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Предисловие

Ц ел ям и  расчета  летны х хар ак тер и сти к  летательны х  
ап п ар ато в  (ЛА) являю тся  определение оптимальной 
прогр астмы упр а влепи я д в и ж ен и ем , программной 
траектории и основных п арам етров  органов у п р а в л е 
ния и автом ата  стабили зации , обеспечиваю щ их у с 
тойчивое програм м ное  движ ение носителя и п ар и р о 
вание возм ущ аю щ их воздействий. Р езу л ь таты  р асче 
та позволяю т составить достаточно полное п р ед став 
ление о процессе полета и основных четно-техни че
ских х ар актери сти ках  носителя. Они необходимы для  
проектирования  системы управлени я  полетом и прове
дения тепловых и прочностных расчетов конструкции.

О сновными за д ач а м и  курсового проекта по д и н а 
мике полета  явл яется  закреп лен ие  теоретических з н а 
ний по одноименному курсу и освоение студентами 
приемов поверочно-проектировочного расчета  п ро
грам м ны х  траекторий и х арактери сти к  устойчивости 
и у п равляем ости  ЛА. Курсовой проект  способствует 
усвоению количественных оценок летпо-техннческнх 
характери сти к  для  типичных случаев полета н оси те
лей космического и баллистического  летательны х  а п 
паратов  (К Л А  и Б Л А ) ,  р азви вает  у студентов н а в ы 
ки раци онального  ведения инж енерны х расчетов и 
оф орм ления их результатов . В процессе выполнения 
курсового проекта студенты до лж н ы  освоить п р и м е 
нение электронн ы х цифровых вычислительных машин 
(Э Ц В М ) на примере решения за д ач  динамики полета.

Н асто ящ ее  учебное пособие о каж ет  помощь сту
дентам в использовании откры той учебной, научной 
и справочн-о-информационной литературы  при вы пол
нении курсового или дипломного  проекта.



/. Р А С Ч Е Т ПРОГРАММНОЙ ТРАЕКТОРИИ  

МНОГОСТУПЕНЧАТОГО ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

1. П О Д Г О Т О В К А  И С Х О Д Н Ы Х  Д А Н Н Ы Х  
К  Р А С Ч Е Т У  Т Р А Е К Т О Р И И

1.1. О С Н О В Н Ы Е  П О Н Я Т И Я ,  М А С С О В Ы Е  И  П Р О Е К Т Н Ы Е  
П А Р А М Е Т Р Ы  М Н О Г О С Т У П Е Н Ч А Т О Й  Р А К Е Т Ы

М ногоступенчатая  ракета  состоит из полезной нагрузки, вы во
димой н а  орбиту, и ускорит елей [1].

У скорителям и (ракетны м и б локам и) составной ракеты  н а зы 
ваю тся  к а ж д а я  отдел яем ая  часть ракеты , с о д е р ж а щ а я  в своем 
составе  топливо и двигательную  установку.

Ступенью назы вается  соединение ускорителя (ракетного 
блока)  с полезной нагрузкой, которую разгоняет  ускоритель 
р ассм атр и ваем о й  ступени. Полезной нагрузкой  каж до й  ступени 
является  следую щ ая  по порядку работы  ступень носителя. Так, 
рак ета  на старте  явл яется  первой ступенью носителя; часть р а 
кеты после отделения ускорителя первой ступени назы вается  
второй ступенью  и т. д.

С оставны е ракеты  могут иметь последовательное, п а р а л л е л ь 
ное и см еш анное соединение ступеней (рис. 1).

П ри последовагелыном соединении (поперечном делении) 
ступеней работа  двигателей  следую щ ей ступени происходит пос
ле окончания работы  двигателей  и отбрасы вании ускорителя 
пред ьгд у щс й с ту  пени i.

При п араллельн ом  соединении (продольном делении) ступе
ней одновременно рабо таю т  двигатели всех ускорителей. После 
вы горания  горючего и отделения предыду щего ускорителя про
д о л ж а ю т  работу  двигатели  всех остальны х ступеней.

П оследовательно  связанны е ракеты  в комбинации с па р а л - 
л ел ьио п риооедин еин ы ми ус кор и т ел я м и об р а зу ют см еш а пну ю 
схему ракеты  (например, ракеты-—носители «Восток», « С а 
турн- 1 В-7», « Т о р ад — Д е л ь т а » ) .

Р асчет  энергетики многоступенчатой ракеты  с п араллельны м  
и см еш ан ны м  соединением ступеней приводится к расчету энер- 
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гетики ракеты  с последовательны м  соединением ступеней введе
нием понятия об условных ускорителях  ступеней. Условный ус
коритель ступени вклю чает  отбрасы ваем ы й  блок  и часть топли
ва, выгоревшего из оставш ихся  блоков за  время работы  о тб р а 
сы ваемого ускорителя  (см. рис. 1).

Рис.  1. Схемы последовательного и параллельного соединений ускорителей

При выполнении баллистических расчетов применяются сле
дую щ ие массовы е характеристики : 

nii — н а ч а л ь н а я  м асса  г-й ступени; 
глп — м асса  топлива (m ок/ +  m ri) (-го ