

Ю  9  - 8

Рис. 16.1. Компоновочная схема разгонного блока «Л»

Космический разгонный блок (блок выведения) «Икар»
Этот блок использовался для PH «Союз». Конструктивная схема 

РБ «Икар» представлена на рис. 16.2, а характеристики -  в табл. 16.1. 
На рисунке введены следующие обозначения; 1 -  плата электриче
ского интерфейса; 2- рама с приборами обеспечивающих систем; 3 — 
приборный отсек; 4 -  приборы системы телеметрического контроля; 
5 - агрегатный отсек; 6 — химический источник тока; 7 -  антенна 
командной радиолинии; 8 - комплексная двигательная установка 
(КДУ); 9 - микроЖРД КДУ; 10 -  антенна командной радиолинии; 11 
-  антенна системы телеметрического контроля; 12 -  инфракрасный 
построитель местной вертикали; 13 - переходное устройство для ус
тановки полезного груза; 14 -  зона полезного груза.
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Рис. 16.2. Космический разгонный блок (блок выведения )«Икар»

Таблица 16.1. Характеристики разгонного блока «Икар»
Масса блока выведения, кг 3210
В том числе масса топлива 900
Масса полезного груза, кг 2175
Параметры орбиты выведения: 

h, км 
Н, км

240
920

Наклонение, град 52
Высота конечной квазикруговой орбиты 
полезного груза, км

920

Размеры блока выведения 
диаметр, мм 
длина, мм

2720
2590

Срок активного существования, час не менее 30
Завершение работы блока выведения Увод с конечной орбиты 

или затопление
Т ип ракеты-носителя «Союз»
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Конструктивная характеристика разгонного блока «Икар» со
ставляет всего 1,39. Однако при его создании ставилась задача: раз
работать разгонный блок в кратчайшие сроки и с минимальной стои
мостью. Для этого большая часть составных частей была заимствова
на из приборного отсека одного из космических аппаратов.

Блок выведения (космический разгонный блок) «Волга»
Этот блок предназначен для расширения номенклатуры решае

мых задач по выведению полезных нагрузок PH типа «Союз». Общий 
вид блока показан на рис. 16.3, а характеристики - в табл. 16.2.

Рис. 16.3. Общий вид блока выведения «Волга»

Таблица 16.2. Основные характеристики блока вы
ведения «Волга»

Характеристики Значения
Компоненты топлива АТИН+НДМГ
Тяга двигателя, Н 3000
Удельный импульс, м/с 3070
Масса, кг

- в заправл. состоянии 1056-1656
- "сухая" 756
- топливо 300-900

Габариты, мм
- диаметр 2720
- высота 1025
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В качестве двигательной установки на блоке выведения "Волга" 
используется объединенная двигательная установка (ОДУ) КА, раз
рабатываемая для космических аппаратов дистанционного зондиро
вания Земли.

Космический разгонный блок «Фрегат»
Этот блок предназначается для использования с ракетами- 

носителями «Союз», «Зенит», «Протон» и устанавливается под го
ловной обтекатель совместно с полезной нагрузкой.

При создании космического разгонного блока «Фрегат» основное 
внимание уделялось наибольшей эффективности в весовом отноше
нии. Отношение массы заправленного разгонного блока «Фрегат» к 
массе его конструкции (конструктивная характеристика) составляет 
5,94.

Внешний вид космического разгонного блока «Фрегат» показан 
на рис. 16.4. [39] а основные характеристики - в табл. 16.3.

Рис. 16.4. Космический разгонный блок «Фрегат» [39]
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Таблица 16.3. Основные характеристики РБ «Фрегат»

Характеристики Величина
Начальная масса при максимальной заправке, кг 6415-6535
Конечная масса, кг 980-1100
Габаритные размеры, мм:

высота 1500
диаметр(описанный) 3350

Маршевая двигательная установка:
наименование С5-92
окислитель АТ (N204)
горючее НДМГ
рабочий запас топлива, максимальный, кг 5350
тяга маршевого двигателя, кН 20
удельный импульс двигателя, м/с 3285
максимальное число включений двигателя 20

ДУ стабилизации, ориентации и обеспечения запуска:
топливо гидразин
рабочий запас топлива, максимальный, кг 85
количество двигателей 12
тяга двигателей, Н 50
удельный импульс двигателей, м/с 2250

На рис. 16.4 введены следующие обозначения: 1- топливные ба
ки; 2 -  приборные контейнеры; 3 -  двигатель С5-92; 4 -  двигатели 
системы ориентации и обеспечения запуска (СОЗ); 5 - топливные ба
ки СОЗ; 6 -баллоны с гелием; 7 -  химическая батарея.

Конструктивную основу РБ «Фрегат» [39, 41] составляет блок 
баков маршевой двигательной установки, выполненной в виде шести 
сваренных между собой сфер одинакового диаметра. Четыре сферы 
выполняют роль топливных баков, две - герметичных приборных 
контейнеров. Через сферы проходят восемь силовых штанг. Прибор
ные контейнеры оборудованы системами обеспечения теплового ре
жима.

Одна из возможных компоновочных схем полезной нагрузки с 
разгонным блоком «Фрегат» под головным обтекателем приведена на 
рис. 16.5, где 1 - головной обтекатель; 2 - верхний бак PH; 3 - пере
ходник; 4 - полезная нагрузка - малогабаритные спутники; 5 - разгон
ный блок; 6 - ферма для установки полезной нагрузки.
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Рис. 16.5. Компоновка полезной нагрузки 
с разгонным блоком «Фрегат»

Космические разгонные блоки «Д» и «ДМ»
Эти блоки предназначены для PH «Протон» разработки ГНКПЦ 

им. М.В.Хруничева и PH «Зенит 3SL» (Морской старт). Внешне эти 
блоки ничем не отличаются от обычных ракетных блоков. Они раз
мещаются между ракетным блоком верхней ступени PH и полезной 
нагрузкой, которая закрывается головным обтекателем. Однако внут
ренняя компоновка у них различная. Баки окислителя разгонных 
блоков «Д» и «ДМ» имеют форму сферы, а баки горючего -  форму 
тора (рис. 16.6).

Разгонные блоки «КВРБ», «УКВБ»
Эти блоки предназначены для ракеты-носителя «Протон». Ком

поновочные схемы этих блоков показаны на рис. 16.7 и 16.8. Внешне 
они также не отличаются от обычных ракетных блоков. Особенно
стью их конструкции является совмещённые днища, которые введе
ны для уменьшения габаритов разгонных блоков по длине. В качест
ве компонентов топлива на этих блоках используются жидкий кисло
род и жидкий водород.
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1
1. Приборный контейнер
2. Бак окислителя
3. Межбаковая ферма
4. Средний переходник
5. Бак горючего
6. ЖРД 11Д58М
7. Блок обеспечения запуска
8. Нижний переходник

Рис. 16.6. Компоновочный чертеж разгонного блока ДМ

Рис. 16.7. Разгонный блок «КВРБ» Рис. 16.8. Разгонный блок «УКРБ»
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Разгонные блоки «Бриз М» и «Бриз КМ»
Блок «Бриз М» используется для PH «Протон» и имеет особую 

компоновочную схему, которая показана на рис. 16.9 [39, 41]. На 
этой схеме введены следующие обозначения: 1- приборный отсек; 2 - 
центральный блок; 3- сбрасываемый дополнительный блок баков; 4 - 
бак окислителя (азотный тетраксид); 5 - бак горючего (НДМГ); 6 - 
рулевые двигатели; 7 - маршевый двигатель 14Д30.

Основное отличие разгонного блока «Бриз М» заключается в 
том, что он имеет дополнительный блок кольцевых баков (по внеш
нему периметру разгонного блока), который сбрасывается после вы
работки топлива при проведении определенных маневров. Этим дос
тигается большая эффективность разгонного блока по массе выводи
мой нагрузки. Центральная же часть разгонного блока «Бриз М» 
представляет собой разгонный блок «Бриз КМ». Этот блок может 
эксплуатироваться самостоятельно.

Одна из модификаций блока «Бриз КМ» представлена на рис. 
16.10. Этот блок предназначен для запуска полезной нагрузки в со
ставе конверсионной PH «Рокот».

Существуют и другие разгонные блоки, но их компоновочные 
схемы принципиально не отличаются от рассмотренных.

16.2. Апогейные блоки

Апогейные блоки также представляют собой разновидность раз
гонных блоков и названы так потому, что включаются, как правило,326

Рис. 16.10. Разгонный блок 
«Бриз КМ»



на апогейных участках высокоэллиптических переходных орбит для 
поворота плоскости орбиты и перевода КА на другие орбиты, напри
мер на геостационарную. Предварительно КА выводится на переход
ную орбиту обычным ракетным блоком верхней ступени ракеты- 
носителя или разгонным блоком, который затем отделяется от КА.

Компоновочные схемы апогейного блока и космической голов
ной части с разгонным и апогейным блоками для вывода КА «Ямал» 
на геостационарную орбиту представлены на рис. 16.11 [34].

Основные характеристики
Тяга, кгс 300
Удельный импульс, м/с 3100-3270
Число включений до 7
Допустимое время полета, сут. до 10

1 - плоскость стыка с КА;
2 - переходная ферма;
3 - органы управления;

4 - бак окислителя;
5 - межбаковая ферма;
6 - бак горючего;

7 -  двигатель

1 -апогейный блок;
2 -головной обтекатель;
3 - КА "Ямал";
4 - ферма установки КА;
5 разгонный блок ЛМ»
6 -опорный отсек;
7 переходный отсек;
8 - раке тный блок «И»

Рис 16.11. Апогейный блок и космическая головная часть [34]

Использование апогейных блоков как отдельных составных час
тей средств комплекса выведения полезных нагрузок на высокие ор
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биты оправдано тем, что масса выводимой полезной нагрузки не 
включает в себя массу полупустого разгонного блока.

16.3 Методика выбора характеристик разгонного блока 
при модернизации ракеты-носителя

В случае разработки нового проекта, в котором предусматрива
ется космический разгонный блок, ракета-носитель, как правило, 
проектируется целиком, и масса космического разгонного блока 
(блока выведения) оптимизируется в составе ракеты.

В случае же модернизации существующей ракеты путем уста
новки на ней блоков выведения (рис. 16.12) неизвестной является 
лишь масса блока выведения.

Рис. 16.12 Варианты установки разрабатываемых 
блоков выведения на модернизируемых PH

Пусть поставлена задача разработать блок выведения с такими 
характеристиками, которые позволили бы вывести полезную нагруз
ку максимальной массы на заданную орбиту. При этом масса косми
ческой головной части, включающей переходник, головной обтека
тель и полезную нагрузку, не должна превышать массу, на которую
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рассчитаны ракетные блоки всех ступеней модернизируемой ракеты- 
носителя.

Задача решается методом последовательных приближений. Ни
же приведена методика и алгоритм решения поставленной задачи. 
Методика и алгоритм иллюстрируются примером модернизации 
двухступенчатой ракеты.

1. Задаётся масса космической головной части без головного об
текателя (т п н ). Напомним, что головной обтекатель в расчетах сле
дует отнести к последней, в данном случае ко второй ступени ракеты. 
В этом случае расчет будет производиться с некоторым запасом по 
массе или характеристической скорости, так как согласно статисти
ческим данным головной обтекатель сбрасывается на участке работы 
второй ступени (примерно в средней части временного интервала 
работь! этой ступени).

Пусть, например, рассматривается ракета-носитель со следую
щими характеристиками масс: масса первой и второй ступеней 
(тт + т02 + тПер) = 99,52 т, масса топлива ракетных блоков первой и

второй ступеней соответственно тп = 78,9 т и тТ2 = 12,8 т, масса 

головного обтекателя тго = 0,6 т. Известны также удельные импуль

сы ракетных блоков первой и второй ступеней соответственно w, и w2 .

Задаётся масса полезной нагрузки тп н ~ 2,1 т.
2. Рассчитывается потребная характеристическая скорость. 

Пусть V"omp = 9925 м/с.
3. Устанавливаются (заимствуются) конструктивные характери

стики ракетных блоков модернизируемой двухступенчатой ракеты. 
Пусть .S’, = 14,8 и S2 = 7,95 (с учетом массы головного обтекателя).

4. Задаётся значение конструктивной характеристики разгонного 
блока по данным статистики. Пусть .S'3 = 6,0 (примерно как у блока 
выведения «Фрегат»).

5. Рассчитываются характеристики х, - отношение массы топли
ва ракетных блоков mTi к массе полезной нагрузки тт  :
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_  тп
тп н

^  = 37,57; х2 = -'7̂  
2,1 2 тпн

12,8
2,1

= 6 ,10 ;

Масса топлива разгонного блока тТЪ пока неизвестна. Она будет 

найдена после определения параметра х3 .

6. Составляется функция ограничений типа (8.37), в которой па
раметр дг3 (остальные параметры известны):

з

q { x , ) = V r - ^  In

I + Y - J l
ы ^ - 1 )

1 +  У  — £ i Л .

t r k - i  г

х.

х, -  х.
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1+Z ? r i :

X, - х ,
- w 3ln

1 + ^ 1
(5 3 _ 1 )

1 + - *
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X, — X,
< 0 . (16.1)

7. Составляются ограничения по числам Циолковского

1+Е т т т7  . ( ' *\Xi  ̂+  1 l \* <  1 +  (
>1;  >1;  f e - D  м

1+

■ ♦ д а т 1+Ш г >
. S3 х3
1 + 7 ^ - т ч - %  

(*з~!)

8. С помощью какой-либо компьютерной математической сис
темы, например Mathcad строится график функции ограничений 
д(х3) в зависимости от изменения параметра х3 . Такой график для 

нашего примера, обозначенный через gl(x3), представлен на рис. 
16.13 пунктирной линией. На этом графике размерность по оси ор
динат соответствует размерности скорости, то есть м/с. Значения по 
оси абсцисс - безразмерные.

9. Проводится анализ полученных результатов. В нашем приме
ре результаты анализа следующие:
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а) вариант модернизируемой ракеты-носителя с массой полезной 

нагрузки тпн = 2,1 тонн не позволяет обеспечить потребную харак
теристическую скорость (дефицит скорости составляет примерно 
270 м/с);

хЗ
Значение параметра хЗ 

Рис. 16.13. Графики функций ограничений

б) достижение потребной характеристической скорости возмож
но либо при уменьшении массы полезной нагрузки, либо при исполь
зовании топлива и двигателей на блоке выведения с более высоким 
удельным импульсом.

10. Если топливо не меняется, то масса полезной нагрузки 
уменьшается и расчеты повторяются при новых исходных данных.

Если располагаемая характеристическая скорость ракеты- 
носителя меньше потребной jc3)> 0 ) , то масса полезной нагрузки
опять уменьшается и расчеты повторяются.

Если располагаемая характеристическая скорость ракеты- 
носителя Г-ольше или равна потребной (^(х3)< 0 ) , то расчет прекра
щают (условие по функции ограничений выполнено).

331



Последний вариант графика q(x3) представлен также на рис. 

16.13, показан сплошной линией и обозначен через q2(xi ).
11. По результатам анализа последнего графика устанавливают 

оптимальное значение параметра х3 , соответствующее минимально

му значению функции ограничений. В нашем примере jc3 =1,7. Соот
ветствующая масса полезной нагрузки равна 1,8 т. Запас характери
стической скорости составляет примерно 47 м/с, что составляет ме
нее 0,5% от потребной характеристической скорости.

Отметим, что для более точного определения аргумента мини

мального значения функции (16.1) можно из нее выразить Vxpacn, 
взять производную, приравнять её к нулю и решить полученное 
уравнение относительно искомой переменной.

12. Рассчитываются массы составных частей разгонного блока:
- масса топлива разгонного блока:
ттз = х3 тпн = 1,70 • 1,80 = 3,06 [т];
- начальная (стартовая) масса разгонного блока

“  -  — — тТЪ -  3,06 = 3,67 [т];
53 -1  "  6 ,0 -1

- масса конструкции разгонного блока
mK-i = т нъ — тТЗ =3,67 — 3,06 = 0,61 [т].
13. Проверяется выполнение ограничений по массе космической 

головной части:

т к г ч  = т ю  + т п н  + тГО =3,67+1,8+0,6=6,07 [т].
Если масса космической головной части превышает массу, на 

которую рассчитаны первые две ступени ракеты-носителя, то масса 
полезной нагрузки уменьшается и расчет повторяется до удовлетво
рения указанных ограничений.

14. Определяется стартовая масса ракеты-носителя с учетом мас
сы разгонного блока и массы космической головной части:

т0 = (ш01 + т02)+ ткгч =99,72+6,07=105,79 [т].
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Таким образом, в первом приближении стартовую массу модер
низируемой ракеты можно принять равной 105,8 тонн, а массу раз
гонного блока (заправленного топливом) -  3,67 т.

Аналогично подбирают массу разгонного блока и для других 
конфигураций PH, но с учётом соответствующих функций ограниче
ний, рассмотренных в разделе 8.

В заключение данного подраздела отметим, что с использовани
ем математической системы Mathcad процедура выбора характери
стик разгонного блока упрощается и сводится к целенаправленному 
подбору на рабочем поле системы массы полезной нагрузки и удов
летворению ограничений по стартовой перегрузке PH. Данная проце
дура будет показана в подразделе 17.4 на конкретных примерах.

Контрольные вопросы
1. Для каких целей предназначены космические разгонные бло

ки? Назовите типовые разгонные блоки.
2. Приведите компоновочную схему разгонного блока «Л».
3. Расскажите о блоке выведения «Икар».
4. Приведите компоновочную схему разгонного блока «Фрегат». 

Назовите основные отличия и характеристики этого блока.
5. Приведите компоновочную схему полезной нагрузки с разгон

ным блоком «Фрегат» (схему космической головной части)..
6. Назовите основные конструктивные отличия разгонного блока 

ДМ. Приведите компоновочную схему этого блока.
7. Какие компоненты топлива у разгонных блоков «КВРБ» и 

«УКРБ»? Приведите их компоновочные схемы.
8. Назовите основные отличия разгонных блоков «Бриз М» и 

«Бриз КМ». Приведите их компоновочные схемы.
9. Для чего предназначены апогейные блоки? Их преимущества 

и недостатки? Приведите схемы выведения полезных нагрузок с по
мощью апогейных блоков.

10. Приведите компоновочную схему апогейного блока и косми
ческой головной части для вывода космического аппарата «Ямал» на 
геостационарную орбиту.

11. Изложите основные этапы методики выбора характеристик 
разгонного блока при модернизации ракеты-носителя.
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17. СОВЕРШЕНСТВОВАНИЕ СРЕДСТВ ВЫВЕДЕНИЯ 
ПОЛЕЗНЫХ НАГРУЗОК В КОСМОС

17.1. Создание серии PH различной грузоподъемности 
на основе унификации ракетных блоков

В настоящее время во всех странах мира, имеющих ракетно- 
космическую технику, наблюдается тенденция создания серии PH 
различной грузоподъемности на основе унификации ракетных бло
ков. Стоимость запуска космических грузов при этом уменьшается. 
Кроме того, появляется возможность выбора модификации PH при
менительно к конкретной полезной нагрузке. К недостаткам унифи
кации РБ следует отнести: неоптимальное распределение масс по 
ступеням для различных конфигураций PH (по критерию минимума 
стартовой массы); унифицированные РБ для каждой конфигурации 
PH будут иметь отличия, так как расчётные случаи разные, и в этой 
связи, необходимо испытывать каждую конфигурацию PH отдельно.

На рис. 17.1 представлен проект семейства ракет-носителей «Ан
гара» [39] грузоподъемностью от 2 до 28, 5 тонн. На рисунке введены 
обозначения: 1 - универсальный РБ; 2 - центральный блок РБ «Бриз- 
М»; 3 - РБ второй (третьей) ступени; 4 - РБ «КВРБ»; 5 - РБ «УКРБ».

Основой данного семейства ракет-носителей является универ
сальный ракетный модуль первой ступени. Из таких модулей может 
собираться пакет для обеспечения высокой грузоподъемности раке
ты. Возможные компоновочные схемы верхних ступеней представ
ленного семейства ракет-носителей показаны на рисунке.

Стартовая масса и масса полезной нагрузки PH семейства «Анга
ра» при пусках с космодрома «Плесецк» на различные орбиты с уг
лом наклона плоскости орбиты 63 градуса и геостационарную орбиту 
представлены в табл. 17.1.

На рис. 17.2 показано семейство PH на основе унифицированных 
РБ, разрабатываемых по теме ОКР «Русь-М». Грузоподъёмность этих 
PH до 50 т при выведении на низкую опорную орбиту. На РБ первой
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ступени компоненты топлива «керосин-кислород», а на РБ второй 
ступени - «водород-кислород».

Рис. 17.1. Семейство ракет-носителей «Ангара» [39]

Таблица 17.1. Характеристики PH семейства «Ангара» [39]

Характери
стики

Легкий класс Средний
класс

Тяжелый
класс

Сверхтяжё- 
лый класс

«Ангара-
1.1»

«Ангара-
1.2»

«Ангара-
ЗА»

«Ангара-
5А»

«Ангара-5А» 
с «УКВБ»

Стартовая 145 167 478 772 790масса, т
Масса ПН, т
Нкр =200км. 2 3,7 14 24,5 28,5
Н„=5500км, - 2,3 6,6 8,0
ГСО - - 1,0 4.0 5,0
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Рис. 17.2. Семейство ракет-носителей по теме «Русь-М»

На рис. 17.3 показано семейство PH Китайской Народной Рес
публики [64, 65] грузоподъёмностью от 1,5 до 25 т при выведении на 
низкую опорную орбиту.

Ill I T
Туре А Туре В Туре С Туре 0 Type Е Type F Туое G  Туре И Type I SSlV

Рис. 17.3. Семейство PH «Великий поход» (Китай)
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Это семейство создается на основе ракетных блоков с диаметра
ми: 2,25; 3,35 и 5 м. Максимальный диаметр головного обтекателя 
5,2 м. Компоненты топлива на различных блоках «керосин-кислород» 
и «водород-кислород».

Имеются и другие проекты создания семейства ракет-носителей 
на основе PH: «Дельта», «Титан» (США); «Ариан» (Европейское 
космическое агентство); Н-2А (Японя) и др.

17.2. Модернизация ракет-носителей на базе PH «Союз»

Модернизация PH «Союз» происходит с целью расширения 
функциональных возможностей и грузоподъемности ракеты, а также 
сокращения номенклатуры выпускаемых промышленностью вариан
тов составных частей ракеты (унификация).

В табл. 17.2 представлены рассматриваемые варианты модифи
кации PH «Союз» и некоторые отличия от предыдущих вариантов.

Табл. 17.2 . Варианты модификации ракеты-носителя «Союз»

Тип PH Масса 
КА, т Основные отличия

«Союз» 7,150 -

«Союз ФГ» 7,4 Малая модернизация ДУ и ПГС. 
Использование РБ «Фрегат». 
Увеличенные габариты ГО

«Союз -2-1а» 
(«Союз-СТ »)

7,4 Модернизация используемых ДУ.
Цифровая система управления.
Увеличенные габариты ГО.
Высокая точность параметров орбит выведения

«Союз -2-16» 8,35 Замена двигателя третьей ступени на новый дви
гатель разработки КБХА

«Союз -2-2а»
11,45

Замена ДУ на боковых блоках на РД 120 (НПО 
«Энергомаш») и на центральном блоке на НК-33. 
Увеличение массы топлива в центральном блоке. 
Третья ступень - новая разработка. 
Использование разгонного блока «Корвет»

«Онега» 14 Третья ступень «кислородно-водородная» с уве
личенным диаметром ракетного блока

Данные по массе КА приведены для низкой опорной орбиты. Бо
лее подробные сведения по модификации PH «Союз» приведены в [37].
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В рамках международного сотрудничества России с Францией в 
ГШТРКЦ «ЦСКБ-Прогресс» (г. Самара) разработана модификация 
ракеты «Союз-2-1 а» под индексом «Союз-СТ», которая будет запус
каться с французского космодрома «Куру» во Французской Гвиане.

Ранние проекты PH «Союз-2-2а» имели название «Ямал» [37] и 
«Аврора» [39]. Диаметр верхней части центрального блока А и диа
метр ракетного блока И увеличены по сравнению с базовым вариан
том до 3,45 м. На второй ступени PH «Союз-2-2а» предполагается 
устанавливать двигатель НК-33. Массовая сводка PH «Союз-2-2а» 
приведена в табл. 17.3.

Таблица 17.3. Массовая сводка PH «Союз-2-2а»

Наименование ББ ЦБ III ст. РКН

1. Головная часть 11450
-КА 9500
- ГО диаметр 4,11 м, длина 

11,433 м
1500

- переходный отсек 450
2 Сухое изделие 6500 8000 2714
3. Заправляемые компоненты 67780 118862 23012

- окислитель 48898 85711 16354
- горючее 18727 32881 6575
- жидкий азот 40 72 26
- сжатый воздух 1 1 0
- газообразный азот 2 11 0
- гелий 51 91 27
- кислород 4 6 2
- воздух 1 1 2

4. Заправленное изделие 74280 126862 25726 312598
5. Стартовая масса изделия 72734 126316 25726 310960
6. Изделие в конце работы I 
ступени

7808 89490 25726 142282

7. РКН в начале работы 
II ступени

126666

8. Изделие в конце работы 
II ступени

9246 25731 44932

9. Изделие в начале работы 
III ступени

25658 35613

10. Изделие в конце работы 
III ступени

2623 12578
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В этой таблице введены следующие сокращения: ГО - головной 
обтекатель; ББ - боковые блоки; ЦБ - центральный блок; РКН - раке
та космического назначения; III - третья ступень.

На рис. 17.4а представлена PH «Союз-2-3», которая является 
дальнейшей модернизацией PH «Союз-2».

Гол'о вн ой о бте кате л  ь 
с PH "Союз" 03,0м

БлокИ ступени 
( Блок III ст.

PH "Союз-2"-1б;

Блок I ступени 
[центральный блок 

PH "Союз-2"-1б 
с доработками)

Кронштейны длв  у 
стзновки PH 
на несущие стрелы 
стартового у 
стройства

Кронштейны под
направляющие

устройстве

г ~

/
Двигатель

НК-3 3-1

а) б)

Рис. 17.4. Ракеты-носители "Союз-2-3" и «Союз-1»

Головной
обтекатель
с PH "Союз-2'

Блок III ступени

с PH ' Союз-2' -1б

Центральный блок 

с PH ' Союз-1'

боковые блоки 
с PH "Союз-2‘ 

Доработанные под 
верхнюю часть ЦБ

Двигатель
НК-33-1

Двигатель
14Д22
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Модернизация осуществляется с целью повышения грузоподъ
емности и расширения номенклатуры запускаемых космических ап
паратов.

На рис. 17.46 представлена двухступенчатая PH лёгкого класса 
«Союз-1» («Союз-2-1 в»), которая предназначена для запуска КА со 
стартовых комплексов PH «Союз-2». Ракета-носитель "Союз-1" раз
рабатывается на базе PH «Союз-2» этапа 16, со снятием боковых бло
ков, установкой на центральном блоке двигателя НК-33-1 и примене
нием серийного головного обтекателя с PH "Союз". PH «Союз-1» 
может запускаться с использованием блока выведения «Волга»

17.3. Методика приближенной оценки грузоподъемности PH, 
составленных из существующих ракетных блоков

Методика базируется на уравнениях, используемых при оптими
зации стартовой массы ракеты-носителя. Рассматривается только од
но уравнение, которое получается из функции ограничений путём 
замены неравенства на равенство. В этом уравнении имеется лишь 
один неизвестный параметр - масса полезной нагрузки. При состав
лении уравнения необходимо учитывать количество ракетных бло
ков, схему их соединения, соотношения сил тяги двигателей и неко
торые другие параметры.

Методику рассмотрим на конкретных схемах и примерах.

Схема с параллельным соединением ракетных блоков
Уравнение, построенное на основе функции ограничений для 

данной схемы (рис. 17.5) будет следующим:

где АтТ1 - масса топлива, вырабатываемая из центрального блока 
(блока второй ступени) за время работы боковых блоков.

'  WtW2(l + fl)^J /  пгпн + 2 тБ1 + тБ1
w2 +w]a J Утп н + 2 т т + т т - 2 т Т]- А т Г2/

(17.1)
ч т П Н  +  т Б 2  т Т 2  у
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Д п„

A А
Б1 Б2 Б1

Остальные обозначения см. в разделе 8. 
Масса АтТ2 рассчитывается по следую

щей зависимости:
AmT2 -  txmE2, 

где tx - время работы боковых блоков; 
пгБ2 - расход топлива из блока 2. 

Характеристики V ”omp , тБХ, тБ2, тТХ, 
mT2, tx и тБ1 считаются известными.

Решая уравнение (17,1) относительно па
раметра тп н , находим массу полезной на
грузки PH, составленной из данных ракетных 
блоков с известными характеристиками.

Если центральный и боковые ракетные 
блоки унифицированы (имеют одинаковую 
конструкцию), то в такой схеме должно быть 

предусмотрено дросселирование двигателя центрального блока. В 
противном случае данная схема равносильна одноступенчатой, что 
неприемлемо для вывода в космос полезных нагрузок.

Схема с последовательным соединением ракетных блоков
Для оценки грузоподъемности PH с такой схемой соединения 

(рис. 17.6) решается уравнение вида
f  . \

7=1 7 3
Рис. 17.5. PH с уни

версальными РБ 
пакетной схемы

v ;omp -  w, in
т

тПН + тБ\ + тБ2
ПН + тБ\ + тБ2 ~ тТ\ J

-  w2 in тпн + тБ2
тПН + тБ 2 т

=  0
Т2  У

относительно массы полезной нагрузки.

(17.2)

Пример 1. Оценить грузоподъемность PH, состоящую из одного 
универсального ракетного блока, заимствованного из PH среднего 
класса повышенной грузоподъёмности, и блока «И» - из PH «Союз». 
Масса переходного отсека принята равной 450 кг, масса головного 
обтекателя -  1500 кг.

Протокол расчёта в системе Mathcad приведён ниже.
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Протокол расчета грузоподъемности PH в конфигурации 
У Р Б х! + блок «И»+ПхО+ПН+ГО

mpn :

РЛ :=

•.vl

305.5 *  33S.7

30-53 -г 3373

Vx := 2030 -  1350 -  150 

РЛ = 322.1

•-vl = 3208 х 10'"

16.S -г- 180.000 + 1.500 , ,  25.-5 + 0.450$1 : =   -------  s i  »  10.S3S s2 :=
16.2 -  1.5СЭ

xl :=
ISO

mpn

1 +• s l

q := Vx -  xvl-ln
sl -  1

xl = 39.13

• xl +

x2 :=

2330  + 0.45 
7 7  76

s2 -  1

1 + ( '_ £ !_ .llH. - ! 3 - . d YVsl - 1 s2 - 1 J
Xl

mpn

-  *.v2-ln

Vx = 9.53 x  10'

R2 :«= 30JS 

w 2 3250

s2 -  9239 

x2 = 4248

s2 - 1
1 - (  s2

q -  -32.861

mO := 16.S + ISO -  (25.4 -  0.450) + 1.50 + mpn

SO := 9.81 nxO :=
(305-5)-g0 

m0- sO

I s2- 1

mO = 22S.75

nxO = 1.336

Принятые обозначения (в соответствии с требованиями систе
мы Mathcad):

mpn -  масса полезной нагрузки, т;
Vx -  характеристическая скорость, м/с (8030 -  круговая скорость 

на высоте 200 км; 1350 -минимальное значение гравитационных и 
др. потерь скорости; 150 -  запас по характеристической скорости);

R1 - средняя тяга двигателей РБ первой ступени;
R2- сила тяги ракетного двигателя РБ второй ступени; 
wl и w2 -удельные импульсы двигателей соответствующих РБ; 
sl и s2 -  конструктивные характеристики РБ; 
xl и х2 -  отношение массы топлива РБ к массе конструкции;
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q -  превышение потребной характеристической скорости над 
располагаемой;

gO -  ускорение силы земного притяжения; 
mO -  стартовая масса PH; 
пхО -  стартовая перегрузка.
Анализ результатов показывает, что грузоподъемность PH в дан

ной конфигурации составляет 4,6 т. Если добавить разгонный блок 
«Фрегат», то грузоподъемность PH увеличится до 5,6 т.

Л
пн

Б1

Б1

Пример 2. Оценить грузоподъемность PH, 
состоящую из центрального блока и блока «И», 
заимствованных из PH «Союз-2-2а». Потребную 
характеристическую скорость примем равной
употр =9350 м/с Характеристики ракетных бло-

следующие: vq =3091 м/с,ков w2 =3260 м/с,

тБ1 тп  =141,2 т152,938 т, тБ2 =25,7 т, 

тТ2 =22,7 т. В массу РБ первой ступени включе

ZZT
Рис. 17.6. PH с 

последовательным 
соединением 
различных РБ

на масса головного обтекателя, а в массу РБ вто
рой сту пени - масса адаптера для крепления по
лезной нагрузки.

Решение уравнения (17.2) приводит к массе 
полезной нагрузки »гя я =3,87 т. Протокол рас
чёта в этом примере не приводится.

Отметим, что данный метод приближённый 
и пригоден на начальных этапах проектирова
ния. При доработке конструкции, например при 

уменьшении массы силового шпангоута и массы узлов, предназна
ченных для восприятия и передачи усилий от боковых блоков в PH 
«Союз-1», можно повысить грузоподъёмность PH рассматриваемой 
конфигурации.

Расчет грузоподъемности PH с другими соединениями различ
ных ракетных блоков осуществляется аналогично. Для каждой кон
фигурации PH составляется своё уравнение на основе функций огра
ничений, рассмотренных в разделе 8.
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17.4. Методика оптимизации массы модернизируемых 
ракетных блоков в составе существующих PH

Методика заключается в следующем.
1. Задаются масса полезной нагрузки ( тт ) и потребная харак

теристическая скорость ( у "отр) для вывода на заданную орбиту.
2. Задаются (или рассчитываются) характеристики неизменяе

мых ракетных блоков(РБ) в составе модернизируемой PH: S',, , а
(см. обозначения в разделе 8).

3. Составляется функция q(xt,) = V"omp -  V facn, которая представ
ляет собой разность между потребной и располагаемой характери
стическими скоростями PH в зависимости от отношения массы топ
лива оптимизируемого РБ к массе полезной нагрузки. Вид и слож
ность функции зависят от конфигурации PH.

4. Подбирается (оптимизируется) масса замещаемых или уста
навливаемых дополнительно ракетных блоков (ускорителей) при ус
ловии, что q(x,)< 0  и значение m inq(xi ) близко к нулю.

5. Если q(x,)> 0 , то масса полезной нагрузки уменьшается и рас
четы повторяются до выполнения условия в пункте 4.

6. Рассчитывается стартовая перегрузка PH, которую желательно 
иметь в пределах 1,3... 1.5.

Если начальная перегрузка выходит из этих пределов, то проект 
пересматривается.

Проведена верификация методики на основе оценки грузоподъ
емности существующих ракет-носителей.

Пример 3. Рассчитать максимальную грузоподъемность PH 
среднего класса повышенной грузоподъёмности при замене двух бо
ковых УРБ на два твердотопливных ракетных блока (ТТРБ) и сохра
нении водородного РБ (ВРБ).

Прежде всего отметим, что при такой замене PH становится 
трёхступенчатой. Протокол расчета в системе Mathcad приведен ни
же. Конструктивные характеристики Т1'РБ приняты с учётом стати
стики (см. табл. 4.3).

3 Данные исследования проводились совместно с В.А. Широковым.
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П ротокол расчета максимальной грузоподъемности PH
в конфигурации У Р Б х !  +ТТРБх2+ВРБ+П хО +П Н +ГО

mpn :* 17 9 V x  >  8029 + 1350 + 150 V x  = 9.529 х  10

ш _  1 7 1 4 + 2 9 0  R l _ lg 2 7  ^ .  305.5 + 338.7 И и З Ш  а :. _ И  а _ о ш  

2 2 2 R1

wl : 2600 + 2900
3 w 2 :=

3043 + 3373

s l  9.1 s2 :■

2 w l «■ 2.73 x  10

16.800 + 180.000 + 1.500

w 2 = 3.208 x  10'
w 3 4630

16.800 + 1.500

.  ,  46500 + 5800 + 450 ,  „
s2 = 10.836 s3 := — ■— — — ------------- s3 = 8,44

x2 := ■
180

m pn
x2 = 10 .056 x3 := ■

5803 + 450 

46.500

m pn
x3 -  2.598

/ ,N TT W l w 2 ( l  + a)
q (x l)  V x -----------------   -  In

w 2 + a w l

1 + s l  s2 s3
•xl + -= = —  x2 + — — - x3

s l  -  1 s2 -  1 s3 -  1

1 + s l  s2 s3 Л  . a w l x l
 x l  +  x2 +  x3 -  x l ----------------
:1 — 1 s2 -  1 s3  -  1 I w2

-  w 2 In

, s2 _ s3 Л  a w l  x l 
1 +  x2 +  x3 -

s2 -  1 s3 -  1 w2
1 +

I s2 -

s3-x2 + ------
1 s3 -  1

x3 -  x2

-  w 3 In

s3
1 +  x3

s3 -  1

1 + x3

x l 5 ro o t ( q ( x l)  ,x l)  ■> 9.839

xl.:=  9.839 m t l := x l  m p n  m i l  -  176.118 m t l l  ■-
m tl

mO := mbl + 180 + 1 6 8  + 1.5 + 46.5 + 5.8 + 0.450 + mpn mO = 466.811

m t l l  = 44.03 m b l :
sl

■mtlsl - 1 

m b l = 197.861

= 9 .81 n x O . E M U H M  nxO = 1 406 m b l l  := 2 * 1
m OgO

m i l l  := m b l l  -  m t l l m i l l  = 5.436

m b l l  = 49.465
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Часть обозначений, принятых в этом протоколе для РБ первой, 
второй ступеней и для PH соответствуют обозначениям в примере 1. 
Для РБ третьей ступени обозначения аналогичны. Другая часть обо
значений следующая:

а -  отношение сил тяги двигателей;
q (xi) -  превышение потребной характеристической скорости над 

располагаемой в зависимости от параметра xi (все остальные пара
метры известны);

mtl -  масса топлива РБ первой ступени (общая); 
mtl 1 -  масса топлива в одном блоке;
m bl -  суммарная масса блоков первой ступени (ускорителей); 
m b ll-  масса одного блока;
m tl, mt2, mt3 -  масса топлива соответствующих РБ; 
m bl, mb2, тЬ З  -  масса соответствующих ракетных блоков; 
mkl 1 -  масса конструкции одного твердотопливного блока.

Результаты расчета показывают, что при замене двух боковых 
УРБ на два твердотопливных стартовых ускорителя максимальная 
грузоподъемность модернизированной PH «Русь-М» составляет око
ло 17,9 тонн. Масса каждого из двух боковых блоков составляет при
мерно 49,5 т, масса топлива 44 т, масса конструкции 5,5 т. В данных 
расчетах удельный импульс и конструктивные характеристики твер
дотопливных ракетных блоков брались по данным статистики.

Пример 4. Рассчитать максимальную грузоподъемность PH 
среднего класса повышенной грузоподъёмности, если модернизиру
ется водородный ракетный блок второй ступени. Начальная пере
грузка должна быть более 1,1; характеристическая скорость РБ пер
вой ступени должна быть не менее 3000 м/с (для разделения ступеней 
в разреженных слоях атмосферы).

Результаты расчёта приведены в протоколе. Выражение 
root(q(x2),x2) = 3,742 означает решение уравнения q(x2) относи

тельно параметра х2  при заданных начальных значениях этого па
раметра (см. х2  := 4). Анализ результатов показывает, что грузоподъ
ёмность модернизированной PH составляет 30 т, масса водородного 
блока -  128,3 т, начальная перегрузка -  1,22.
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Протокол расчета максимальной грузоподъемности PH
в конфигурации У Р Б хЗ  + ВРБ+ПН+ГО

mpn

R1 :=

ж-1 := 

s i :=

q(x2;

х2 := 

mt2 :■ 

mC := 

gC :=

VI :=

:= 30 Vx SC2S + 1350 -  150

3-305.5 R1 = 516.5

qS .S S - 180УЗ- 3.S 

16.80-3 -  3.S

mb: := 3-П6.8 -  ISO,

si = 10.965 s2 := S

s! s2
xl   x2

Vx = 9.525 v. 10* 

mbl = 550,- 

•>v2 := -600 

380-3
x .

mpn

:= Vx -  wl-M  ■
si -  1

-  « -2 - ln i  •

11 — - — x l  — — x2 -  xl
s i  -  1 s2  -  1 s2 -  1

- rootfqfx2) ,x2) = 3.142

= x2-mpn mt2= 132.26

mbl -  tnb2 -  mpn -  3.S -  0.3 

9.81

si: •xl -

mb2 := ——  mi2 mb2 = 12S.2S'
s2 -  1

nxO :=
Rl-gC
m0-gC

■ w - l - l n  ■
si -  3 s2 -  1

si s2
1  x l -------------- x2 -  xl

nxu = i i i

VI = 3.S4S x 10'

si -  I

Для реализации водородного блока такой массы необходим дви
гатель (по статистике) с силой тяги примерно в 1000 кН.
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Использование возвращаемых ракетных блоков первых ступеней 
ракет-носителей с посадкой на аэродром позволяет минимизировать 
отчуждаемые территории, предназначенные для падения ракетных 
блоков, и проводить запуски с широким спектром азимутов.

Схема возвращения и повторного использования РБ реализована 
в системе Спейс Шаттл. Спасаются твердотопливные ускорители, 
которые опускаются на парашюте в океан.

На рис. 17.7 представлены характеристики и показана схема при
земления ракетного блока «А» PH «Энергия» [47]. Отметим, что в 
первых пусках PH спасение блоков не предусматривалось.

17.5. Использование возвращаемых ракетных блоков

О С Н О В Н Ы Е
Х А Р А К Т Е Р И С Т И К И

С Т А Р Т О В А Я  М А С С А , ТП 

РАВОЧИЙ З А П А С  Т О П Л И В А . ГП

572,6

307,0

■ л л

1

МАССА В КОНЦЕ РАБОТЫ 
I  СТУПЕНИ , т  65,6

В ТОМ ЧИСЛЕ
-С Р Е Д С ТВ  ВОЗВРАЩЕНИЯ 14.7

МАССА КОНСТРУКЦИИ, т  59,1
В ТОМ ЧИСЛЕ
-С Р Е Д С Т В  ВОЗВРАЩЕНИЯ 13,3
МАССА ПОСЛЕ ПРИЗЕМЛЕНИЯ , ГП 58,2

КОМПОНЕНТЫ ТОПЛИВА, ГП
ж и дки й  к и с л о р о д  2217
Р Г-1  8 5 ,3

ДВИГАТЕЛЬ ПД521 РАЗРАБОТКИ К б  ЭМ 
ТЯГА ДВИГАТЕЛЯ
-  У  ЗЕМЛИ, т с  740
-  в ПУСТОТЕ, т с  806
УДЕЛЬНЫЙ ИМПУЛЬС
-  У  ЗЕМ ЛИ, 506,5
-  В ПУСТОТЕ, ^  336,2

БЛОК А ПОСЛЕ ПОСАДКИ

Рис. 17.7. Проект возвращаемого ракетного блока «А» PH «Энергия» [47]
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Возвращение ракетных блоков имеет свои технические недостат
ки. Одним из них является снижение грузоподъемности PH вследст
вие затрат массы на реализацию системы возвращения и посадки (см. 
данные по массе на рис. 17.7).

На рис. 17.8 представлен проект возвращаемого ракетного блока 
«Байкал», который предполагалось использовать в качестве первой 
ступени PH «Ангара» легкого класса [39].

Стартовая масса, т 13 0,5
Масса конструкции, т 17,7

Рис. 17.8. Проект возвращаемого ракетного блока «Байкал» [39]
(в качестве первой ступени PH «Ангара» легкого класса)

При старте PH крылья разгонного блока «Байкал» сложены. По
сле отделения от второй ступени PH раскладываются крылья, вклю
чаются воздушно-реактивные двигатели и выдвигаются шасси воз
вращаемого разгонного блока. Посадка осуществляется в автомати
ческом режиме на специальный аэродром по самолетной схеме.

PH с возвращаемыми ракетными блоками называют еще «час
тично многоразовые ракетно-космические системы». Причем могут
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возвращаться не только первые ступени ракет-носителей, боковые 
ускорители, но и многоразовые космические самолеты.

Проекты вариантов частично многоразовых ракетно- 
космических систем, разработанные РКК «Энергия» (а), КБ «Са
лют» (б), НПОмаш (в), ЦНИИмаш (г), показаны на рис. 17.9 [39].

а) б) в) г)
Рис. 17.9. Варианты частично многоразовых ракетно-космических систем

Некоторые характеристики данных разработок представлены в 
табл. 17.4 [39].

В этой таблице введены следующие сокращения: ВРУ - возвра
щаемый ракетный ускоритель; БВ - блок выведения.

На всех ракетных блоках используется топливо «жидкий кисло
род - жидкий водород». В варианте (а) РКК «Энергия» используется 
перелив топлива. В остальных вариантах перелив топлива не исполь
зуется. В вариантах (а) и (в) на возвращаемых ракетных ускорителях 
устанавливаются по два турбореактивных двигателя AJ131, которые 
используются для возврата их на аэродром и посадки.

По данным работы [31 ] возвращаемые ракетные блоки пока эко
номически неэффективны. Для практической реализации повторного 
запуска возвращаемых РБ необходимо создать единую службу, ответ
ственную за поиск, погрузку, транспортировку РБ, составление де
фектной ведомости, разработку проекта ремонта возвратившихся
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блоков. Руководители такой службы должны брать на себя ответст
венность за заключение о пригодности блоков к дальнейшему ис
пользованию.

Табл. 17.4. Многоразовые ракетно-космические системы [39]

Разработчик
Вариант (а) 

РКК 
«Энергия»

Вариант (б) 
КБ «Са

лют»
Вариант (в) 
НПОмаш

Вариант (г) 
ЦНИИмаш

Г од разработки 1996 1997 1995 1995
Стартовая масса, т 674 750 570 548
Масса полезного груза 
Н=200 км, i=51°, т 26 24,1 25 25
Стартовая перегрузка 1,31 1,22 1,37 1,47
Число М при разделен. 8,5 3,24 4,2
Относительная масса 
полезной нагрузки, % 3,85 3,2 4,38 4,5
Базовые диаметры 
блоков ВРУ/БВ, м

7,7/5,0 и 
3,9 6,3/3,9 6,0/5,6 7/5,4

Габариты PH длина х 
размах крыла, м 43 хЗО 63,9x24,8 46,2 х 27,0 60 х 22,7
Количество двигателей 
ВРУ/БВ 5/1 4/2 4/3 5/2
Тип двигателей 
ВРУ/БВ

РД-0120
/РЛ-0120

РА-0120
/РД-0120

РД-0120/РД-
0120+А56

новые раз
работки

Тяга одного двигателя 
ВРУ (Рземн/Рпуст) кН 1472/1900 1565/1858 1476/1900 1154/1456
Масса маршевого топ
лива на ВРУ/БВ, т 408,6/105.6 216,8/421,2 320/115 189,1/256

Контрольные вопросы
1. В чём преимущество серии PH различной грузоподъемности 

на основе унификации ракетных блоков? Приведите примеры.
2. Расскажите об этапах модернизации ракет-носителей на базе 

PH «Союз». Приведите некоторые характеристики.
3. Приведите этапы методики приближенной оценки грузоподъ

емности PH, составленных из существующих ракетных блоков.
4. Приведите методику оптимизации массы модернизируемых 

ракетных блоков в составе существующих PH.
5. Расскажите о схемах возвращения ракетных блоков. Приведи

те примеры. Назовите преимущества и недостатки.
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18. СОГЛАСОВАНИЕ ХАРАКТЕРИСТИК 
РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ, КОСМОДРОМА 

И СТАРТОВОГО КОМПЛЕКСА

18.1. Ограничения по габаритам в связи с расположением 
космодромов и транспортировкой ракетных блоков

Если космодром находится на побережье океана, моря или даже 
крупной реки, то ограничений, как правило, нет. Напомним, что такая 
транспортировка была организована для блоков PH "Сатурн-V".

Если транспортировка ракетных блоков осуществляется железно
дорожным транспортом, то вводятся ограничения, связанные с габа
ритными размерами вагонов: длина до 20 м и ширина до 4,1 м. Причем 
если диаметр ракетного блока не более 3,8 м, то транспортировка же
лезнодорожным транспортом возможна без остановки встречного дви
жения, а при диаметре 4.1 м - с остановкой встречного движения.

Если транспортировка блоков PH осуществляется воздушным 
транспортом, то вводятся ограничения, связанные с грузоподъемно
стью и габаритами самолета-транспортировщика или вертолета- 
транспортировщика. Например, при транспортировке ракетных блоков 
внутри фюзеляжа самолета Ан-124 («Руслан») следует учитывать, что 
грузоподъемность составляет 120 т, длина грузовой кабины - 41,5 м, 
ширина - 6,4 м, высота -  4.4 м.

При транспортировке ракетных блоков над фюзеляжем самолета 
вводятся дополнительные требования, связанные с прочностью само
лета. а также с аэродинамическими характеристиками системы «само
лет - перевозимая конструкция». Примером воздушной транспорти
ровки может служить транспортировка блоков PH "Энергия" на само
лете 3-МТ. Отметим, что бак ракеты-носителя "Энергия" транспорти
ровался в надутом состоянии и для системы "самолет - бак" проводился 
специальный аэродинамический расчет.
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18.2 Выбор количества ступеней PH с учетом 
зон падения отработавших ракетных блоков

При проектировании новых PH и использовании существующих 
космодромов необходимо исследовать трассы полёта РБ. Массы топ
лива ракетных блоков следует выбирать таким образом, чтобы они 
падали в районы, ранее согласованные с местными органами власти. 
Иначе приходится нести дополнительные финансовые расходы на 
отчуждение новых районов падения отработавших РБ.

При проектировании PH, предназначенных для старта с новых 
создаваемых космодромов, следует учитывать тот факт, что при вы
воде полезной нагрузки на опорную орбиту двухступенчатыми раке
тами-носителями количество районов падения РБ меньше, чем трех
ступенчатыми. С этой точки зрения оптимальной является двухсту
пенчатая PH (хотя она не оптимальна по стартовой массе). Для двух
ступенчатой PH необходимо согласовывать лишь районы падения 
ракетных блоков первых ступеней.

Желательно, чтобы отработавшие ракетные блоки последних 
ступеней ракеты-носителя не выводились на опорные орбиты, что 
приводит к засорению космического пространства, а летели бы по 
суборбитальной траектории и затапливались в акватории Мирового 
океана. При использовании такой схемы запуска характеристическую 
скорость двухступенчатой PH выбирают такой, чтобы она была не
много меньше орбитальной скорости. Полезная же нагрузка выво
дится на опорную орбиту в этом случае за счет собственной двига
тельной установки.

18.3. Согласование характеристик PH с элементами 
технических и наземных стартовых комплексов

Структурная схема ракетно-космического комплекса, в которую 
входит стартовый комплекс, была представлена на рис. 1.1. 
Рассмотрим подробнее назначение, требования, состав и 
функционирование РКК на примере создаваемого космодрома 
«Восточный» и проектируемого СК для PH среднего класса 
повышенной грузоподъёмности.
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РКК с PH среднего класса повышенной грузоподъемности дол
жен обеспечивать:

- запуски пилотируемых и грузовых транспортных кораблей но
вого поколения, модулей орбитальных станций и платформ на низкие 
орбиты и автоматических космических аппаратов на орбиты различ
ных высот и наклонений, включая геопереходные и геостационарные 
орбиты, а также на отлётные траектории к планетам Солнечной сис
темы;

- возможность проведения пусков в любое время года и суток 
при температуре окружающего воздуха от -40°С до +50°С, влажно
сти до 98% (при температуре +20°С), атмосферном давлении от 620 
до 780 мм рт. ст., скорости ветра у поверхности Земли до 20 м/с.

- хранение, приведение и содержание PH в установленных го
товностях, техническое обслуживание и сборку ракет космического 
назначения, подготовку к пуску и пуски РКН;

- безударный выход PH из стартового сооружения и минимиза
цию газодинамических, в том числе ударно-волновых нагрузок, теп
ловых и акустических воздействий струй двигателей на СК и его 
оборудование.

18.3.2. Требования к  стартовому комплексу

Макет стартового комплекса PH среднего класса повышенной 
грузоподъемности показан на рис. 18.1.

Стартовый комплекс должен содержать командный пункт, хра
нилища компонентов ракетного топлива и сжатых газов, компрес
сорных станций, электросеть и др.

Стартовый комплекс должен обеспечивать:
-  предстартовую подготовку и пуски РКН с годовой производи

тельностью до 20 пусков (10 пусков на начальном этапе);
-  транспортировку РКН на СК и (при необходимости) обратно;
-  установку, стоянку, подготовку и запуск РКН;
-трехкратную  заправку (со сливом в случае несостоявшегося

пуска) PH и ракетных блоков компонентами ракетного топлива;

18.3.1. Требования к ракетно-космическому комплексу
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Рис. 18.1. Стартовый комплекс PH среднего класса 
повышенной грузоподъёмности [66]

-  термостатирование PH и космической головной части возду
хом высокого и низкого давления с заданными параметрами по тем
пературе, чистоте и влажности;

-  автоматическое и ручное (в нештатных ситуациях) управление 
всеми технологическими операциями;

-  посадку в пилотируемый транспортный корабль и экстренную 
эвакуацию обслуживающего персонала в случае возникновения не
штатных ситуаций;

-  предстартовые работы с КА различного назначения в составе РКН;
-  проведение необходимых работ и снятие РКН со стартового 

сооружения в случае отмены пуска;
-  приём и хранение запасов компонентов ракетного топлива и 

приём (производство) сжатых газов в расчете на один пуск РКН.

18.3.3. Подготовка ракеты космического назначения  
на техническом и стартовом комплексах

Некоторые операции сборки РКН в монтажно-испытательном 
корпусе и её транспортировки на СК показаны на рис. 18.2.
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в г
Рис. 18.2. Процесс сборки ракеты в монтажно-испытательном 

корпусе и её транспортировки на СК

Процесс подъёма и установки РКН иллюстрируется на рис. 18.3.

Рис. 18.3. Процесс подъёма, установки ракеты на стартовую 
позицию и подвода башни обслуживания



На рис. 18.4 представлена РКН в готовности к пуску.

'Ш Ш Ш

Рис. 18.4. РКН в готовности к пуску

18.4. Согласование схем крепления PH с опорными 
элементами стартовых сооружений

На PH должны быть предусмотрены узлы сопряжения с опорны
ми элементами стартовых сооружений, которые оказывают влияние 
на ее компоновочную схему в части передачи усилий от стартовых 
опор. На рис. 18.5а и 18.56 показаны две из таких схем. На этих ри
сунках введены следующие обозначения: 1 - фермы для крепления 
PH; 2 - опоры PH (в районе нижнего силового кольца); 3 - силовое 
кольцо PH для крепления боковых блоков; 4 - фермы подвески PH; 5 
- фермы крепления PH в районе нижних силовых колец.

Если ракета опирается на хвостовой отсек (см. рис 18.5а), то он 
должен быть силовым. Ракета может опираться на специальные опо
ры 2 в районе нижнего силового кольца. При установке ракеты из 
ниш пускового стола выдвигаются откидные опорные элементы 1.

При подъёме PH нагрузки на опорные элементы снимаются и 
они поворачиваются, не мешая дальнейшему движению ракеты.
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Рис. 18.5. Схемы крепления PH к опорным 
элементам стартовых сооружений

Если ракета «подвешена» на элементы фермы 4 (см. рис 18.56), 
то на уровне этого сечения должны быть установлены силовые коль
ца 3. Кроме того, ракета может дополнительно крепиться фермами 5 
в районе нижних силовых колец.

Если ракета опирается на хвостовые отсеки центрального и бо
ковых блоков одновременно, то должно быть предусмотрено специ
альное устройство, например стартово-стыковочное (см. схему на 
рис. 18.6). Е1а этой схеме введены следующие обозначения: 1 -  цен
тральный блок; 2 -  боковые блоки; 3 -  стартово-стыковочное устрой
ство; 4 -  окна для газовых струй; 5 -  опоры регулируемые; 6 -  зоны 
расположения элементов крепления.
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Рис. 18.6. Схема сопряжения PH 
со стартово-стыковочным устройством

Стартово-стыковочное устройство может транспортироваться и 
устанавливаться на стартовый стол отдельно от PH или совместно с 
PH. В последнем случае PH стыкуется со стартово-стыковочным уст
ройством в монтажно-испытательном корпусе и транспортируется 
совместно с PH.

18.5. Согласование характеристик PH с расположением 
космодрома и азимутами пуска

18.5.1. Влияние широты расположения космодрома 
и ограничений по азимутам пуска на потребную 

характеристическую скорость PH

Ограничения по азимутам пуска связаны с опасностью падения 
ракетных блоков первых ступеней PH в населенные районы, а также 
на территории других стран. В любом случае необходимо согласовы
вать районы падения ступеней с федеральными и местными органами 
управления или с другими странами.
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Напомним, что азимут пуска ракет-носителей - это угол на плос
кости горизонта в точке старта, отсчитываемый от направления на 
Север по часовой стрелке до линии пересечения с плоскостью опор
ной орбиты, на которую выводится полезная нагрузка. Если запуск 
PH осуществляется не с экваториальных космодромов, то азимуты 
пуска будут отличаться от углов наклонения плоскостей орбит, на 
которые выводятся космические аппараты.

Например, первый пуск ракеты-носителя «Энергия» был ориен
тирован на полет по трассе с азимутом пуска 63,5 градуса, обеспечи
вающем наклонение орбиты выведения 50,7 градуса [47].

Азимут пуска PH (без учета вращения Земли) можно рассчитать 
по следующей зависимости [22]:

А = a rcsin
(  ■ \  co s  I

cos <р0
где /' -  угол наклонения опорной орбиты;

<р0 - широта точки старта PH (или расположения космодрома). 
При проектных расчётах приращений потребной характеристи

ческой скорости PH достаточно лишь знать углы наклонения орбит, 
на которые выводятся полезные нагрузки PH с тех или иных космо
дромов. На рис. 18.7 представлены значения углов наклонения плос
костей орбит, на которые могут быть выведены КА при запуске PH с 
космодрома Байконур (слева) и с космодрома Плесецк. С космодрома 
«Восточный» предполагается осуществлять запуски КА на опорные 
орбиты с базовыми наклонениями 51,7°, 63°, 72°, 83° и 98°.

Если PH выводит КА на орбиту с другим углом наклонения, то 
следует сопоставить этот угол с углами орбит, которые может обес
печить запуск PH с конкретного космодрома, и выбрать наиболее 
близкие по значениям углы. Поворот плоскости орбиты до нужного 
угла должен обеспечиваться в дальнейшем разгонным блоком или 
двигательной установкой самого КА. Если поворот осуществляется 
разгонным блоком PH, то разность между этими углами наклонения 
плоскостей орбит и следует учитывать в расчете характеристической 
скорости PH (см. раздел 6, п. 6.1.8).

В свою очередь, изменения в потребной характеристической 
скорости влияет на стартовую массу проектируемой PH при фикси-
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рованнои полезной нагрузке или на массу полезной нагрузки при 
фиксированной стартовой массе PH.

МеридианМеридиан

97,43е' Экватор
Экватор

Рис. 18.7. Углы наклонения плоскостей орбит КА 
для космодромов Байконур (слева) и Плесецк (справа)

18.5.2. Особенности запуска КА 
на солнечно-синхронные орбиты

У солнечно-синхронных орбит суточный угол поворота плоско
сти орбиты (прецессии долготы восходящего узла орбиты) равен су
точному углу прохождения Земли относительно Солнца в плоскости 
эклиптики. Этот угол остается неизменным в процессе полета КА в 
течение нескольких лет. Наклонение плоскости орбиты i солнечно

синхронных орбит всегда больше /г /2 .
На солнечно-синхронные орбиты запускаются, как правило, КА 

дистанционного зондирования Земли, в частности аппараты деталь
ного наблюдения. Преимущество ССО заключается в том, что КА 
находится на фиксированной широте наблюдения в одно и то же 
время суток. При этом освещенность Солнцем объектов наблюдения 
не изменяется от витка к витку.



При разработке схемы запуска КА на ССО следует учитывать 
некоторые особенности космодромов. Например, на космодроме 
Плесецк возможен запуск с углом наклонения плоскости орбиты 98 
градусов в северном направлении, а на космодроме Байконур - 95,4° в 
северном и 97,43° в южном направлении (см. рис. 18.2). При других 
наклонениях, близких к наклонениям ССО, трасса полета PH прохо
дит над густонаселёнными районами или на территории иностранных 
государств. В последнем случае требуются дополнительные межго
сударственные соглашения.

Например, 26 июля 2006 г. с космодрома Байконур стартовала 
конверсионная PH «Днепр» (на базе межконтинентальной баллисти
ческой ракеты Р36М). Трасса была проложена в южном направлении 
для выхода на солнечно-синхронную орбиту с наклонением 97,43 
градуса. Район падения ракетного блока первой ступени находился на 
территории Туркмении. Ракетный блок второй ступени должен был 
упасть в Индийский океан южнее острова Мадагаскар. Однако пуск 
был аварийным, остатки PH и полезной нагрузки упали примерно в 
125 км южнее города Байконур на территорию Казахстана [46].

18.5.3. Особенности запуска космических аппаратов 
на экваториальные орбиты

Если запуск космических аппаратов на экваториальные орбиты 
(с углом наклонения плоскости орбиты, близким к нулю градусов) 
проводить с космодрома Байконур при обеспечении минимального 
угла наклона плоскости орбиты, то плоскость орбиты КА необходимо 
изменять на 51,6 градуса, что требует увеличения потребной характе
ристической скорости на 1,389 км/с, если поворот осуществлять в 
апогее орбиты, переходной к геостационарной.

На потребную характеристическую скорость PH также оказывает 
влияние скорость вращения поверхности Земли, которая на экваторе 
составляет 463 м/с, а на широте Байконура (46 градусов) -  321 м/с.

Поэтому с точки зрения энергетики запуск спутников на эквато
риальные орбиты выгоднее производить с космодромов, находящих
ся вблизи экватора. Например, космодром Куру (во Французской 
Гвиане) расположен на широте 5° 18' северной широты. Можно осу
ществлять запуск и с плавучей платформы (совместный проект США, 
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России, Норвегии и Украины - компания «Морской старт»), место 
старта которой находится в координатах: широта - 0°, долгота (за
падная) -154°.

Однако при определении места запуска российских КА на эква
ториальные орбиты следует учитывать, что при запуске их с космо
дромов или плавучих платформ, расположенных вблизи экватора, 
необходимо задействовать морские средства транспортировки, что 
требует дополнительных затрат.

18.6.Морской старт

Преимущества морского старта заключаются в том, что имеется 
возможность запуска ракет с экватора и отсутствует необходимость в 
отчуждении территорий для падения ракетных блоков. Кроме того, 
старт можно осуществлять с любой долготы Мирового океана.

К недостаткам можно отнести необходимость иметь дополни
тельные морские системы транспортировки, обслуживания и запуска 
PH, которые являются дорогостоящими.

На рис. 18.8 представлена схема старта, которая реализована ра
кетно-космической корпорацией «Энергия» совместно с Украиной 
(PH «Зенит») и некоторыми другими странами [39].

Рис. 18.8. Схема морского старта [39]

363



Старты ракет космического назначения с самолета имеют пре
имущества и недостатки.

К преимуществам можно отнести то, что начальная масса РКН, 
стартующей с самолета, на 25...40 % ниже начальной массы ракеты, 
стартующей с поверхности Земли с той же полезной нагрузкой, так 
как запуск осуществляется с самолета, летящего на высотах 10... 17 
км со скоростью от 0,8 М до 2,5 М (М - число Маха).

Количество ракетных блоков при таком способе запуска требует
ся, как правило, меньше, чем при старте с Земли. Причем количество 
невозвращаемых ракетных блоков минимально.

Не требуется стационарных стартовых устройств. Можно осуще
ствлять запуск РКН с акватории Мирового океана, что не требует от
чуждения территорий для падения отработавших РБ. Запуск можно 
осуществлять практически с любых широт, в том числе и с экватора, 
что особенно важно для запуска геостационарных КА.

К недостаткам воздушных стартов относится высокая стоимость 
самолётных стартовых комплексов.

В настоящее время существует несколько такого рода проектов. 
Основные характеристики некоторых из них приведены в табл. 18.1.

18.7. Воздушные старты

Таблица 18.1. Основные характеристики некоторых проектов стартов 
с самолета

Характеристики Ан-124 Ту-160 Ту-160 Ту-22 МиГ-31

Тип ракеты «Полет» «Бурлак» «Штиль-За» «Скиф» Ракета ПРО
Начальная масса 
ракеты, т 102 32 46,6 17 7,5

Масса КА на 
опорн. орбите, кг 4000 770 1200 340 200

Угол тангажа при 
сбросе, град. 25 0 25 25 20
Высота сброса, 
км 10 12,5 12,5 17 16

На рис. 18.9 представлена классификация воздушных стартовых 
комплексов. Ракета или другие составные части для запуска полезных 
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нагрузок в космос могут располагаться над самолетом, под самолетом 
или внутри фюзеляжа самолета.

Рис. 18.9. Классификация воздушных стартовых комплексов

Иллюстративные материалы по некоторым проектам стартов с 
самолета представлены на рис. 18.10.

Рис. 18.10. Проекты воздушных стартов
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На рис. 18.10а представлена компоновочная схема самолетного 
старта по проекту «Молния» [39]. В качестве самолета-носителя ис
пользуется Ан-225 («Мрия»), грузоподъемность которого составляет 
250 т, топливный бак и космический самолет располагаются над фю
зеляжем самолета.

На рис. 18.106 представлена схема старта с самолета Ту-160. Ра
кета подвешена под фюзеляжем самолета между двигателями и стой
ками шасси.

На рис. 18.1 Об представлена схема компоновки и запуска PH по 
проекту Головного и Волжского конструкторского бюро РКК «Энер
гия». Для этого самолёт Ан-124 переоборудован и получил номер Ан- 
124-100. Ракета устанавливается внутри фюзеляжа. Сброс ракеты 
осуществляется на высоте 10... 12 км путем её выдвижения из фюзе
ляжа назад. Затем ракета разворачивается, осуществляется запуск 
двигателя и полёт по заданной программе изменения угла тангажа.

Характеристики ракеты
Начальная масса ракеты -  7,5 т.

2 Масса полезной нагрузки -  200 кг.
Высота полета самолета в момент сброса 
ракеты -  6 км.
Начальный угол наклона траектории в мо
мент сброса- 20°.
Скорость самолета при сбросе ракеты 700 
м/с.
Начальная перегрузка 1,1.

1 - Полезная нагрузка
2 - Бак окислителя
3 - Камера сгорания с горючим
4 - Ракетный блок третьей ступени
5 - Ракетный блок второй ступени (1 шт.)
6 - Ракетные блоки первой ступени (2 шт.)

Рис. 18.11. Компоновочная схема противоспутниковой ракеты
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На рис. 18.Юг представлена схема самолетного старта по проек
ту МАИ (руководитель проекта профессор Малышев Г.В.).

Этот комплекс предназначен для запуска малоразмерных КА. В 
качестве самолета-носителя используется самолет-перехватчик МиГ - 
31, который предназначался ранее для запуска противоспутниковых 
ракет. Схема противоспутниковой ракеты, модернизированной для 
запуска малоразмерных КА, представлена на рис. 18,11.

Отличительной чертой данной ракеты является использование 
комбинированного топлива. В качестве окислителя используется 
жидкий кислород, а в качестве горючего -  каучук. Окислитель распо
лагается в отдельных баках и поступает под давлением в камеру сго
рания, непосредственно в которой располагается твердое горючее.

18.8. Оценка весовой эффективности воздушных стартов

18.8.1. Постановка задачи

Стартовая масса ракеты-носителя и масса её полезной нагрузки 
зависят от многих взаимовлияющих факторов: грузоподъёмности 
дирижабля или самолёта, высоты и скорости их полёта, угла наклона 
траектории ракеты в момент старта, количества ступеней ракеты, 
схемы соединения и включения ракетных блоков, используемых 
компонентов топлива и двигателей, программы изменения угла на
клона траектории [41].

Поэтому минимизация начальной массы PH при заданной массе 
полезной нагрузки или максимизация массы ПН при заданной стар
товой массе PH должна проводиться с учётом взаимовлияния эле
ментов технической системы «дирижабль -  ракета-носитель» или 
«самолет -  ракета-носитель». Задача минимизации стартовой массы 
PH осложняется ещё и тем, что на начальных этапах проектирования 
многие характеристики, которые необходимо использовать в расче
тах, окончательно не определены. Поэтому целесообразно иметь ме
тодику хотя бы приближённой минимизации стартовой массы PH, 
которая требовала бы небольшое количество исходных данных.

В качестве критерия весовой эффективности рассматриваемых 
видов стартов будем использовать стартовую массу PH.
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Общая постановка задачи будет такой же, что и при оптимиза
ции стартовой массы PH при наземном старте (см. подраздел 8.3). 
Разница будет лишь в том, что при воздушных стартах потребная ха
рактеристическая скорость будет меньше, чем при наземном старте. 

Поэтому суть методики заключается в определении потребной

характеристической скорости Vx для PH, стартующей с Земли, дири

жабля или самолёта, и расчёте массы стартовой массы т0 с учётом 
оптимального распределения массы PH но ступеням.

18.8.2. Определение потребной характеристической 
скорости для PH  при воздушном старте

Проведем определение потребной характеристической скорости
Vx с учетом ее экономии в связи с воздушным стартом. Экономия
характеристической скорости возникает, во-первых, из-за старта PH с 
некоторой высоты и, во-вторых, из-за того, что дирижабль или само
лет летят с определённой скоростью.

В свою очередь, экономия характеристической скорости из-за 
старта PH с некоторой высоты имеет две составляющие:

- из-за изменения потенциальной энергии PH AF];
- из-за уменьшения потерь скорости от гравитационных, аэроди

намических сил и сил противодавления на срезе сопла двигателя AV2 .

Экономия характеристической скорости из-за изменения 
потенциальной энергии PH

Скорость АР] рассчитывается как разность идеальных потреб
ных характеристических скоростей при наземном и воздушном стар
тах:

где Н с - высота старта PH.
В правой части этого выражения первый член представляет со

бой идеальную потребную характеристическую скорость при старте с
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поверхности Земли (см. формулу (2.10)), а второй член -  идеальную 
потребную характеристическую скорость с учетом высоты старта.

Расчеты показывают, что значение AF, мало. Например, для вы

соты старта 12 км AVr составляет всего лишь 14,7 м/с, а для высоты 
17 км -  20,8 м/с. Поэтому в первом приближении её можно не учиты
вать.

Экономия характеристической скорости из-за уменьш ения 
потерь скорости от гравитационных и других сил

Скорость AV2 можно определить, зная потребную характери
стическую скорость PH для достижения высоты воздушного старта. 
По данным [50] для достижения высот 10... 12 км и для различного 
количества ступеней и схем соединения ракетных блоков PH эта ско
рость составляет A V2 =500.. .600 м/с.

Значение AV2 можно также приближённо оценить, если учесть, 
что основные потери скорости PH связаны с действием сил гравита
ции, а угол наклона траектории меняется от 90° на небольших высо
тах до 40°...50° градусов на высотах 10... 12 км. По статистике [50] 
для различных PH (исключая конверсионные) время достижения та
ких высот составляет 60...70 секунд (PH «Союз» - 64 с, PH «Зенит» - 
63 с, PH «Энергия» - 65 с). Среднее значение угла наклона траекто
рии составляет 67°...70°. Следовательно, потери скорости от дейст

вия гравитации составят: AVG = g 0 ?sin(65u -  70°)» 520...610 м/с.

Более точно значение AV2 можно получить, интегрируя уравне
ния движения конкретной PH. Для проектных расчетов достаточно 
интегрирования упрощённых уравнений движения типа (2.16).

Экономия характеристической скорости в связи с полетом 
дирижабля или самолета с определённой скоростью

Обозначим эту скорость через A F3, При пуске PH с дирижабля 
следует учесть, что при старте ракеты он может двигаться только го
ризонтально и его скорость, как правило, не превышает 200 км/час 
или 55,5 м/с. Реальная экономия скорости А К, будет несколько
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меньше скорости дирижабля, так как PH должна сменить направле
ние полета с горизонтального на наклонный.

Рассмотрим пуск PH с самолёта. В работе [41] отмечается, что 
перед пуском PH самолёт должен сделать горку с максимально воз

можным углом наклона траектории, который составляет 20° ...3 0 ° . 
Время интенсивного разворота PH составляет примерно 20 секунд 
при изменении угла наклона траектории PH от стартового значения

до оптимального программного 50° ...60° [41]. Реальная экономия 
AV3 будет также несколько меньше скорости самолета, однако в 
процентном отношении ее следует ожидать большей из-за начально
го угла наклона траектории, чем при горизонтальном пуске PH с ди
рижабля.

Для этого введём эмпирический коэффициент ксс , который учи
тывает снижение скорости PH по сравнению со скоростью носителя 
(дирижабля или самолёта) при изменении угла наклона траектории. 

Тогда экономия характеристической скорости будет

АУ] — ксс VH0C,

где VHOC - скорость носителя (дирижабля или самолёта).

По экспертным оценкам автора для дирижабля ксс ~0,8, а для 

самолёта ксс ~ 0,9.
Суммарная экономия потребной характеристической скорости 

при воздушном старте равна

AV = AVt + AV2 + АУ3.

Тогда потребная характеристическая скорость при воздушном 
старте составит

у п о т р  _  у п о т р  _  д у  
хвс X НС ^

где V"°”p - потребная характеристическая скорость при наземном 

старте.
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18.8.3. Результаты расчётов и их анализ

Расчёты проведены по методике, изложенной в подразделе 8.3. 
Целевая функция имеет вид (8.30), а функция ограничений вид (8.37). 
Расчёты и оптимизация проводились с использованием системы 
Mathcad. На рис. 18.12 представлены результаты расчётов стартовой 
массы PH с последовательным соединением ракетных блоков при 
наземном и воздушных стартах.

120

100

80

60 к'

40

20

С гарт с 
Земли

Дириж абль самолёт
М=0,185 М-0,83

двухступенчатые PH, горючее - водород;

Самолёт Самолёт 
М = 2 .0  м = 4 ,0

трёхступенчатые PH. горючее - керосин

Рис. 18.12. Влияние вида старта и топлива на начальную массу PH 
при заданной массе полезной нагрузки

Рассмотрены две группы PH: трёхступенчатые с компонентами 
топлива «керосин - жидкий кислород» и двухступенчатые с компо
нентами топлива «жидкий водород - жидкий кислород». Цифры над 
столбиками диаграммы означают стартовую массу ракет-носителей.

Масса полезной нагрузки во всех случаях была одинакова - 2,5 т. 
Предварительно масса полезной нагрузки варьировалась и была по-
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добрана таким образом, чтобы начальная масса трехступенчатой PH 
при наземном старте составляла примерно 100 тонн, что облегчает 
сравнение начальных масс PH в процентах.

Высота полёта для самолетов со скоростью 0,185 М, 0,83 М и 
2,0 М составляла 12 км, для самолета со скоростью 4,0 М принима
лась равной 17 км. Конструктивные характеристики РБ первой, вто
рой и третьей ступеней трехступенчатой PH составляли соответст
венно: Н = 12, 52 = 10, 53 = 8, а для двухступенчатой - 51 = 10, 
52 = 8.

Анализ результатов показывает, что чем больше скорость и вы
сота полёта дирижабля или самолёта, тем меньшая масса PH требует
ся для вывода фиксированной полезной нагрузки. Наиболее эффек
тивным в весовом отношении является старт с гиперзвукового само
лета при М=4 с компонентами топлива «жидкий водород - жидкий 
кислород».

Однако следует отметить, что использование водорода в качест
ве горючего PH влечёт за собой увеличение габаритов по сравнению 
с PH, использующими в качестве горючего керосин. Это увеличение 
происходит несмотря на уменьшение стартовой массы PH и объясня
ется тем, что средняя плотность топлива с учётом соотношения ком
понентов у пары «керосин - жидкий кислород» выше, чем у пары 
«жидкий водород -  жидкий кислород» примерно в пять раз (1000 
кг/м3 и 200 кг/м3 соответственно).

На рис. 18.13 представлены результаты расчётов объемов PH для 
исходных данных, использовавшихся при расчете масс. Анализ ре
зультатов показывает, что потребный объём для реализации PH, ис
пользующих водород, значительно превышает объём PH, исполь
зующих керосин. Поскольку габаритные размеры PH могут быть 
критичными при использовании конкретных типов самолётов с учё
том расположения PH по отношению к фюзеляжу (над фюзеляжем, 
внутри фюзеляжа, под фюзеляжем), то при выборе компонентов топ
лива с учётом удельного импульса и средней плотности топлива не
обходимо использовать комплексный критерий эффективности типа 
(7.24).
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Рис. 18.13. Влияние вида старта и топлива на объем PH 
при заданной массе полезной нагрузки

Кроме того, при проектировании необходимо учитывать, что са
молёты должны включать дополнительное оборудование для подпит
ки постоянно испаряющихся низкокипящих компонентов топлива. 
Это оборудование сложнее и тяжелее в случае, когда в качестве го
рючего используется жидкий водород.

Проблема практической реализации проектов воздушных стар
тов связана с экономическим аспектом создания сложной техниче
ской системы, в которой появляются новые элементы, в том числе 
дирижабли или самолеты специального назначения. Они для своего 
создания и эксплуатации требуют не меньших ресурсов (финансовых, 
материальных и людских) и времени, чем создание PH с наземным 
стартом. Поэтому при принятии окончательного решения о реализа
ции тех или иных проектов воздушного старта, необходимо прово
дить подробные исследования по оценке экономической эффектив
ности.
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18.9. Полностью многоразовые многоцелевые 
авиационно-космические системы

В качестве «первой» ступени в полностью многоразовых много
целевых авиационно-космических системах используются гиперзву- 
ковые самолеты-носители. В качестве второй (возвращаемой) ступе
ни используется многоразовый космический самолет.

В гиперзвуковых самолетах, используемых в качестве самолетов- 
носителей, как правило, имеются две группы двигателей:

- обычные турбореактивные двигатели, с помощью которых са
молет взлетает и разгоняется до скорости, соответствующей пример
но 3... 3,5 М (М - число Маха);

- прямоточные воздушно-реактивные двигатели (ПВРД), с по
мощью которых самолет может разгоняться до 6 М.

Необходимость в двух группах двигателей вызвана тем, что 
ПВРД могут запускаться только при большой начальной скорости 
набегающего потока воздуха (0,8 М и выше).

Имеются также проекты одноступенчатых полностью многора
зовых космических ракетопланов. Однако стартовая масса их велика. 
Так по проекту РКК «Энергия» [39] для доставки полезной нагрузки 
10 тонн на низкую орбиту стартовая масса такого ракетоплана со
ставляет 1400 тонн. Он взлетает вертикально, а осуществляет посадку 
горизонтально.

18.10. Запуск малогабаритных космических аппаратов

Для запуска малогабаритных космических аппаратов, обладаю
щих малой массой, использование отдельных PH нецелесообразно. 
Экономичнее всего запускать такие аппараты совместно с «больши
ми и тяжелыми» аппаратами. Такой метод запуска еще называют 
«попутным».

Впервые такого рода запуски осуществлялись в рамках развития 
творчества студентов. Например, в 80-х и в 90-х годах 20-го века бы
ли запущены студенческие спутники Московского авиационного ин
ститута, Куйбышевского авиационного института -  КуАИ (впослед
ствии Самарского государственного аэрокосмического университета) 
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и др. Такие спутники решали относительно простые задачи. В част
ности, спутник «Пион» КуАИ (руководитель проекта профессор 
Ю.Л.Тарасов) был неуправляемым, имел форму сферы и определен
ный баллистический коэффициент. Этот спутник запускался совме
стно с КА «Зенит» (ЦСКБ, г. Самара) и предназначался для исследо
вания состояния разреженной атмосферы по результатам его тормо
жения, которое оценивалось с помощью наземных радиолокацион
ных средств.

В настоящее время, в связи с развитием элементной базы микро
электроники, наблюдается тенденция минимизации массы и габари
тов спутников с сохранением функциональных возможностей. В этой 
связи многие организации (в том числе и некоторые университеты) 
кооперируются с предприятиями ракетно-космической отрасли для 
попутного запуска своих спутников.

МКА «Аист*

Рис. 18.14. МКА «Аист» и его установка на КА «Фотон».
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В принципе, малогабаритные спутники можно запускать попутно 
практически со всеми «тяжелыми» спутниками, если у ракет- 
носителей имеется небольшой резерв массы по полезной нагрузке.

На рис. 18.14 и 18.15 показаны варианты установки студенческо
го малого космического аппарата научного назначения «Аист», со
вместной разработки СГАУ и «ЦСКБ-Прогресс» (г. Самара) на КА 
«Фотон» и в переходном отсеке ракеты-носителя.

Рис. 18.15. Установка малого космического аппарата «Аист» 
в переходном отсеке PH

Контрольные вопросы
1. Каким образом влияют широта расположения космодрома и 

ограничения по азимутам пуска на потребную характеристическую 
скорость PH?

2. Расскажите об особенностях запуска КА на солнечно
синхронные орбиты.

3. Расскажите об особенности запуска КА на экваториальные ор
биты.

4. Какие элементы PH требуют согласования с элементами тех
нического и наземного стартовых комплексов?

5. Расскажите о морском старте. Преимущества и недостатки.
6. Приведите схемы стартов с самолета с примерами.
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7. Приведите этапы методики оценки весовой эффективности PH 
при стартах с дирижабля и самолетов.

8. Как определяется потребная характеристическая скорость PH 
при воздушном старте?

9. Охарактеризуйте влияние воздушного старта и топлива на на
чальную массу и габариты PH при заданной массе полезной нагрузки.

10. Расскажите о полностью многоразовых многоцелевых авиа
ционно-космических системах.

11. Расскажите о запусках малогабаритных КА в качестве попут
ных нагрузок РКН.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В настоящем учебном пособии рассмотрены основы проектиро
вания ракет-носителей. Основное внимание уделено вопросам выбо
ра основных характеристик и проектного облика ракет-носителей.

Многие вопросы в этом учебном пособии не затрагивались из-за 
ограниченности объема пособия, многочисленности частных вопро
сов и сложности решаемых проблем при создании новых типов ра
кет-носителей.

Желающих более подробно изучить вопросы проектирования ра
кет-носителей отсылаем к списку использованных источников.
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ПРИЛОЖЕНИЕ А

РЕКОМЕНДАЦИИ ПО ВЫПОЛНЕНИЮ  
КУРСОВЫХ И ДИПЛОМНЫХ ПРОЕКТОВ 

А1. Основные этапы курсового проектирования PH

Необходимым и достаточным условием качественного и свое
временного выполнения курсового проекта по выбору основных ха
рактеристик и конструктивного облика ракеты-носителя является 
знание учебного материала, изложенного выше.

Кроме того, студент должен пользоваться полученными ранее 
знаниями по основам устройства и конструкции летательных аппара
тов, прочности, аэродинамике, динамике полета, технологии произ
водства летательных аппаратов, безопасности жизнедеятельности и 
экономике ракетно-космической отрасли.

Задания
Каждому студенту предлагается спроектировать ракету- 

носитель, выводящую космический аппарат заданной массы на опре
деленную орбиту или траекторию полета к Луне или планетам.

Варианты заданий представлены в табл. А1. В этой таблице аб
бревиатура МКС -  международная космическая станция, КК - косми
ческий комплекс.

Каждому студенту выдаётся индивидуальное задание, отличаю
щееся массой выводимого космического аппарата и параметрами ор
бит. В задании приводятся сроки выполнения отдельных этапов. Ре
комендуемая форма бланка задания приведена в приложении Б (см. 
задание в примере выполнения курсового проекта и оформления по
яснительной записки.
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Таблица А1. Варианты заданий

№
вар.

Масса 
КА, т

Высота
перигея,

км

Высота
апогея,

км

Наклонение
орбиты,

5  5 7

Назначение К А  или КК

1 0,5 574 574 97,66 КА наблюдения
2 0,5 670 670 3

0 00 о КА наблюдения
3 1.0 730 730 Ж з КА наблюдения
4 1,0 350 1300 37 КА наблюдения
5 1,0 2000 2000 103 КА наблюдения
6 1.0 500 20000 65.... КА связи
7 Г.5... 600 40000 62,8 Исследовательский К А
£ 1,5 ' 200ОО 20000 64 М етеорологический КА
§ 1,5 40000 4О0ОО 0 Стационарный К А
10 2.0 500 200000 0 Исследовательский К А
и 2,0 650 40000 51 Исследовательский КА
12 2,0 36О0О 36000 0 Стационарный К А
13 ....3.5 650 4000 0 ........”55 Исследовательский КА
14 3,0 40000 40000 0 Стационарный К А
15 4,0 600 40000 62,8 Исследовательский К А
16 4,0 2002 2002 104,85 КА наблюдения
17 5,0 36000 36000 0 Стационарный К А
18 5,0 500 20000 65 КА с в я з и

14 6,0 350 1000 63 КА наблюдения
20 в д 730 730 98,3 КА наблюдения
21 7.0 788

СОсог- 98,5 КА наблюдения
22 7,0 400 400 64 Пилотируемый КА

ГО04 3,0 400 400 64 Пилотируемый К А
24 10 400 400 64 Пилотируемый К А
25 12 400 400 64 Грузовой корабль
26 1 5 400 400 64 Грузовой корабль
27 20 400 400 64 М одуль МКС
28 20 200 200 46 КК для полета к Венере
29 " 2 5 400 400 64 М одуль МКС
30 2 3  " 200 200 64 КК для полета к М арсу
3 1 ш ш 500 500 64 М одуль МКС
32 30 200 200 64 КК для полета к Луне
33 40 400

ОО"Э- 64 М одуль МКС
34 40 200

о<=>
04 64 КК для полета к КГпитеру

р ш Ш н и 400 400 64 М одуль МКС
$g 50 200 200 55 КК для полета к Венере
37 70 400 400 64 М одуль МКС
38 70 ГО о о 200 63 КК для полета к М арсу
31! 100 400 400 52 М одуль МКС
40 100 200 200 57 КК для полета к Пуне
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Начальный этап курсового проектирования
После получения задания студент анализирует его и приступает 

к выполнению. Выбор основных характеристик и проектного облика 
проектируемой PH осуществляется в последовательности, которая 
приведена в задании.

Перед разработкой каждого раздела курсового проекта студент 
должен изучить или повторить соответствующий материал учебного 
пособия.

Требования по подробности изложения теоретического мате
риала в пояснительной записке

Не рекомендуется в пояснительной записке приводить теорети
ческий материал в подробном изложении, как в учебном пособии. 
Достаточно в каждом разделе приводить постановки задач, критерии 
выбора, делать ссылки на источники по методам решения. Обяза
тельно следует приводить расчётные схемы, результаты расчётов и 
выводы по ним.

Разработка тактико-технических требований в учебных кур
совых и дипломных проектах

Для учебных курсовых проектов допускается составлять такти
ко-технические требования в упрощенной форме в виде одной табли
цы. Форма такой таблицы приведена в примере выполнения курсово
го проекта и оформления пояснительной записки (см. табл. Б2.1). Во 
второй графе таблицы должны быть приведены ссылки на норматив
ные документы отрасли или принятые решения комиссий различных 
уровней по каждому конкретному пункту ТТТ. При выполнении учеб
ного курсового проекта допускается упрощенное обоснование, как это 
показано в примере.

Рекомендации при выборе топлива в курсовых проектах
1. Рекомендуется использовать, как правило, жидкие двухкомпо

нентные ракетные топлива. В некоторьгх обоснованных случаях 
можно использовать твёрдотопливные ускорители. По возможности 
использовать разработанные ранее и эксплуатирующиеся в настоя
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щее время ракетные блоки, например, от твердотопливных баллисти
ческих ракет.

2. Не рекомендуется на нижних ступенях PH использовать топ
лива с токсичными компонентами.

Требования по разработке предложений по пиевмогидравли- 
ческой системе

Пневмогидравлические системы студенты ракетно-космических 
специальностей изучают ранее в соответствующих дисциплинах спе
циальности. Поэтому в курсовом проекте необходимо лишь подоб
рать подходящую пневмогидравлическую схему для одного из ракет
ных блоков проектируемой PH, описать вкратце её состав и функ
ционирование. Рекомендуется использовать ПГС из монографий и 
учебных пособий, например из [8, 19, 30, 52] и др. источников.

Требования по разработке предложений по системам крепле
ния и разделения составных частей PH

Системы крепления и разделения составных частей PH студенты 
также изучают ранее. Поэтому в курсовом проекте необходимо огра
ничиться разработкой следующих частных схем:

- крепления PH в элементах стартовых устройств;
- крепления и разделения ракетных блоков;
- крепления и разделения створок головного обтекателя;
- крепления и разделения полезной нагрузки (космического ап

парата или разгонного блока с КА);
- крепления и разделения хвостовых отсеков (для сбрасываемых 

отсеков).
Необходимо также описать функционирование систем разделе

ния всех составных частей ракеты.

Требования к описанию конструкции и функционирования 
ракеты в полете

В данном разделе курсового проекта должно быть представлено 
описание конструкции PH и его составных частей, а также функцио
нирование PH в полете. В этом описании, по сути, должны быть 
представлены вкратце все предыдущие этапы разработки проекта,
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включая выбранное топливо, схему соединения ступеней, компонов
ку отдельных отсеков, ракеты в целом и т.п.

Описание конструкции следует начинать в последовательности 
расположения крупных составных частей ракеты космического на
значения, как правило, по схеме «снизу-вверх».

При описании конструкции отсеков необходимо охарактеризо
вать все элементы, представленные в предварительной массовой 
сводке, например для бака: обечайки, днища, шпангоуты, тоннельные 
трубопроводы.

Описание функционирования PH в полёте следует начинать с 
момента выдачи команды «Пуск», разрыва всех механических (эле
ментов крепления ракеты к стартовому столу), электрических, гид
равлических и пневматических связей и включения в работу борто
вых систем.

При описании функционирования рекомендуется рассмотреть 
основные этапы, сделав, например, следующие заголовки:

- функционирование ракеты-носителя на этапе полета первой 
ступени;

- функционирование ракеты-носителя на этапе полета второй 
ступени;

- функционирование ракеты-носителя на этапе полета третьей 
ступени;

- функционирование ракеты-носителя в случае возникновения 
аварийной ситуации до отделения головного обтекателя;

- функционирование ракеты-носителя в случае возникновения 
аварийной ситуации после отделения головного обтекателя.

При описании функционирования каждого из ракетных блоков 
необходимо рассмотреть вопросы:

- включение и выключение двигателей;
- управление по каналам тангажа, рыскания и крена;
- схема разделения ракетных блоков;
- срабатывание элементов системы крепления и разделения;
- торможение ракетных блоков.
При описании работы системы аварийного спасения ракеты- 

носителя, предназначенной для запуска пилотируемых КА, необхо
димо описать последовательность этапов работы этой системы, на
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чиная с момента возникновения аварийной ситуации и кончая мо
ментом приземления спускаемого аппарата.

Промежуточный контроль
Предварительный отчет о выполнении каждого этапа курсового 

проекта оформляется в виде отдельных страниц в текстовом редакто
ре Microsoft Word. При этом необходимо делать соответствующий 
заголовок, например: "Выбор потребной характеристической скоро
сти". В конце каждого раздела делаются соответствующие выводы.

Преподаватель во время предварительной приёмки отдельных 
этапов курсового проекта может делать замечания, как по существу 
изучаемого вопроса, так и по форме представления отчетного мате
риала. При этом студент должен ответить на контрольные вопросы, 
которые приведены в конце разделов учебного пособия.

Не рекомендуется принимать отчеты студентов за последующие 
этапы курсового проекта, если не приняты отчеты за предыдущие, 
так как последующие этапы основаны на знании теоретического ма
териала предыдущих.

Оформление пояснительной записки
Для оформления пояснительной записки в окончательном вари

анте студент, как правило, объединяет листы отчетов о выполнении 
отдельных этапов курсового проекта (если нет ошибок), добавив ти
тульный лист, задание, реферат, содержание, заключение, список ис
пользованных источников и приложение.

Во введении пояснительной записки к курсовому проекту даётся 
обоснование необходимости создания ракеты-носителя данного клас
са, в заключении должны быть приведены основные выводы. В при
ложении должна быть приведена компоновочная схема PH.

Защита курсового проекта
На защиту курсового проекта должны быть представлены пояс

нительная записка и файлы твердотельной модели ракеты-носителя, а 
также анимационный файл, иллюстрирующий полёт PH и разделение 
составных частей.

Защита курсового проекта, как правило, проводится публично с 
присутствием преподавателей и студентов. Навыки работы студентов 
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с системой твердотельного моделирования контролируются с помо
щью демонстрации разработок на компьютере.

Студентам могут задаваться вопросы, касающиеся теоретиче
ских основ разработки курсового проекта, и вопросы, связанные с 
возможностью реализации принятых в проекте решений.

При досрочном выполнении курсового проекта его защита по 
усмотрению преподавателя может проходить в упрощенной форме, 
без подробного обсуждения проекта.

А2. Типовые вопросы, рассматриваемые 
в дипломных проектах

Ниже приведены типовые вопросы, которые рекомендуется от
разить при выполнении дипломного проекта по теме «Проектирова
ние ракеты-носителя».

1. Выбор схемы полета и баллистический расчет (расчет потреб
ной характеристической скорости с учётом космодрома).

2. Аэродинамический расчет.
3. Чертеж общего вида (1 лист формата А 1).
4. Выбор расчетных случаев.
5. Расчет нагрузок на аппарат (эпюры N, Q, М).
6. Подбор сечений силовых элементов конструкции.
7. Разработка конструктивно-компоновочной схемы PH (3-4 лис

та формата А1).
8. Разработка чертежа отсека ракетного блока (бака, хвостового 

отсека, приборного отсека или переходного отсека - 2-3 листа форма
та А1).

9. Разработка конструкции отсека проектируемой ракеты в сис
теме твердотельного моделирования (1-2 листа формата А1). По со
гласованию с преподавателем может быть проведен расчет на проч
ность одного из отсеков проектируемой ракеты с помощью системы 
конечно-элементного моделирования NASTRAN.

10. Перечень наземных и лётных испытаний для подтверждения 
работоспособности и надежности изделия.

11. Монтажные работы с изделием (схема монтажных работ).
12. Особенности функционирования изделия при эксплуатации.
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13. Описание изделия (конструкция, бортовые системы, список 
готовых изделий, список элементов конструкции, изготавливаемых 
смежными организациями, перечень конструкционных и других ма
териалов).

14. Вопросы технологии изготовления PH (перечень технологи
ческих процессов, используемых при эксплуатации изделия, чертеж 
приспособления для сборки, клепки, сварки, испытаний и т.п. - 1-2 
листа формата А1).

15. Оценка эффективности изделия (экономический расчет - 1 
лист формата А1).

16. Вопросы безопасности жизнедеятельности и охраны окру
жающей среды.

Приведенные вопросы изучались студентами по дисциплинам 
специальности по различным кафедрам:

- летательных аппаратов;
- динамики полета и систем управления;
- гидроаэродинамики;
- прочности летательных аппаратов;
- производства летательных аппаратов и управления качеством в 

машиностроении;
- безопасности жизнедеятельности;
- организации производства.

В дипломном проекте по результатам поверочного расчёта реко
мендуется представить циклограмму запуска ракеты-носителя.
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ПРИЛОЖЕНИЕ Б

ПРИМЕР ВЫПОЛНЕНИЯ КУРСОВОГО ПРОЕКТА 
И ОФОРМЛЕНИЯ ПОЯСНИТЕЛЬНОЙ ЗАПИСКИ4

по дисциплине 
«Автоматизация проектирования 

и конструирования летательных аппаратов»

Учебная специальность 160801 «Ракетостроение»

4 В соответствии с СТО СГАУ 02068410-004-2007. Общие требования 
к учебным текстовым документам [Текст]. -  Самара: СГАУ, 2007.
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ВЫБОР ОСНОВНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
И ПРОЕКТНОГО ОБЛИКА 

РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ
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Кафедра летательных аппаратов

ЗАДАНИЕ
на курсовое проектирование по дисциплине 

"Автоматизация проектирования и конструирования JIA"
Студент Ш у м к о в  А.П. Группа 1508 Вариант 22 

Спроектировать PH, выводящую КА или КК массой 01̂ =  7 т на орбиту
Н к = 400 км, Н а = 400 км, i = 39,2 град и (или) старту к _ _ _ _ _

ПЕРЕЧЕНЬ ВОПРОСОВ, ПОДЛЕЖАЩИХ РАЗРАБОТКЕ
1. Провести сбор и обработку статистических данных по PH.
2. Разработать тактико-технические требования проектируемой PH.
3. Рассчитать потребную характеристическую скорость.
4. Осуществить выбор топлива по критерию минимума относительной 

массы полезной нагрузки и по комплексному критерию.
5. Определить стартовую массу ракеты, количество ступеней и опти

мальное распределение масс по ракетным блокам.
6. Вычислить предварительные объемно-габаритные характеристики 

PH и разработать компоновочную схему PH.
7. Разработать твердотельную модель PH в системе Solidworks.
8. Рассчитать массы основных элементов конструкции PH по статисти

ческим зависимостям и составить предварительную массовую сводку.
9. Рассчитать координаты центра масс и моментов инерции PH с уче

том расхода топлива первой ступени (центровочная ведомость).
10. Обосновать и выбрать состав бортовых систем PH. Разработать 

предложения по пневмогидравлической системе и системе разделения.
11. Провести описание конструкции и функционирования PH в полёте, 

системы разделения и бортовых систем PH.
12. Оформить пояснительную записку в соответствии с СТП СГАУ.
Сроки разработки и трудоемкость выполнения отдельных этапов

Hi
п/и Содержание этапа Имя программы Объем 

в %
Срок
вып.

1 Сбор и обработка статистических данных Kvstm.doc 10 3 нед.
2 Тактико-технические требования Kvttt.doc '_7.0 4 нед.
3 Определение характеристической скорости Umchar99.exe 25 5 нед.
4 Выбор топлива Umwt99.exe 30 6 нед.
5 Определение стартовой массы и масс блоков Umrm.exe 40 7 нед.
6 Компоновочная схема Microsoft Excel 50 8 нед.
1 Твердотельная модель PH Sol id Works 70 9 нед.
8 Расчет масс элементов Umrmk.exe 75 10 нед.
9 Весовая сводка и центровочная ведомость Excel, SoiidWorks 80 11 нед.
10 Выбор бортовых систем PH 85 12 нед.
11 Описание конструкции и функционирования —Щ 13 нед.
12 Оформление пояснительной записки Microsoft Word 100 14 нед.

Преподаватель______________ В.И.Куренков
Дата выдачи задания 14.02.11
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Р Е Ф Е Р А Т

Курсовой проект по дисциплине «Автоматизация проектирова
ния и конструирования летательных аппаратов»

Пояснительная записка: 47 с, 16 рис., 12 табл., 8 источников.

Графическая документация: компоновочная схема PH (в прило
жении).

Твердотельная модель PH: в электронном виде, выполненная в 
системе твердотельного моделирования SolidWorks (файлы прилага
ются).

Анимационный фильм: разделения ракетных блоков, головного 
обтекателя и полезной нагрузки (файлы прилагаются).

РАКЕТА-НОСИТЕЛЬ, СТАТИСТИЧЕСКИЕ ДАННЫЕ, 
ТАКТИКО-ТЕХНИЧЕСКИЕ ТРЕБОВАНИЯ, ПОТРЕБНАЯ 
ХАРАКТЕРИСТИЧЕСКАЯ СКОРОСТЬ, ТОПЛИВО, МАССА, 
КОМПОНОВКА, РАКЕТНЫЙ БЛОК, ХВОСТОВОЙ ОТСЕК, 
ТОПЛИВНЫЙ БАК, МЕЖБАКОВЫЙ ОТСЕК, ПРИБОРНЫЙ  
ОТСЕК, ПЕРЕХОДНЫЙ ОТСЕК, ПОЛЕЗНАЯ НАГРУЗКА, 
ГОЛОВНОЙ ОБТЕКАТЕЛЬ, ТВЕРДОТЕЛЬНАЯ МОДЕЛЬ, SOLID 
WORKS, ВЕСОВАЯ СВОДКА, ЦЕНТРОВОЧНАЯ ВЕДОМОСТЬ, 
БОРТОВЫЕ СИСТЕМЫ, КОНСТРУКЦИЯ, ФУНКЦИОНИ
РОВАНИЕ, СИСТЕМА АВАРИЙНОГО СПАСЕНИЯ, 
ПНЕВМОГИДРАВЛИЧЕСКАЯ СИСТЕМА, СИСТЕМА КРЕПЛЕНИЯ 
И  РАЗДЕЛЕНИЯ.

Собраны и обработаны статистические данные по ракетам- 
носителям заданного класса. Разработаны тактико-технические тре
бования для проектируемой ракеты-носителя, рассчитана потребная 
характеристическая скорость. Осуществлен выбор топлива ракетных 
блоков и определена стартовая масса ракеты. Вычислены объемно
габаритные характеристики, разработана компоновочная схема и по
строена твердотельная модель ракеты-носителя в системе SolidWorks. 
Рассчитаны массы основных элементов конструкции, координаты 
центра масс и моментов инерции ракеты-носителя. Проведен выбор 
бортовых систем и описано их функционирование.
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ВВЕДЕНИЕ Б

Данный курсовой проект посвящен начальному этапу проектиро
вания ракет, а именно выбору основных проектных характеристик и 
конструктивного облика проектируемой ракеты-носителя.

В настоящее время создание ракет-носителей невозможно без 
компьютерной поддержки их жизненного цикла. Одним из элементов 
компьютерной поддержки является автоматизация проектирования и 
конструирования ракет-носителей.

Использование элементов автоматизированного проектирования и 
конструирования летательных аппаратов повышает качество проекта, 
сокращает сроки создания изделий, уменьшает суммарные затраты на 
создание и эксплуатацию ракетно-космической техники.

В настоящем курсовом проекте проведен выбор основных проект
ных характеристик и предложен конструктивный облик ракеты- 
носителя, выводящей пилотируемый космический аппарат массой 7 
тонн на круговую орбиту высотой 400 км с углом наклонения плос
кости орбиты 64 градуса. При этом использовались элементы автома
тизированного проектирования и конструирования.

В основных разделах пояснительной записки представлены ре
зультаты выбора основных проектных характеристик и конструктив
ного облика проектируемой ракеты-носителя. Собраны и обработаны 
статистические данные по ракетам-носителям заданного класса. Раз
работаны тактико-технические требования, рассчитана потребная 
характеристическая скорость. Осуществлен выбор топлива ракетных 
блоков и определена стартовая масса ракеты. Вычислены объемно
габаритные характеристики, разработана компоновочная схема и по
строена твердотельная модель ракеты-носителя в системе SolidWorks, 
Рассчитаны массы основных элементов конструкции, координаты 
центра масс и моментов инерции ракеты-носителя. Проведен выбор 
бортовых систем и описано их функционирование.

В приложении представлен пример выполнения курсового проек
та и оформления пояснительной записки.
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Б1 СБОР И ОБРАБОТКА СТАТИСТИЧЕСКИХ ДАННЫХ 
ПО РАКЕТАМ-НОСИТЕЛЯМ ЗАДАННОГО КЛАССА

Поскольку на орбиту требуется вывести пилотируемый космиче
ский аппарат массой 7 тонн, то необходимо учесть массу элементов 
системы аварийного спасения (САС), которая по статистике для дан
ного класса космических аппаратов равна 1500 кг (т САС = 1500 кг). 

Таким образом, принимаем, что расчетная масса полезной нагрузки 
составляет 8,5 тонн (т пн = 8,5 [т]).

Статистические данные представлены в таблицах Б 1.1 и Б 1.2 .
В этих таблицах приняты следующие обозначения:
Н а - высота в апогее, км;

Н л - высота в перигее, км;

w, - удельный импульс (эффективная скорость истечения
газа в двигателе /-й ступени), м/с;

о т,  --------------- ------ -------------------  1Ч теоретическая кон-
m B i  ~  m n  m K ,  m K i  m K i

структивная характеристика блока г'-й ступени ( тк . - масса конструк

ции ракетного блока г'-й ступени (без топлива);

т Б1 - масса блока г'-й ступени (полностью заполненной топли
вом);

mTi - масса топлива ракетного блока г'-й ступени; 

о _  Wei тго■j] ; ;-----------  - расчетная конструктивная ха-
т Б 1 + т Г О - ( 1 ~ к „ ) т Т1

рактеристика блока 1-й ступени (головной обтекатель условно отно
сится к массе ракетного блока первой ступени потому, что он сбра
сывается, как правило, сразу же после отделения ракетных блоков 
первой ступени; если ракетных блоков первой ступени несколько, то
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масса ГО распределяется на них поровну; т го - масса головного об

текателя);
кн - коэффициент незабора топлива; 

п0■ =  начальная перегрузка г-и ступени;

R i - тяга двигателя г'-й ступени, кН;

m0i - начальная масса г'-й ступени; 
g  - ускорение силы тяжести, м/с;

Р0 =  —  относительная масса полезной нагрузки ракеты;
т п н

т0 (или /и ,)- стартовая масса (начальная масса 1 -й ступени); 

тпн - масса полезной нагрузки;

т о  i число Циолковского г'-й ступени;

р { — —   отношение массы г-й ступени ракеты к массе ее по-
mnHi

лезной нагрузки;

Рм =  - нагрузка на мидель, кг/м2;
FM

FM - площадь миделя ракеты, м2;

тд в . ' gу дв t—--------------относительная масса двигателя г-и ступени;
R i

тдв. - масса двигателя г'-й ступени;

К i — т°К - относительная масса окислителя в блоке г-й ступени; 
т,
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ток - масса окислителя ракетного блока г-й ступени; 

т г - масса горючего ракетного блока г'-й ступени;

_  т Г1Р1

ь npi " относительная масса приборов в блоке г'-й ступени;
т!П

mnpi ‘ масса приборов в блоке г-й ступени;

hР =  удлинение ракеты;
dn

Л р =
*0

/0 - полная длина ракеты, м; 

d0 - диаметр ракеты, м;

Л £, =  ~ ~  - удлинение блока г'-й ступени;
d Bi

lbi - длина ракетного блока г'-й ступени; 

d Bi - диаметр блока г'-й ступени.
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Разработка тактико-технических требований (ТТТ) к конкретной 
проектируемой ракете-носителю базируется на общих технических 
требованиях, предъявляемых к разрабатываемым ракетам-носителям. 

Тактико-технические требования представлены в табл. Б2.1.

Б2 РАЗРАБОТКА ТА КТИ КО-ТЕХ НИ ЧЕСКИХ ТРЕБОВАНИЙ

Таблица 5.7.
Тактико-технические требования

Наименование пунктов Обоснование
1. Требования по назначению
1.1. Тип ракеты -  ракета-носитель Задание
1.2. Назначение - запуск пилотируемого 
космического аппарата (КА)

Задание

1.3. Масса полезной нагрузки 7 т (масса 
КА) + 1,5 (масса САС), итого 8,5 т

Задание

1.4. Параметры орбиты:
- высота в перицентре - 400 км;
- высота в апоцентре - 400 км;
- угол наклона орбиты - 64 град.

Задание

2. Требования к надежности
2.1. Вероятность безотказной работы - не 

ниже 0,99 с доверительной вероят
ностью 0,9

Результаты расчетов по 
нормированию надежно
сти

3. Требования к эксплуатации, удобству 
технического обслуживания, ремонту и 
хранению
3.1. Пуск ракеты-носителя производить с 
космодрома Байконур

Решение Генерального 
конструктора

3.2. Диапазон температур при пуске: от -40 
до +40 С°

Требования ОТТ в части 
эксплуатации

3.3. Относительная влажность при пуске от 
30 до 90 %

Требования ОТТ в части 
эксплуатации

3.4. Наибольшая скорость ветра при пуске 
не более 15 м/с

Требования ОТТ в части 
эксплуатации

3.5. Сборку ракеты проводить на техниче
ской позиции

Требования ОТТ в части 
эксплуатации

3.6. Сборку ракеты проводить в МИК в 
горизонтальном положении

Опыт эксплуатации

3.7. Обеспечить подход к блокам оборудо
вания без расстыковки отсеков

Требования ОТТ в части 
удобства техобслуживания
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Продолжение таблицы 5.7

Наименование пунктов Обоснование
3.8. Допустима расстыковка блоков ракеты 
для замены крупногабаритных составных 
частей PH

Требования ОТТ в части 
удобства технического 
обслуживания

3.9. Время сборки PH и подготовки к выво
зу из МИК - не более 10 суток

Требования ОТТ в части 
хранения

3.10. Хранение ракеты в собранном состоя
нии не более 30 суток

Требования ОТТ в части 
хранения

3.11. Заправку ракеты проводить перед 
стартом

Криогенные компоненты 
топлива

3.12. Время на приведение PH в готовность 
к запуску на стартовом комплексе. -  не 
более 1 суток
3.13. Относительная влажность при хране
нии: от 30 до 90 %

Требования ОТТ в части 
хранения

3.14. Хранение ракеты - по блокам в пыле
влагонепроницаемой укупорке

Требования ОТТ в части 
хранения

3.15. Длительное хранение ракеты осуще
ствлять в специальном хранилище

Требования ОТТ в части 
хранения

3.16. Допустимо хранение ракеты в течение 
10 лет

Требования ОТТ в части 
хранения

3.17. Диапазон температур при хранении: 
от +5 до +30 С°

Требования ОТТ в части 
хранения

3.18. Время хранения ракеты в заправлен
ном состоянии не более 3 суток

Криогенные компоненты 
топлива

4. Требования к транспортабельности
4.1. Транспортировка ракеты железнодо
рожным транспортом в специальном ваго
не

Габариты блоков PH 
меньше габаритов вагона. 
Низкая стоимость.

4.2. Диапазон температур при транспорти
ровке - от -40 до +40 С°

Требования ОТТ в части 
транспортабельности

4.3. Относительная влажность при транс
портировке- от 30 до 90 %

Требования ОТТ в части 
транспортабельности

5. Требования к безопасности
5.1. Наличие САС
5.2. Обеспечить безопасность при изготов
лении деталей, узлов PH и PH в целом

Требования БЖД

5.3. Обеспечить безопасность при транс
портировке

Требования ОТТ в части 
БЖД при транспортировке

5.4. Обеспечить безопасность при сборке 
_ракеты

Требования БЖД

5.5. Обеспечить безопасность при заправке 
ракеты топливом

Требования ОТТ в части 
БЖД
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Продолжение таблицы 5.7

Наименование пунктов Обоснование
5.6. Обеспечить безопасность при различ
ного рода проверках ракеты

Требования ОТТ в части
БЖД________________

5.7. На ракетных блоках нижних ступеней 
не допускается использовать токсичные 
компоненты топлива

Требования ОТТ в части 
экологии

6. Требования к стандартизации 
и унификации
Обеспечить взаимозаменяемость деталей, 
узлов и отсеков

Обеспечение ремонтопри
годности

7. Требования к технологичности
7.1. Для баков применять высокопрочные 
свариваемые алюминиевые сплавы

Требования ОТТ в части 
технологичности

8. Конструктивные требования
8.1. Соединение ступеней - последователь
ное

Решение Генерального 
конструктора.

8.2. Длина ракеты - не более 57 м Результаты расчета 
(Вначале - по прототипам^

8.3. Длина ракетного блока первой ступени 
не более 28 м

Результаты расчета 
(Вначале - по прототипам}

8.4. Диаметр ракетных блоков -  4,0 м Результаты расчета 
(Вначале - по прототипам)

8.5. Предельный диаметр ракеты в собран
ном виде не более 4,0 м

Г абаритные ограничения 
МИК, оборудования, СК

8.6. Обеспечить прочность ракеты при ко
эффициенте безопасности:

- для баков 1,5;
- для баллонов 2,0;
- для сухих отсеков 1,2;
- для ответственных силовых узлов 2,0

Требования ОТТ в части 
конструктивных требова
ний по прочности

8.7. Двигатели на жидком топливе Обеспечение точности 
выведения КА

8.8. Топливо:
первая ступень:

окислитель - жидкий кислород; 
горючее -- керосин РГ-1; 

вторая ступень:
окислитель - жидкий кислород; 
горючее -  жидкий водород; 

третья ступень:
окислитель - жидкий кислород; 
горючее -  жидкий водород.

Опыт эксплуатации. 
Низкая стоимость.
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Окончание таблицы 5.7

Наименование пунктов Обоснование
8.9. Баки PH должны быть герметичными. 
При проверке герметичности допустимо
натекание не более 2 -10-7 Вт

Требования нормативно
технической документации 
на герметичность баков

8.10. Для негерметичных отсеков приме
нять высокопрочные несвариваемые 
сплавы
8.11. Для негерметичных отсеков допус
кается применение композиционных ма
териалов

Низкая удельная масса

8.12. Негерметичные отсеки PH и стыки 
должны быть пыле влагонепроницаемы

Требования ОТТ

8.13. Использовать теплозащиту на дни
щах баков с криогенными компонентами 
топлива

Предохранение от конден
сации влаги в межбаковых и 
переходных отсеках

8.14. Использовать теплозащитные по
крытия на конусных поверхностях ГО и 
переходных отсеках PH

Обеспечение теплового ре
жима при полете PH

9. Технико-экономические требования
9.1. Стоимость затрат на разработку с 
учетом затрат на наземный комплекс

2000000 тыс. руб.

9.2. Стоимость изготовления опытного 
образца, предназначенного для ЛКИ

800000 тыс. руб.

9.3. Затраты на обеспечение пуска 300000 тыс. руб.
9.4. Предполагаемые объёмы изготовле
ния PH в серийном производстве - 12 из
делий в год

Результаты маркетинговых 
исследований по анализу 
рынка

9.5. Предусмотреть изготовление ракеты 
на универсальном оборудовании

Низкая стоимость

9.6. Допустимо использование в произ
водстве уникального оборудования

Решение главного технолога

10. Требования к составным частям 
PH
10.1. Система наведения - активная, ра
диолокационная с использованием БЦВМ

Малая масса.
Расширенные возможное™

11. Требования к сырью, материалам и 
комплектующим
Применять только материалы отечест
венного производства

Независимость от иностран
ных производителей
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БЗ ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПОТРЕБНОЙ  
ХАРАКТЕРИСТИЧЕСКОЙ СКОРОСТИ

Потребная характеристическая скорость ракеты-носителя опре
деляется по следующей зависимости:

v ; omp = v ; ° j + a v g + a v a + а г р + ' £ а у 1, (б з .1)
i=l

где Vx°™dP - идеальная потребная характеристическая скорость;

Д VG - потери скорости на преодоление силы тяжести Земли;

A V a - потери скорости на преодоление аэродинамических сил 
сопротивления;

AVP - потери скорости от противодавления на срезе сопла дви
гателя;

AV. - приращение характеристической скорости на проведение
z-го маневра;

п -  количество маневров.
На начальных этапах расчета можно принять

A V g + A V a + A V P ~ 1350 ...1650  м / с .  (Б3.2)

Расчет потребной характеристической скорости PH, необхо
димой для вывода КА на круговую опорную орбиту

Рассчитаем потребную характеристическую скорость PH, необ
ходимую для вывода КА на круговую опорную орбиту высотой 200 
км:

тгпотр __
У X ид ~

в _
гоо

2 г оо ^

V R3

- / 3,986 10V 2 (6371+ 200) Л ^  
\  6371 + 200 V 6371 J

м/с >

где Ц} = 3,986 105 км ъ/ с 2 - гравитационная постоянная Земли;

г0 0  -  радус-вектор опорной (круговой орбиты);
R3 -  средний радиус Земли (6371 км).
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Радиус-вектор опорной (круговой) орбиты вычисляем по зави
симости:

гоо = ^ з + Ноо  > 

где Н оа - высота опорной орбиты.

Этапы расчета потребной характеристической скорости ра
кеты-носителя на проведение маневров

Вывод КА на круговую орбиту высотой 400 км с заданным углом 
наклонения плоскости орбиты разделим на три этапа:

- вывод на промежуточную эллиптическую орбиту;
- поворот плоскости орбиты;
- вывод на круговую рабочую орбиту.

Расчет потребной характеристической скорости для вывода 
КА на промежуточную эллиптическую орбиту

Схема выведения с круговой опорной орбиты на переходную 
(промежуточную) эллиптическую орбиту высотой 400 км приведена 
на рисунке Б3.1.
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Сначала рассчитаем скорость КА (и ракетных блоков верхних 
ступеней) на опорной орбите:

R— =  7 ,910- I 6371 ■■■ = 7 ,790  км/с,
'(6371 + 200)

где Vr - первая космическая скорость (7910 м/с);
г00-  радиус-вектор опорной (круговой) орбиты.

Затем рассчитаем скорость КА в перигее эллиптической орбиты:

= 7,91/6371
/ 2 1

6571 6671
= 7,847 [км/с],

где гп - радиус перигея орбиты (гя = rQO =  6371 +  200 = 6571 [км]);

+ 6571 + 6771 ^
а - большая полуось орбиты ( а — ----- = --------  = 6671 хм).

В последнем выражении га - радиус апогея орбиты:

ra = R 3 + Н а = 6371 + 400 = 6771 км.
Приращение скорости для перехода КА с опорной орбиты на пе

реходную эллиптическую орбиту рассчитывается как разность скоро
сти КА в перигее эллиптической орбиты и скорости КА на круговой 
опорной орбите, то есть

AVl = Vl[- V oo= 7 ,8 4 7 - 7 ,7 9 0  =  0 ,057  [км/с].

Расчет потребной характеристической скорости, необходи
мой для поворота плоскости орбиты

Схема для расчета приращения характеристической скорости, 
необходимой для изменения плоскости орбиты на угол (р, представ

лена на рисунке Б3.2. На этой схеме V, - первоначальный вектор 

скорости КА, V2 - вектор скорости КА после изменения плоскости

орбиты на угол <р, A  V2 - приращение характеристической скорости 
для изменения угла плоскости орбиты.
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Рисунок Б3.2 - Схема для расчета приращения скорости КА, 
необходимой для изменения плоскости орбиты

Отметим, что поворот выгоднее проводить в апогее эллиптиче
ской орбиты, где скорость космического аппарата минимальна. По
этому сначала рассчитаем скорость полета космического аппарата по 
эллиптической орбите в точке апогея:

Для определения угла срп поворота плоскости орбиты необхо

димо сопоставить заданный угол наклонения <р3ад, который в нашем 

случае равен 64 градусам, и угол <рВыв плоскости орбиты, на которую 
выводится КА с учетом ограничений по азимуту пуска ракет- 
носителей. Например, с космодрома Байконур большая часть запус
ков осуществляется на орбиты с плоскостью наклонения 51,6 градуса.

Рассчитаем угол поворота плоскости орбиты:

Для спутников, запускаемых с космодрома Байконур с углом на
клона плоскости орбиты 51,6 градуса, приращение скорости для пе
ревода КА в плоскость экватора составит

= 7,91
6771 6571

2 1 = 7,615 [км/с].

<Рп = <Рт ~ <Рвыв= 51,6-39,2 = 12,4 [градуса.]

ДК,  = 2 K e -sin ^ = -  =  2 - 7 , 615- s i n =  1,644 [км/с]. 
2 2
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Расчет потребной характеристической скорости для перево
да КА на рабочую орбиту

Схема перевода КА с переходной эллиптической орбиты на вы
сокую круговую (рабочую) орбиту высотой 400 км приведена на ри
сунке БЗ.З.

Рисунок БЗ.З - Схема перевода КА с эллиптической орбиты 
на высокую круговую орбиту

Рассчитаем сначала скорость КА на высокой круговой орбите с 
высотой, соответствующей радиусу апогея эллиптической орбиты:

V  - Vу кр2 г \ = 7,91,
6371

6771
= 7 ,673 [км/с].
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Тогда приращение скорости A F ,, которая необходима для пере
вода космического аппарата на высокую круговую орбиту в точке 
перигея эллиптической орбиты, будет следующей:

AV2 =  VKp2- V a =  7 ,6 7 3 -  7 ,615 = 0 ,058 [км/с].

Определение потребной характеристической скорости PH 
для запуска КА на рабочую орбиту

Приращения скорости для проведения маневров для нашей зада
чи уже известны.

По формуле (Б3.1) с учетом (Б3.2) получаем

v r p = v z „ + AVg + A vA+AVp + jrA V ,=

= 8,029 +1,500 + 0,057 +1,644 + 0,058 -11,288 [км / с].
Приведенные выше расчеты проводились с помощью системы 

Mathcad.
Ниже приведен протокол с результатами расчета потребной ха

рактеристической скорости PH, произведенными с помощью при
кладной программы UMCHAR99.EXE.

Протокол расчета характеристической скорости PH

Студент: Shounkou ft.Р.
Высота опорной орбиты   Ногюр= 200.6® км

Скорость на опорной орбите .......................Uonop= 7 79км/с
Потери скорости при запуске на опорную орбиту .оипот= 1.70км/с

Затраты скорости:
Доя перехода с кр.орбиты в перигее на вытянутую.. ОУпю 0.0ёкм/е
Дня поворота е апогее  0Клев= 1.66км/с
Для перехода ка круговую орбиту е апогее.OUscpa- 9.06км/с
Дня перехода с кр.орбиты в апогее на вытянутую...,DUnn= 0.08км/с
Для перехода на круговую орбиту в перигее.ЕЮкрп- 0.00км/с
Характеристическая скорость .......... Uxap= 11 .26 км/с

Анализ результатов, полученных с помощью расчета в системе 
Mathcad и по программе UMCHAR99.EXE, совпадают с точностью 
до трех значащих цифр.
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Б4 ВЫ БОР ТОПЛИВА

Выбор топлива при проектировании ракет имеет особое значе
ние, так как топливо в основном определяет тип применяемого дви
гателя, массу и габариты ракеты. Следует иметь в виду, что 80-92% 
стартовой массы ракеты приходится на долю топлива.

Выбор топлива с учетом конструктивных характеристик ра
кеты

В учебном пособии [1] показано, что минимальное значение от
ношения начальной массы ракеты к массе полезной нагрузки р  бу
дет соответствовать наиболее выгодному в весовом отношении топ
ливу при фиксированных значениях характеристической скорости
ракеты ( Vx  =  c o n s t):

■ mm

то

(Б4.1)
V = const,

где р  = — — - отношение начальной массы приведенной односту-
т п н

пенчатой ракеты к массе полезной нагрузки.
Там же получено следующее выражение для расчета значения 

отношения начальной массы ракеты к массе полезной нагрузки р  :

р  = Л -  ,  1  ---------------------- , (Б4.2)
Р е  ̂' f ' Рд ' Рм 1 - Г

\
-  Q  W ■ УдуП0 + 1

2 ' &ДОП ' Рт 
где - Vх  - характеристическая скорость; 
w  - удельный импульс топлива;
/  - коэффициент безопасности; 

р д - давление в баке;

р м - плотность конструкционных материалов топливных баков; 

СТдоп * допустимые напряжения; 

р т - средняя плотность топлива;
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У}1У - относительная масса двигательной установки. 
Варьируемыми параметрами будут удельный импульс топлива 

(w) и средняя плотность топлива р т .
Результаты расчета отношения начальной массы ракеты к массе 

полезной нагрузки по формуле (Б4.2) приведены в таблице Б4.1.

п0 - начальная перегрузка;

Таблица Б4.1 - Результаты расчета отношения начальной массы ракеты к 
массе полезной нагрузки

Компоненты топлива
Средняя 

плотность 
топлива, кг/м3

Удельный
импульс,

м/с

Отношение массы 
ступени к массе ее 
полезной нагрузки

Керосин + 
жидкий кислород 1000 3000 3.03

Жидкий водород + 
жидкий кислород 200 4500 2.20

НДМГ+
четырехокись азота 1280 2600 3.59

Для расчета были приняты следующие исходные данные, одина
ковые для всех расчетных вариантов:

характеристическая скорость приведенной одноступенчатой ра
кеты 3000 м/с;

плотность конструкционного материала бака 2700 к г ! м г ; 
допустимое напряжение в стенке бака 200 МПа; 
среднее давление в баке 0,30 МПа; 
начальная перегрузка 1,5; 
относительный вес двигателя 0,002.
Для приведенных исходных данных лучший показатель относи

тельной массы полезной нагрузки получился у пары компонентов 
топлива: "жидкий водород - жидкий кислород".

Выбор топлива по комплексному критерию эффективности
Для проектирования современных ракет-носителей используется 

следующий комплексный критерий эффективности:
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W = {kt ■Wl ) —■> m ax , (Б4.3)
i=i

где W{ - частные показатели эффективности;

к( - удельный вес i-ro частного показателя эффективности; 
п -  количество частных показателей эффективности.
В качестве частных показателей эффективности в данном курсо

вом проекте выбраны следующие показатели:
Wx - показатель, характеризующий удельный импульс топлива;'

W2 - показатель, характеризующий токсичность топлива;

W3 - показатель, характеризующий среднюю плотность топлива;

W4 - показатель, характеризующий стабильность топлива;

W5 - показатель, характеризующий наличие производственной базы;

fV6 - показатель, характеризующий необходимость наличия спе
циальной производственной базы;

W7 - показатель, характеризующий стоимость топлива.
Расчеты по комплексному критерию эффективности проводи

лись с использованием табличного процессора Microsoft Excel. Ис
ходные данные и результаты расчета приведены в таблице Б4.2.

Из анализа результатов видно, что лучшим топливом по данному 
критерию является пара: "керосин - жидкий кислород".

Таблица Б4.2 - Результаты экспертной оценки частных показателей 
и расчета комплексных показателей эффективности топлива

Топливо
W, W, fV7

WУдельный вес частного критерия, к
0,1 I 0,3 1 0,2 0,1 ! o,i | од | o,i

Окислитель Горючее
Жидкий
кислород

Жидкий
водород 1 1 0,1 0,5 0,6 0,1 0,3 0,57

Жидкий
кислород Керосин 0,7 0,9 0,8 0,7 0,8 0,7 0,8 0,83

Азотная
кислота НДМГ 0,5 0,2 1 0,8 0,4 0,2 0,2 0,47
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Сравнение результатов выбора топлива, выполненных по 
различным методикам, и выводы

Анализируя результаты расчета, делаем следующие выводы.
1. Результаты, полученные по различным методикам, не проти

воречат друг другу.
2. Наиболее эффективное топливо по двум критериям -  «жидкий 

кислород - керосин».
3. Немного уступает ему пара «жидкий кислород - жидкий водо

род».
В данном курсовом проекте были выбраны следующие компо

ненты топлива:
первая ступень: окислитель - жидкий кислород;

горючее -  керосин РГ-1;
вторая ступень: окислитель - жидкий кислород;

горючее -  жидкий водород;
третья ступень: окислитель - жидкий кислород;

горючее -  жидкий водород.

Б5 ОПРЕДЕЛЕНИЕ МАССЫ РАКЕТНЫХ БЛОКОВ 
И СТАРТОВОЙ МАССЫ РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ

При оптимизации стартовой массы ракеты-носителя варьирова
лись не только массы ракетных блоков, но и рассматривались схемы 
с последовательным и параллельным соединением ракетных блоков 
первой и второй ступеней. Кроме того, анализировалось влияние на 
стартовую массу ракеты компонентов топлива.

Ниже представлены результаты оптимизации масс ракетных 
блоков для последовательной схемы соединения ракетных блоков 
первой и второй ступеней и следующих компонентов топлива: на 
первой ступени - «жидкий кислород - керосин», на второй и после
дующих ступенях - «жидкий кислород - жидкий водород». Такая 
схема и такие компоненты топлива являются оптимальными по кри
терию минимальной массы с учетом требований надежности.

Расчетная схема представлена на рисунке Б5.1.
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тБ2 t=>

Щ\ <=>

Рисунок Б5.1 - Расчетная схема PH 

Выбор осуществлялся по следующему критерию: 

р  —>min

qt < 0; i = l , и ,

где р _ то

(Б5.1)

отношение начальной массы ракеты к массе полезной
тп н

нагрузки;

q. <0 ; г = 1, и - функции ограничений. 
Целевая функция будет следующей:

тПН '=1
(Б5.2)
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где X; - отношение массы топлива ракетного блока к массе полезной 
нагрузки, то есть

ттх. = ——
m

(Б5.3)
пн

Функция ограничения по характеристической скорости имеет
вид:

V™mp-w ,  In

1 V  Si 1+ >  1 X:

i + I - - X , ~  X,

(s2 - l)* 2 + (j3 -1)

lb  -1) lh  -!)
X3 -X 2

-vv̂  In
1+ - 53

f c - 1 )

1 + -

fc -D
x, — x}

>0, (Б5.4)

где - потребная характеристическая скорость ракеты-носителя;

st - конструктивные характеристики ракетных блоков;

Wj и w2 - удельные импульсы топлива первой и второй ступе
ней соответственно.

Кроме того, следует составить функции ограничений, исходя из 
реализуемых в настоящее время значений чисел Циолковского (см. 
далее в протоколе расчета).

Зададимся также ограничением по скорости в конце работы пер
вой ступени ракеты-носителя, так как на первой ступени использует
ся топливо «жидкий кислород-керосин», а на второй ступени - «жид
кий кислород - жидкий водород».

Функция ограничений по скорости в конце работы двигателей 
первой ступени примет следующий вид:

f  , sl . s2  _ s3 „  ̂1H xl -I-----------x2 -I-----------x3
wl-ln s l - 1 s 2 - l у 3 -1

cl c7
1 + —  xl + —  x2 + — • x3 -  xl

s l - l s 2 - 1 ^3-1

>3000.
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Затем решается задача математического программирования 
(Б5.1) с учетом (Б5.2) и (Б5.4). В результате определяются оптималь

ные значения параметров х * (г = 1,У ).

Далее рассчитываются следующие массы составных частей раке
ты-носителя (в последовательности и по формулам, приведенным 
ниже):

- масса топлива i-ro ракетного блока

тп  -  т пн •х , ; (Б5-5)
- масса i-ro ракетного блока

si (Б5.6)
( s i ~ 4

- масса конструкции i-ro ракетного блока

m K i = m B i - m T i >  ( Б 5 -7 )

- стартовая масса ракеты-носителя
n

= т п н  + T j m Bi • (Б 5 -8 )
1=1

Полученные массы будут оптимальными.
Для решения задачи математического программирования ис

пользовалась система Mathcad. Статистические данные брались из 
прототипов. Протокол решения задачи представлен ниже. Условные 
обозначения понятны из аббревиатуры (mb - масса блока; mt - масса 
топлива; mka - масса КА или полезной нагрузки и т.п.). Знаки пунк
туации (точки вместо запятых, нет знаков препинания и т.п.) соот
ветствуют системе Mathcad.

Протокол расчета в системе Mathcad
Конструкционные характеристики ракетных блоков: 
si := 7.69 s2:= 12.33 s3:=9.43
Масса полезной нагрузки трп := 8.50 
Потребная характеристическая скорость Vx := 11260
Удельные импульсы wl := 3000 w2 := 4500 w3 := 4500
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si s 2+  + ■ s3Целевая функция f i x I,x2 ,x3):= l +
s l - 1  s 2 - l  53-1  

Начальные значения варьируемых параметров 
xl := 15 ч2 :=10 чЗ:=4
Ограничения Given 
Ограничения по числам Циолковского

. si s2 s3 
1 +  +  +

s l-1  s 2 - l  s 3 - l
. s 2 s3 
1 +  + - 1 +

1 + sl s2 s3 , + ------ + --------- xl
>1 s 2 - l  s3 —1

, s2 s3 
1 +  +  -

>1

s3
s 3 - l

s2 -1 s3 - ls l-1  s2 -1 s 3 - l  
Функция ограничений

si s2 s3

-x2 1 + s3
s 3 - l

>1
-x3

Vx -  w\ ■ In
l +  -

1 +

s l - 1  s 2 - l  s 3 - l
si s2 s3 

- + ------- + ----------xl
s l-1  s 2 - l  s 3 - l

- w2  ■ In
1 + s2 s3

s 2 - l  s 3 - l
, s 2 s3
1 +  +  - — x2

-  w3 • In
1 + s3

s 3 - l

1 + s3
s 3 H

-x3
<0

s 2 - l  s 3 - l
Функция минимизации Xm := M inim ize(f ,x I,x2,x3)

"20.196
Вектор оптимальных параметров Xm = 5.684

, 1.385 /
Минимальное значение функции f (X m 0 ,Xm x,Xm 2) = 31.949 
Оптимальные значения масс ракетных блоков 
xl :=Хт0 трп х1 = 171.665
х2 := Хт] ■ трп х2 = 48.315
хЗ := Хт 2 ■ mpn xl = 11.770

Оптимальные значения масс ракетных блоков: 
simb\ : 

тЬ2

s l - 1  
s2 

s2^1

■xt\ wM = 197.325 

■xt2 mb2 = 52.579
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mb3 := ■ xt3 тЪЪ = 13.166
53-1

Оптимальные значения стартовой массы ракеты-носителя: 
то\ := mpn + mb\ + mb2 + тЬЗ то\ = 271.571

Выбор количества ступеней
Произведем выбор количества ступеней ракеты-носителя путем 

расчета стартовой массы PH, выполненного с различным количест
вом ступеней. Результаты расчета представлены на рисунке Б5.2.

Количество ступеней, N 
Рисунок Б5.2 - Выбор количества ступеней PH

Из графика видно, что наиболее выгодным по критерию мини
мальной стартовой массы является вариант PH с тремя ступенями.

Следует отметить, что на стадии предварительных расчетов был 
получен аналогичный график для пакетной схемы соединения ракет
ных блоков первой и второй ступеней с теми же компонентами топ
лива на ступенях, что и в случае схемы «тандем». Однако стартовая 
масса ракеты с использованием пакетной схемы была несколько 
больше, чем стартовая масса ракеты по схеме «тандем». В частности, 
для «трехступенчатого пакета без перелива топлива» расчетное зна
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чение стартовой массы ракеты оказалось равным 399 т (сравни с мас
сой 271,6 т по схеме «тандем»).

Таким образом, для дальнейшей проработки был выбран вариант 
PH с тремя ступенями, соединенными последовательно, и компонен
тами топлива:

на первой ступени - «жидкий кислород - керосин»; 
на второй и третьей ступенях: «жидкий кислород - жидкий водо

род».
Расчет стартовой массы ракеты-носителя с использованием про

граммного обеспечения Umrm.exe не проводился в связи с использо
ванием на ракетном блоке первой ступени керосина, а на ракетном 
блоке второй ступени - жидкого водорода.

Б6 ПРЕДВАРИТЕЛЬНАЯ КОМ ПОНОВКА

Б6Л Определение предварительных габаритов ракеты

При разработке предварительной компоновки ракеты-носителя 
принято брать запас по полезной нагрузке:

расу ,

" 1 П Н  ~  л П Н  , П П Н 9
где к пн =1,1 - коэффициент запаса по полезной нагрузке.

Тогда расчетное значение полезной нагрузки составит 

т пн = 1Л 8,5 =  9,35 т = 9350 кг.
Форма будущей ракеты в первом приближении выбирается в ви

де удлиненного цилиндра.

Объем Wp PH рассчитывается как сумма объемов составных
частей ракеты с полезной нагрузкой.

Расчет объема головного обтекателя
Рассчитываем объем полезной нагрузки:
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Wm  = - ^ н = ^ ^  =  31,167 м \
Рпн ^ОО

где р пн - средняя плотность полезной нагрузки.
В первом приближении средняя плотность полезной нагрузки 

принята по статистике для пилотируемых космических аппаратов, 
функционирующих на орбитах Земли, и равная 300 кг/мЗ.

Рассчитываем объем головного обтекателя:

Wr o = k ro -WnH = 1 ,5 -31 ,167  =  46,75 м \  

где кго = 1,5 - коэффициент, учитывающий неполноту заполнения 

головного обтекателя полезной нагрузкой.

Расчет объема приборных отсеков
Объем приборных отсеков следует рассчитывать только для по

следней ступени ракет-носителей среднего класса. Объем, занимае
мый приборами на ракетных блоках первой ступени ракеты- 
носителя, можно не учитывать, так как для установки этих приборов 
достаточно места в межбаковых отсеках этих блоков.

Рассчитаем массу приборного отсека:

тпо = %по ' то = 0,0008' 304,638= 0,24371 т = 243,71 кг , 

где %по = 0,0008- относительная масса приборного отсека по стати

стике;
т 0 - стартовая масса ракеты-носителя.
Рассчитаем объем приборного отсека:

W„0 = —  = ̂ 1 =  1,6247 [ V ] ,
Рпо 1

где - р п 0  - средняя плотность компоновки приборного отсека, кото

рая для приборов системы управления верхних ступеней ракет- 
носителей составляет по статистике 150 кг/м3.

Расчет массы и объема топливных отсеков
Рассчитываем средние значения плотностей топлива по формуле
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_ Ро«-Рг-{к+\)
Р ср ~ ----------------------- ’

г-Рг+Ра,
где р Ск и р г - плотность окислителя и горючего соответственно;

К - коэффициент отношения массы окислителя к массе горюче
го.

По статистике К= 2,7 для компонентов топлива «жидкий кисло
род-керосин» и К — 4,5 для компонентов топлива «жидкий кислород - 
жидкий водород».

Объем топлива i-й ступени рассчитываем по зависимости:

Pcpi

где т Г1 - масса топлива i-й ступени.

Объем топливных отсеков каждого ракетного блока рассчитыва
ем по зависимости:

W  = k -W
T O i  * T i  T i  5

где WTi - объем топлива i-й ступени;

k Tj =1,3 - коэффициент, учитывающий превышение объема топ

ливного отсека над объемом топлива.
Результаты расчетов представлены в таблице Б6.1.

Таблица Б6.1 - Объемы топливных отсеков

РБ Р<„ ,кг!м? тТ,Т1, кг WT, , м1 ww, , V
1 1023 188000 183 238,8
2 305 43047 141 183,4
3 305 13130 43,0 55,9

Расчет объемов ракеты-носителя и суммарного объема хво
стовых и переходных отсеков

Сначала рассчитаем объем ракеты-носителя:
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и'и+ЕКоО+ЁК») 
1=1 1=1______Wp =

1 - К о
46,75 + 1,451 + 238,8728 + 183,47 + 55,9611 3l= —           = 619,4168 Глг1,

1-0 ,15

где кхо -  0,15 - статистический коэффициент, показывающий, какую
долю объема занимают хвостовые и переходные отсеки от объема 
ракеты-носителя.

Тогда суммарный объем хвостовых и переходных отсеков соста
вит

= 619 ,4168  0,15 = 92,9125 [л*3].

Определение предварительных габаритов ракеты-носителя
По статистике относительное удлинение ракет-носителей с по

следовательным соединением ступеней примем равным А = 14,8. 
Находим предварительный диаметр ракеты:

^ \4-Wp 4-619,4 , _ _
D = f  f  = ?  — = 3,76 О]. 

V л-А \ Л"-14,8

Расчетная длина ракеты находится по следующей зависимости:

L -  A-D = 14,8-3,76 = 55,65 [л<].
Принимаем диаметр равным D = 4 м и рассчитываем длину ра

кеты с другим диаметром:

г 4 -WP 4-619,42 г ,
L = — £ =  ~ к ~ = 49>32 М -л -D л -4

Б6.2 Компоновка отсеков ракеты-носителя

Расчет габаритных характеристик хвостовых отсеков и вы
бор ракетных двигателей

Длину двигателя рассчитывают по эмпирическим зависимостям, 
полученным из статистики:
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где R  - тяга двигателя, Н.
Тяга двигателей определяется как произведение начальной пере

грузки ступени на начальный вес ступени:

R i = no i - m o i - 8 o ’ 

где m0i - начальная масса i-й ступени.
Длина двигателя с рамой крепления рассчитывается по следую

щей зависимости:
Т - к  Г
^  Д в Р  ~  Л Д в Р  Д в  >

где кДвР - коэффициент, учитывающий превышение длины двига

тельной установки над длиной двигателя ( кДвР = 1 ,4 ).

Длина хвостового отсека ракетного блока первой ступени мень

ше или равна длине двигателя с рамой ЬДвР, то есть L x 0  < ЬДвР. На

основании статистических данных будем уменьшать длину хвостово
го отсека первой ступени на 10-15 процентов.

Длины хвостовых отсеков второй и третьей ступеней ракеты- 
носителя зависят от принятой схемы разделения.

Выбираем схему с холодным разделением ракетных блоков. По
этому длина хвостового отсека второго (и третьего) ракетного блока 
будет равна (или несколько выше) сумме длины двигателя с рамой 
крепления и высоты полусферических днищ баков, в которые «упи
раются» сопла двигателей.

Результаты расчетов длины хвостовых отсеков для ракетных 
блоков всех ступеней представлены в таблице Б6.2. Высоты днищ 
баков брались из расчетов, которые представлены ниже в пункте 
«Определение геометрических размеров баков».

Принимаем решение: на проектируемой PH используем уже су
ществующие двигатели от НПО «Энергомаш» РД-191 на первой сту
пени и РД-0132 на верхних ступенях.



Таблица Б6.2 - Характеристики двигателей и хвостовых отсеков

Р Б А налог
ДУ

г  Прот
дв

Ш

Прот
и Я ) ’

м

у П рот
>

М

Прош

кН  ’
m0l,

т
R ,
кН М

®дв > 
м м

Are
м

1 РД -
191

4 1.45 5,2 1920x2
=3840 221,4 34698 3,05 1,14 4,39 3,82

2 РД-
0132

1,49 1 1,788 961,4 59,67
8 642,0 2 0,75 2,90 3,42

3 РД-
0132

1,49 1 1,788 961,4 15,11 248,9 1,58 1,06 2,17 2,59

Расчет габаритных характеристик топливных отсеков
Прежде всего выбираем форму топливных отсеков и баков раке

ты. Форму топливных отсеков первой и второй ступеней принимаем 
цилиндрической с несовмещенными днищами баков, выполненными 
в форме частей сфер, радиус днищ равен диаметру баков. Бак окис
лителя третьей ступени кольцевой формы.

Масса топлива считается известной из распределения масс по 
блокам ракеты-носителя. Определим массы и объемы окислителя и 
горючего.

Для нахождения массы окислителя и горючего воспользуемся 
следующими зависимостями:

1 К
т г — тТ  ; mOK= m T

v+1 ' *4-1
Объемы окислителя и горючего можно вычислить следующим 

образом:

w  _  mQK . w  _Щ_
ок > " г  — _ ’

Р о к  Р г

где р ок и р ,  - плотности окислителя и горючего соответственно. 
Результаты расчетов представлены в таблице Б6.3.

Определение геометрических размеров баков
Расчет проводился по методике, изложенной в учебном пособии 

[1]. Расчетная схема представлена на рисунке Б6.1. Результаты расче
та представлены в таблице Б6.4. Обозначения в таблице соответст
вуют обозначениям.
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Таблица Б6.3 - Массы и объемы топлива

РБ Горю
чее

Окисли
тель

Р г ,
кг/м3

Рек» 
кг/м3

тг ,
т

т о*г» 
Т

W"  Г’
м3

W п  0 * 1

м3

1 Керосин
РГ-1 Жидкий

кисло
род

830

1140

57,5 130,5 69,28 114,5

2 Жидкий
водород 71

Г 9,70 43,6$ 136,6 38,29

3 2,387 10,74
3 33,6 9,424

Таблица Б6.4 - Расчетные характеристики баков

РБ Я
м

h,
м

V * .
м 5 ’

w46r,
л<5 ’

Г *  O K ’  

л,3
Яб Г' 

м
Я  6 <ж • 

м
Я  Г'
м

Я  С К  ’
м

1 66,241 111,4 5,7393 9,655 6,7667 10,68
2 3,88 0,52 3,142 133,58 35,25 11,574 ГзТ054 12,601 4,082
3 30,584 6Д 88 2,6499 0,553 3,6772 1,581

Расчет габаритных характеристик переходных отсеков 
Длина переходного отсека зависит от высоты днища верхнего 

бака третьей ступени и от высоты выступающей (вниз) за плоскость 
стыка полезной нагрузки с головным обтекателем.
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Примем, что нижняя фаница зоны полезной нагрузки лежит 
выше плоскости стыка переходного отсека с полезной нафузкой и 
головным обтекателем. Тогда высота переходного отсека будет при
мерно равна высоте днища верхнего бака третьей ступени ракеты- 
носителя (с небольшим запасом). Принимаем высоту переходного 
отсека 0,6 м.

Компоновочная схема и геометрические характеристики 
приборных отсеков

Форму приборного отсека третьей ступени выбираем также ци
линдрической и рассчитаем длину приборного отсека:

г 4-Wnn 4-1,45 Л г ,

Приборы первого и второго разгонных блоков располагаются в 
межбаковых отсеках.

Компоновочная схема космической головной части
Компоновочная схема космической головной части заимствова

на из прототипа, а именно, она выбрана такой же, как и компоновка 
космической головной части на пилотируемом космическом аппарате 
«Союз» (КА установлен на верхнем стыковом шпангоуте переходно
го отсека и закрыт головным обтекателем, который также установлен 
на верхнем стыковом шпангоуте переходного отсека).

Уточнение компоновочной схемы ракеты-носителя
В курсовом проекте предварительная компоновка ракеты- 

носителя уточнялась в соответствии с методикой, представленной в 
учебном пособии [1]. Уточненная компоновочная схема ракеты- 
носителя представлена в приложении БА.

Б7 РАЗРАБОТКА ТВЕРДОТЕЛЬНОЙ МОДЕЛИ РАКЕТЫ

Файлы деталей и сборок, выполненные в системе твердотельного 
моделирования «SolidWorks», прилагаются к настоящему курсовому 
проекту на оптическом носителе (CD-диске). Ниже на рисунках Б7.1 
-  Б7.6 приведены экранные копии твердотельной модели ракеты- 
носигеля и отдельных составных частей.
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Стартовая масса: 258,766 т
Число ступеней: 3
Масса ПН: 8,5 т
Длина: 57 м
Мах диаметр: 4 м

Первый ракетный блок: 
Топливо: керосин/кислород
Масса блока: 185,166 т
Масса конструкции: 21,613 т
Масса топлива: 163,553 т
Число Циолковского: 8,56

Второй ракетный блок:
Топливо: водород/кислород
Масса блока: 46,662 т
Масса конструкции: 7,135т
Масса топлива: 39,527 т
Число Циолковского: 6,5

Третий ракетный блок:
Топливо: водород/кислород
Масса блока 16,865 т
Масса конструкции 5,128 т 
Масса топлива 11,738 т
Число Циолковского 3,28

Головной обтекатель:
Масса ГО: 1,572 т
Масса ПН: 8,5 т
Масса КА: 7 т
Масса САС: 1,5 т

Рисунок Б7.1 - Общий вид ракеты-носителя

о
п
т
и
м
у
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1 - первый ракетный блок;
2 -  второй ракетный блок;
3 -  третий ракетный блок;
4 -  створки ГО;
5 -  пилотируемый КА

Рисунок Б7.2 - Схема членения PH



1 - ЖРД;
2 - донная защита;
3 - хвостовой отсек;
4 - рама ДУ;
5 - тормозные РДТТ;
6 - магистральный и тоннельный трубопроводы;
7 - бак горючего;
8 - межбаковый отсек;
9 - бак окислителя;
10 - переходный отсек

Рисунок Б7.3 - Ракетный блок первой ступени (в разрезе)
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1 - ЖРД;
2 - рама двигателя;
3 - рулевые двигатели;
4 - хвостовой отсек;
5 - тормозные РДТТ;
6 - бак горючего;
7 - магистральный и тоннельный трубопроводы;
8 - межбаковый отсек;
9 - бак окислителя;
10 - переходный отсек

Рисунок Б7.4 - Ракетный блок второй ступени (в разрезе)
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1 -Ж РД;
2 - хвостовой отсек;
3 - бак окислителя;
4 - межбаковый отсек;
5 - бак горючего;
6 - приборный отсек;
7 - переходный отсек;
8 - ферма ДУ;
9 - рулевые двигатели

Рисунок Б7.5 - Ракетный блок третьей ступени (в разрезе)
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1 -  пилотируемый КА;
2 -  САС;
3 -  створки ГО;
4 -  решетчатый стабилизатор;
5 -  шпангоут переходного отсека (сам переходный

на рисунке не показан)

Рисунок Б7.6 - Космическая головная часть



Б8 РА СЧЕТ МАСС ЭЛЕМ ЕНТОВ РА КЕТЫ -Н ОСИТЕЛЯ

На этапе предварительного расчета масс основных элементов 
конструкции ракеты-носителя использовались статистические дан
ные по относительным массам элементов конструкции PH.

Расчет проводился с помощью программы UMRMK.EXE. Ис
ходные данные по геометрическим характеристикам ракеты брались 
с компоновочной схемы. Кроме того, использовались исходные дан
ные, полученные в результате расчетов на предыдущих этапах вы
полнения курсового проекта. Протокол расчета представлен ниже.

Протокол расчета масс элементов 
конструкций ракеты-носителя

Ракетный блок первой ступени:

И С Х О Д Н Ы Е  Д А Н Н Ы Е :
Конструктивная характеристика  S= 7.690
Диаметр блока( м ) .........................D= Ч.000
Масса блока (тонны)........................М= 188.000
Относительная масса окислителя  каппа= 2.270
ПЛОТНОСТЬ ОКИСПИТеПЯ ( КГ/куб.м)..... рООК= 1140.000
Плотность горючего ( кг/куб.м).......рогор= 830.000
Длина головного обтекателя (м)......... Lro= 0.000
Длина приборного отсека (м)............ Lno= О.0О0
Длина межбакового отсека (н)........... Lh o = 1 .300
Длина переходного отсека (м)........Lnepex= 2.310
Длина хвостового отсека (н)............ Lxo= 3.500
Радиусы днищ баков (м).................. йдн= 4.120
Длина бака окислителя (м)  Lo k = 9.655
Длина бака горючего (м)  Lrop= 5.740
Тяга ЖРД.................................11жрд= 3840.000
Относ.тяга рулевых двиг................Ro t h = 0.0ОО
Масса конструкции блока  Мкбл= 24.447
Масса топлива в блоке  Мтопп= 163.553
Масса окислителя  Мок= 113.537
Масса горючего.......................... Мгор= 50.016
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Р Е З У Л Ь Т А Т Ы  Р А С Ч Е Т А  М А С С :
Масса головного обтек . Мго= 0.000
Масса приборного отсека...Мпо= 0.000
Масса приборов ......... . Мпр: 1 .020
Масса верхн.днища бака"0" .Мвдбо= 0.114
Масса обечайки бака "0". ..Мобо= 0.30Т
Масса нижн.днища бака "0" .Мндбо= 0.125
Масса верхн.днища бака'Т" .Мвдбг= 0.114
Масса обечайки бака "Г".. .Мобг= 0.183
Масса нижн.днища бака Г”..Мндбг= 0.125
Масса межбакового отсека .Ммбо= 0.204
Масса хвостового отсека ..Мхо= 0.734
Масса переходного отс. .Мперо= 0.363
Масса ЖРД............... .Мжрд= 3.143
Масса рамы ЖРД.......... .Мржрд= 0.762
Масса теплозащиты днищ... .Мтзп= 0.188
Масса рулевых ЖРД....... ■ Мрд= 0.000
Масса системы наддува Мнад= 0.031
Масса эп.-радио-коммуник..Мком= 3.867
Незабор топлива......... Мнез= 2.453
Прочие массы............ . Мпр= 1 .880
Расчетная конструктивная характеристика: S расч = 7.98. 

Ракетны й блок второй ступени:

И С Х О Д Н Ы Е  Д А Н Н Ы Е :
Конструктивная характеристика . . ....... S= 12.230
Диаметр блока( м )............... ....................D= 4.000
Масса блока (тонны).............. ...... М= 43.047
Относительная насса окислителя .. ...каппа= 4.500
Плотность окислителя ( кг/куб.м). ....роок= 1140.000
Плотность горючего ( кг/куб.н)... ...рогор= 71 .000
Длина головного обтекателя (м)... .... Lro= 0.000
Длина приборного отсека (м)..... .... Lno= 0.000
Длина межбакового отсека (м).... ............. L m o = 1 .300
Длина переходного отсека (м).... . Lnepex= 1 .100
Длина хвостового отсека (м)..... .... Lxo= 1 .155
Радиусы днищ баков (м).......... ............. Rf lH= 4.120
Длина бака окислителя (м) ...... ..............L o k = 3.054
Длина бака горючего (м) ........ . . . .Lrop = 11.570
Тяга ЖРД......................... ---йжрд = 961.380
Относ.тяга рулевых двиг......... .. . . R o t h = 5.О00
Масса конструкции блока ........ ....Мкбл= 3.520
Масса топлива в блоке .......... ...Мтопп= 39.527
Масса окислителя ................ ....Мок= 32.340
Масса горючего................... . ...Мгор= 7.187
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Р Е З У Л Ь Т А Т Ы  Р А С Ч Е Т А  М А С С
Масса головного обтек.... Мго: 0.000
Масса приборного отсека.. . Мпо= 0.000
Масса приборов ......... Мпр: 0.295
Масса верхи.днища бака“0" .Мвдбо: 0.114
Масса обечайки бака "0”.. .Мобо: 0.097
Масса нижн.днища бака ”0”.Мндбо: 0.125
Масса верхи.днища бвка'Т" . Мвдбг: 0.114
Масса обечайки бака "Г”.. .Мобг: 0.368
Масса нижн.днища бака Г". .Мндбг: 8.125
Масса межбакового отсека .Ммбо: 0.204
Массе хвостового отсека ..Мхо: 0.242 .
Масса переходного отс.... Млеро: 0.173
Масса ЖРД............... .мжрд* 2.289
Массе рамы ЖРД.......... ■Мржрд: 8.191
Массе теплозащиты днищ... .МТЗП: 0.108
Мееса рулевых ЖРД....... ■ Мрд: 0.572
Масса системы наддува.... .Мнад: 0.831
Масса эл.-радио-коммуник..МКОМ: 0.904
Неэабор топлива......... .Мнеэ: 8.593
Прочие массы............ Мпр: 0.430
Расчетная конструктивная характеристика: S расч = 12.19.

Ракетный блок третьей ступени:

И С Х О Д Н Ы Е  Д А Н Н Ы Е :
Конструктивная характеристика  $= 9.430
Диаметр блока( м )...................... 0= 4. ООО
Массе блока (тонкы)..................... М= 13.130
Относительная масса окислителя  каппа: 4.500
Плотность окислителя ( кг/куб.м).....роок = 1148.000
Плотность горючего ( кг/куб.м)......рогор* 71.888
Длина головного обтекателя (м)........ Lro= 7.500
Длина приборного отсека (м)........... Lno* 1.400
Длина межбакового отсека (и).......... Lm o= 0.782
Длина переходного отсека (и).......LnepeT' 0.450
Длина хвостового отсека (и)........... Lkj* 0.324
Радиусы днищ баков (м)................ йдн= 4.120
Длина бака окислителя (и)  1ск= 0.553
Длина бака горючего (н)  Lrop: 2.658
Тяга ЖРД............................. Ржрд: 961.388
Относ.тяга рулевых двиг.............. Яоти= 0.100
Масса конструкции блока  Икбл= 1.392
Масса топлива в блоке  Мтопл= 11.738
Масса окислителя  Мок: 9.604
Масса горючего  Мгор: 2.134
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Р Е З У Л Ь Т А Т Ы  Р А С Ч Е Т А  М А С С :
Масса головного обтек.... .Мгог 1 .572
Масса приборного отсека.. . Мпо= 0,220
Масса приборов ......... , Mnps 0.146
Масса верхн.днища бака"0" .Мвдбо: 0.114
Масса обечайки бака "0”.. .Иобо= 0.018
Масса нижн.днища бака “0м .Мндбо= 8.125
Масса верхн.днища бака"Г”.Мвдбг= 8.114
Масса обечайки бака "Г".. .Мобг= 8.084
Масса нижн.днища бака Г". .Мндбг* 0.125
Масса межбакового отсека .Ммбо* 0.123
Масса хвостового отсека ..Мхо* 8 .0 6 8
Масса переходного отс.... Мперо= 0.071
Масса ЖРД....-.......... .Мжрд: 2.28S
Масса рамы ЖРД.......... . Мржвд: 0.131
Масса теплозащиты днищ.....Мтэп= 0.180
Масса рулевых ЖРД....... Мрд= 0.057
Масса системы наддува.....Мнад: 8.031
Масса эл.-радио-конмуник..Мком= 8.972
Неэабор топлива.......... .Мнеэ= 0.176
Прочие массы............ ■ Мпр* 8.131

Расчетная конструктивная характеристика: S расч = 9.45.

Предварительная массовая сводка (чтобы не по дзывать ее два
жды) приведена в начале следующего раздела совместно с промежу
точными результатами расчета по координатам центра масс и момен
тов инерции элементов ракеты-носителя.

Б9 РАСЧЕТ ЦЕНТРОВОЧНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
И МОМЕНТОВ ИНЕРЦИИ

Предварительная массовая сводка ракеты-носителя представлена 
в таблице Б9.1. Там же представлены промежуточные результаты 
расчета по координатам центра масс и моментов инерции элементов 
PH. Расчет проводился по методике [1] с использованием табличного 
процессора Excel.
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Таблица Б9.1 - Предварительная массовая сводка и результаты 
расчета по координатам центра масс и моментов инерции PH

№
Э Л .

Наименование т,,
кг

*/>
м

mr xi ,
К Г 'М

Щ ■х,f , 
кг-м2

1 2 3 4 5 6
1 ПН (с САС) 8500 9 76500 688500
2 ГО 1572 8,76 13762,86 120494

3-й РБ:
Группа А:

3 приборный отсек 220 13,64 2999,8 40904
4 Приборы 146 13,43 19610,0 26339
5 Верх днище бака О 114 13,94 1589,2 22153
6 Обечайка бака О 18 15,52 279,4 4336
7 Нижнее днище бака О 125 17,09 2136,8 36526
8 Верх днище бака Г 114 17,63 2010,2 35445
9 Обечайка бака Г 84 18,08 1518,7 27459
10 Нижнее днище бака Г 125 18,55 2318,8 43013
11 МО 123 17,30 2127,8 36808
12 ХО 68 18,62 1266,2 23576
13 Переходный отсек 71 12,79 908,1 11614
14 ЖРД 2289 18,61 42589,1 792413
15 Рама ЖРД 76,4 17,60 1344,6 23663
16 Теплозащита 188 13,60 2556,8 34772
17 Рулевые ЖРД 57 17,87 1018,6 18202
18 Система наддува 31 h 17,30 536,3 9278
19 Кабели 972 г 13,25 12879 170647
20 Незабор топлива 176 17,86 3143,36 56140
21 Прочие массы 131 17,20 2253,2 38755

Сумма по группе А 5128 85436,7 1452044

Группа Б:
22 Окислитель 9604 15,65 150302,6 2352236
23 Горючее 2134 18,11 38646,7 699892

Сумма по группе Б 11738 188949,3 3052128

2-й РБ:
Группа А:

24 Приборы 295 23,8 7021 167100
25 Верх днище бака О 114 19,71 2246,9 44287

439



Продолжение таблицы Б9.1
1 2 3 4 5 6

26 Обечайка бака О 97 21,51 2086,1 44863
27 Нижнее днище бака О 125 23,36 2920 68211
28 Верх днище бака Г 114 24,211 2760,1 66824
29 Обечайка бака Г 368 30,26 11136,4 337010
30 Нижнее днище бака Г 125 36,32 4539,5 164856
31 МО 204 23,75 4844,8 115059
32 ХО 242 37,86 9162,1 346878
33 Переходный отсек 173 19,35 3346,9 64748
34 ЖРД 2289 38,34 87760,3 3364728
35 Рама ЖРД 191 37,23 7110,0 264669
36 Теплозащита 188 19,5 3666 71487
37 Рулевые ЖРД 572 36,90 21108,5 778968
38 Система над дува 31 36,67 1136,78 41685
39 Кабели 984 23,91 23527,4 562541
40 Незабор топлива 593 36,37 21567,4 784407
41 Прочие массы 430 36,71 15783,2 579321

Сумма по группе А 7135 231723,3 7867643

Группа Б:
42 Окислитель 32340 21,61 698932,1 15105320
43 Г орючее 7187 30,34 218053,6 6615746

Сумма по группе Б 11738 188949,3 3052128

1-й РБ:
Группа А:

44 Приборы 1020 50,10 51097,9 2559801
45 Верх днище бака О 114 39,40 4491,9 176996
46 Обечайка бака О 307 44,50 13660,0 607800
47 Нижнее днище бака О 125 49,58 6197,5 307272
48 Верх днище бака Г 114 50,50 5757,0 290729
49 Обечайка бака Г 183 53,64 9815,2 526439
50 Нижнее днище бака Г 125 56,78 7097,5 402996
51 МО 204 50,04 10208,8 510878
52 ХО 734 58,33 42814,2 2497353
53 Переходной отсек 363 38,44 13953,0 536325
54 ЖРД 9143 60,23 550673,8 33166529
55 Рама ЖРД 762 57,82 44058,8 2547482
56 Теплозащита 188 39,15 7359,3 288078
57 Система наддува 31 57,45 1781,0 102319
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Окончание таблицы Б9.1
1 2 3 4 5 6

58 Кабели 3867 50,06 193590,0 9691490
59 Незабор топлива 2453 56,09 139575,7 7941857
60 Прочие массы 1880 57,30 107724,0 6172585

Сумма по группе А 21613 1209855,3 68326930

Г руппа Б:
70 Окислитель 113537 44,59 5062614,8 225741995
71 Г орючее 50016 53,78 2689760,4 144649937

Сумма по группе Б 163553 7752375,3 370391933

Сумма по PH 258766 10475588,4 473620737

Рассчитаем координату центра масс ракеты-носителя по оси Х т по
следующей зависимости:

з
У т. ■ х.
t r  ' ' 10475588,4 , А ио г пХцм = -Lb = _ _ _ _ _ _ _  = 40,48 [,и] ;

I *
/=1

3
Y>mr x,

258766,4

= = 40,48 М.

1 > ,
i=l

258766,4

Определим момент инерции ракеты относительно оси Ymim 
проходящей через центр масс ракеты, следующим образом:

3 3
1 У = / ,  = У  т. ■ х,2 -  X2 У  т, -

*Ц М  & Ц М  4 — А I I  4м  L —J  I1ЦМ *цм
/=1 /=1

=473620737-40,482 -258766,4 = 49539585,8 [кг-м2].

Расчет времени работы ступеней и секундного расхода окис
лители и горючего

Результаты расчета представлены в таблице Б9.2.
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Таблица Б9.2 - Результаты расчета времени работы ступеней 
и расхода окислителя и горючего

. .

РБ w«/> Р, тТ1, тт„ Т„ тОк1 > тп ,
м/с 1сН т/с т с т т

1 3000 3800 1,26667 188 149 0,87584 0,38591
2 4500 961,38 0,21364 43,05 202 0,21609 0,04802
3 4500 961,38 0,21364 13,13 62 0,17327 0,0385

Расчет проводился по следующим зависимостям [1]: 
секундный расход топлива в целом (окислителя и горючего) 

Я,—  1тп =
w,

продолжительность работы отдельных ступеней 

Т - Ш и .
1 i ~  ■ ’т„
секундный расход окислителя и горючего

m OKi _  т п
тОк1 ~ ~ z r ~ » тп  -  Т ■

Расчет изменения координат центра масс PH в полете
Расчет проводился по методике, изложенной в подразделе 13.4 

учебного пособия [1]. Расчетная зависимость для определения теку
щего значения координат центра масс ракеты следующая:

X  m i x i +  l m O« -  ™OKi l ) X O x i ( 0 ] +  -  m n  t ) x n ( ' ) ]

Xим (t)=^  : , (Б10.1)
mn —mTt

где mT - секундный расход топлива (окислителя и горючего вместе). 
>ni и xi - массы и координаты элементов, относящихся к группе А; 

mOKi, m r i , mm i, mr t , xOKi, x n  - массы, секундные расходы и 
координаты окислителя и горючего (элементов группы Б); 

т0 - стартовая масса ракеты-носителя.
Результаты расчета (центровочная ведомость) изменения коор

динат центра масс ракеты-носителя по времени полета на участке 
работы первой ступени представлены в таблице Б9.3.
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Таблица Б9.3 - Центровочная ведомость

№ t, с кг
Щ  (*), 

кг

*cw(0,

м
*л(0,

м кгм

mr ( t ) - x r (t )

кгм м

0 0,00 113,5450,0235,9944,83 4085,98 2242,32 33,37
1 14,14102,1845,0136,6145,21 3740,65 2034,95 33,342 28,29 90,8340,0137,2345,58 3381,26 1823,84 33,22
3 42,43 79,4835,0137,8545,96 3007,81 1608,97 32,99
4 56,58 68,1230,0138,4646,33 2620,31 1390,36 32,61
5 70,72 56,7725,0139,0846,71 2218,74 1168,00 32,066 84,87 45,4120,0139,7047,08 1803,11 941,90 31,257 99,01 34,0615,0040,3247,45 1373,42 712,05 30,118113,1622,7110,0040,9447,83 929,67 478,44 28,489127,3011,35 5,0041,5648,20 471,87 241,10 26,1210141,45 0,00 0,0042,1848,58 0,00 0,00 22,58
На рисунке Б9.1 представлен график изменения координаты 

центра масс ракеты в полете.

Время работы первой ступени, с
Рисунок Б9.1 - График изменения координаты центра масс PH в полете
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Б10 ОБОСНОВАНИЕ И ВЫ БО Р БОРТОВЫ Х СИСТЕМ

Ниже приведен состав бортовых систем PH (для всех ракетных 
блоков):

системы обеспечения теплового режима (СОТР); 
системы наддува баков;
системы одновременного опорожнения баков объёмомерные; 
системы одновременного опорожнения баков расходомерные; 
пневмогидравлические системы (ПГС) ракетных блоков; 
системы подачи топлива в ДУ;
система регулирования боковой составляющей скорости (РБС); 
система регулирования кажущейся скорости (РКС); 
система регулирования нормальной составляющей скорости 

(РНС);
системы крепления и разделения РБ; 
система крепления и разделения ГО; 
система крепления и разделения КА.
Более подробно рассмотрим принятые в настоящем проекте 

пневмогидравлическую систему одного из ракетных блоков, системы 
крепления и разделения составных частей ракеты-носителя.

610.1 Пневмогидравлическая система 
ракетного блока первой ступени

Пневмогидравлическая система (ПГС) ракетного блока (РБ) пер
вой ступени ракеты-носителя представлена на рисунке Б10.1. Она 
состоит из двух жидкостных ракетных двигателей РД-191 (на схеме 
для упрощения графической иллюстрации показан один).

Двигатель РД-191 имеет турбонасосную систему подачи топлива 
с одним турбонасосным агрегатом (ТНА), с одним бустерным насос
ным агрегатом окислителя и одним бустерным насосным агрегатом 
горючего. Используется схема с дожиганием окислительного газа, 
который вырабатывается в двух одинаковых газогенераторах на ос
новных компонентах.
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1 - камера сгорания;
2 - теплообменник для 

получения газообразного ки
слорода;

3, 5, 18 - шайбы настро
ечные;

4 - теплообменник для 
получения газообразного ге
лия;

6 - турбина;
7 - газогенератор, рабо

тающий на основных компо
нентах топлива;

8 - пиростартер;
9 - бак горючего (керо

син);
10 - бак окислителя (жид

кий кислород);
11, 14 - дренажно

предохранительные клапаны;
12, 15 - датчики давления;
13 - баллоны с жидким

гелием;
16 - насос горючего;
17 - насос окислителя;
19 - главный клапан го

рючего;
20 - главный клапан окис

лителя;
21 - коллектор выхлопных 

газов турбины и сопловой на
садок

Рисунок Б 10.1 - Пневмогидравлическая система ракетного блока 
первой ступени ракеты-носителя

445



На двигателе применено химическое зажигание в огневых агре
гатах и имеются теплообменники подогрева гелия для наддува бака 
горючего. Продувка осуществляется бортовой пневмосистемой. Все 
агрегаты автоматики используют пневмоуправление гелием от бор
товой пневмосистемы.

Тяга двигателя передается на корпус PH через специальную раму 
(на схеме не показана). Жидкостный реактивный двигатель (ЖРД) 
имеет плавный двухступенчатый запуск с самозапуском - опережени
ем включения газогенераторов относительно камер. В полете ЖРД 
регулируется по тяге и соотношению компонентов в камерах, а перед 
выключением двигатель плавно дросселируется с целью снижения 
максимальных перегрузок на ракету-носитель. Выключается двига
тель в два этапа. Во-первых, прекращается работа газогенераторов. 
Во-вторых, отсекается подача компонентов в камеры и осуществля
ется дренаж горючего из трактов их охлаждения.

Б10.2 Системы крепления и разделения 
составных частей ракеты-носителя

На рисунке Б 10.2 представлены принятые схемы крепления и 
разделения ракетных блоков, головного обтекателя и космического 
аппарата.

На этом рисунке введены следующие обозначения: 1 , 2 -  тор
мозные ракетные двигатели твердого топлива; 3 -  пирозамки систем 
крепления и разделения РБ; 4 -  плоскость расположения элементов 
системы крепления и разделения головного обтекателя по продоль
ному стыку (включая замки, тяги и толкатели); 5 -  пирозамки систе
мы крепления и разделения КА; 6 - пружинные толкатели системы 
крепления и разделения КА; 7 -  пирозамки крепления и разделения 
головного обтекателя.

Системы крепления и разделения ракетных блоков
Крепление и разделение ракетных блоков осуществляется пиро

замками. Торможение отработавших ракетных блоков осуществляет
ся с помощью твердотопливных ракетных двигателей.
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Система крепления и разделения головного обтекателя
Крепление и разделение головного обтекателя (ГО) осуществля

ется замками продольного и поперечного стыка. В случае штатного 
режима полета ракеты-носителя срабатывают вспомогательные дви
гатели системы аварийного спасения и уводят основной ракетный 
блок системы аварийного спасения от головного обтекателя. Сброс 
головного обтекателя осуществляется на участке полета второй сту
пени. При раскрытии замков продольного и поперечного стыка обте-, 
катель делится на две части, которые отбрасываются от ракеты- 
носителя специальными толкателями.

Система крепления и отделения КА
Крепление и отделение пилотируемого КА осуществляется пи

розамками и пружинными толкателями.

Б11 КОНСТРУКЦИЯ И ФУНКЦИОНИРОВАНИЕ РАКЕТЫ

Б11.1 Конструкция ракеты-носителя

На рисунке Б 11.1 представлены основные (крупные) составные 
части ракеты-носителя.

1 -  первый РБ; 2 -  второй РБ; 3 -  третий РБ;
4 - космическая головная часть

Рисунок Б11.1 - Состав ракеты-носителя

В проектируемой PH используется трехступенчатая схема по
следовательного соединения ракетных блоков «тандем». Ракетные 
блоки имеют цилиндрические формы одинакового диаметра. Голов- 
ной обтекатель состоит их двух створок, каждая из которых имеет из 
цилиндрическую и коническую части. Под головным обтекателем 
установлена полезная нагрузка (пилотируемый КА).
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Конструкция ракетного блока первой ступени включает сле
дующие отсеки и элементы:

1. Хвостовой отсек (ХО), включающий в себя:
- цилиндрическую обечайку, подкрепленную силовым набором 

стрингеров и шпангоутов;
- жидкостный ракетный двигатель РД-191, который крепится к 

шпангоутам и обечайке хвостового отсека с помощью специальной 
рамы;

- четыре тормозных ракетных двигателя на твердом топливе 
(РДТТ);

- элементы ПГС и других бортовых систем.
2. Бак горючего (керосин), включающий в себя:
- цилиндрическую обечайку;
- два днища в форме сферических сегментов;
- два стыковых шпангоута;
- тоннельный трубопровод.
3. Межбаковый отсек, включающий в себя цилиндрическую обе

чайку, подкрепленную силовым набором стрингеров и шпангоутов (в 
межбаковом отсеке размещены приборные блоки первой ступени ра
кеты-носителя).

4. Бак окислителя (жидкий кислород), состоящий из цилиндри
ческой обечайки и двух днищ в форме сферических сегментов, а так
же двух подкрепляющих шпангоутов.

5. Переходный отсек, состоящий из цилиндрической обечайки, 
подкрепленной силовым набором стрингеров и шпангоутов.

Конструкция ракетного блока второй ступени включает сле
дующие отсеки и элементы:

1. Хвостовой отсек, включающий в себя:
- цилиндрическую обечайку, подкрепленную силовым набором 

стрингеров и шпангоутов;
- жидкостный ракетный двигатель РД-0132, который крепится к 

шпангоуту обечайки хвостового отсека с помощью специальной ра
мы;

- четыре тормозных РДТТ;
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- два рулевых двигателя;
- элементы ПГС и других бортовых систем.
2. Бак горючего (жидкий водород), состоящий из цилиндриче

ской обечайки и двух днищ в форме сферических сегментов, а также 
двух подкрепляющих шпангоутов и тоннельного трубопровода (на 
внешней поверхности бака нанесена теплоизоляция).

3. Межбаковый отсек, состоящий из цилиндрической обечайки, 
подкрепленной силовым набором стрингеров и шпангоутов (в меж- 
баковом отсеке размещены приборные блоки второй ступени ракеты- 
носителя).

4. Бак окислителя (жидкий кислород), состоящий из цилиндри
ческой обечайки и двух днищ в форме сферических сегментов, а так
же двух подкрепляющих шпангоутов.

5. Переходный отсек, состоящий из цилиндрической обечайки, 
подкрепленной силовым набором стрингеров и шпангоутов.

Конструкция ракетного блока третьей ступени включает сле
дующие отсеки и элементы:

1. Хвостовой отсек, состоящий из цилиндрической обечайки, 
подкрепленной силовым набором стрингеров и шпангоутов.

2. Бак окислителя (жидкий кислород) кольцевой формы, состоя
щий из двух цилиндрических обечаек (большого диаметра и малого 
диаметра), двух днищ, имеющих формы части тора, а также четырех 
подкрепляющих шпангоутов.

3. Жидкостный ракетный двигатель РД-0132, закрепленный на 
специальной раме, которая крепится к шпангоуту обечайки хвостово
го отсека.

4. Два рулевых двигателя, установленные на внешней поверхно
сти межбакового отсека.

5. Межбаковый отсек, состоящий из цилиндрической обечайки, 
подкрепленной силовым набором стрингеров и шпангоутов (в меж- 
баковом отсеке размещены элементы ПГС и других бортовых систем 
третьей ступени ракеты-носителя).

6. Бак горючего (жидкий водород), состоящий из цилиндриче
ской обечайки и двух днищ в форме сферических сегментов, а также
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двух подкрепляющих шпангоутов и тоннельного трубопровода (на 
внешней поверхности бака нанесена теплоизоляция).

7. Приборный отсек, состоящий из цилиндрической обечайки, 
подкрепленной силовым набором стрингеров и шпангоутов, специ
альных стенок для крепления приборов (в приборном отсеке уста
новлены приборы, необходимые для обеспечения полета ракеты- 
носителя и, в частности, полета третьей ступени.

8. Переходный отсек, состоящий из конической обечайки, под
крепленной силовым набором стрингеров и шпангоутов, верхнего 
стыкового шпангоута, на котором имеются места установки и креп
ления космического аппарата и головного обтекателя.

Конструкция головного обтекателя включает следующие от
секи и элементы:

1. Две створки головного обтекателя, состоящие (каждая) из двух 
цилиндрических и двух конических обечаек, подкрепленных набором 
стрингеров и шпангоутов.

2. Два решетчатых стабилизатора, которые установлены на 
внешней поверхности обечаек головного обтекателя и раскрываются 
при аварийной ситуации.

3. Твердотопливный ракетный двигатель системы аварийного 
спасения, установленный на верхнем шпангоуте конической части 
собранного головного обтекателя.

Б11.2 Ф ункционирование ракеты-носителя в полёте

Ф ункционирование ракеты-носителя на стартовой площадке
На стартовой плондадке перед пуском ракеты-носителя прово

дится диагностирование работы маршевого ракетного двигателя и 
бортовых систем. В случае штатной работы выдается команда на 
пуск, производится запуск двигателя и разрыв всех механических 
(элементов крепления ракеты к стартовому столу), электрических, 
гидравлических и пневматических связей, и ракета переходит на ав
тономную работу.

451



Функционирование ракеты-носителя на этапе полета первой 
ступени

1. Управление по всем трем углам ориентации осуществляется 
маршевыми двигателями при помощи специальной подвесной систе
мы, благодаря которой двигатели способны отклоняться в двух вза
имно перпендикулярных плоскостях на углы до 7 градусов.

2. Осуществляется выключение двигателей ракетного блока пер
вой ступени.

3. Производится отделение ракетного блока первой ступени по 
холодной схеме:

- по окончании работы двигателей с помощью пирозамков про
изводится разрыв механической связи между ракетными блоками;

- включаются в работу четыре тормозных ракетных двигателя 
твердого топлива (РДТТ), установленных на отделяемом ракетном 
блоке, и тем самым производится торможение ракетного блока ниж
ней ступени.

Функционирование ракеты-носителя на этапе полета второй 
ступени

1. Запускается маршевый двигатель ракетного блока 2-й ступени.
2. Осуществляется управление по углам тангажа и рысканья 

маршевым двигателем при помощи специальной подвесной системы, 
благодаря которой двигатель способен отклоняться в двух взаимно 
перпендикулярных плоскостях на углы до 7 градусов.

3. Управление по углу крена осуществляется двумя рулевыми 
двигателями.

4. Производится сброс головного обтекателя:
- с помощью пирозамков производится разрыв механической 

связи между головным обтекателем и основным ракетным блоком 
системы аварийного спасения;

- включается вспомогательный ракетный двигатель системы ава
рийного спасения, который производит увод основного ракетного 
блока системы аварийного спасения от ракеты-носителя;

- с помощью замков продольного стыка производится разрыв 
механической связи между двумя створками головного обтекателя, а 
с помощью замков поперечного стыка производится разрыв механи
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ческой связи между створками головного обтекателя и опорным 
шпангоутом перходного отсека;

- с помощью толкателей производится раскрытие и сброс ство
рок головного обтекателя.

5. Осуществляется выключение двигателей ракетного блока вто
рой ступени и его отделение и торможение по той же схеме, что и 
отделение ракетного блока первой ступени.

Функционирование ракеты-носителя на этапе полета треть
ей ступени

1. Запускается маршевый двигатель ракетного блока третьей 
ступени.

2. Управление по углам тангажа и рысканья осуществляется 
маршевым двигателем при помощи специальной подвесной системы, 
благодаря которой двигатель способен отклоняться в двух взаимно 
перпендикулярных плоскостях на углы до 7 градусов.

3. Управление по углу крена осуществляется двумя рулевыми 
двигателями.

4. В конце активного участка траектории маршевый двигатель 
третьей ступени выключается, одновременно с этим включаются ру
левые двигатели, которые обеспечивают точность выведения КА как 
по скорости, так и по траектории.

5. Осуществляется отсечка рулевых двигателей.
6. С помощью пирозамков разрываются механические связи ме

жду космическим аппаратом и опорным шпангоутом переходного 
отсека ракеты-носителя и производится отделение пилотируемого КА 
с помощью пружинных толкателей по специальной безударной схе
ме.

Функционирование ракеты-носителя в случае возникнове
ния аварийной ситуации до отделения головного обтекателя

1. Вводится в действие система аварийного спасения.
2. С помощью пирозамков производится разрыв механической 

связи между частью головного обтекателя, которая должна быть уве
дена от ракеты, и частью головного обтекателя, которая остается на 
ракете.
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3. С помощью пирозамков производится разрыв механической 
связи между спасаемой частью космического аппарата, которая 
должна быть уведена от ракеты, и остающейся на ракете частью кос
мического аппарата.

4. Включается основной ракетный двигатель системы аварийно
го спасения и производится увод части головного обтекателя со спа
саемой частью космического аппарата из опасной зоны.

5. С помощью пирозамков разрываются механические связи ме
жду головным обтекателем и спасаемой частью космического аппа
рата.

6. Включается вспомогательный ракетный двигатель системы 
аварийного спасения, который уводит части головного обтекателя от 
спасаемой части космического аппарата.

7. Производится приземление (парашютирование) пилотируемо
го КА по штатной схеме.

Функционирование ракеты-носителя в случае возникнове
ния аварийной ситуации после отделения головного обтекателя

1. Выключается двигатель ракетного блока третьей ступени (ес
ли это возможно).

2. С помощью пирозамков разрываются механические связи ме
жду космическим аппаратом и опорным шпангоутом переходного 
отсека ракеты-носителя и производится отделение пилотируемого КА 
с помощью пружинных толкателей по специальной безударной схе
ме.

3. При необходимости (если двигатели ракетного блока не пре
кратили работу) включаются двигатели космического аппарата для 
увода его от аварийной ракеты.

4. Осуществляется приземление по схеме, похожей на штатную.
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ Б

В настоящем курсовом проекте был произведен выбор основных 
проектных характеристик и конструктивного облика ракеты- 
носителя, способной выводить пилотируемый космический аппарат 
массой 7 т на круговую орбиту 400 км и с углом наклонения орбиты 
64 градуса.

В частности, были рассмотрены следующие вопросы.
Определена характеристическая скорость ракеты, выбрано топ

ливо, решена оптимизационная задача выбора наилучшего варианта 
распределения масс по ступеням и блокам ракеты-носителя, рассчи
тана стартовая масса ракеты и массы ракетных блоков.

Проведены расчет объемно-габаритных характеристик ракеты, 
предварительная компоновка, выбраны двигатели ракетных блоков 
всех ступеней. Проведено уточнение компоновочной схемы, разрабо
тана твердотельная модель ракеты, которая была выполнена в систе
ме «SolidWorks», разработан анимационный фильм полета ракеты- 
носителя и отделения составных частей ракеты космического назна
чения в полете.

Произведен расчет масс элементов, составлена весовая сводка и 
центровочная ведомость. Приведен состав бортовых систем ракеты, 
выбраны пневмогидравлическая схема и система крепления и разде
ления составных частей ракеты космического назначения.

Для более подробной проработки других вопросов, касающихся 
проектирования ракет, необходимо обратиться к списку использо
ванных источников в учебном пособии [1].
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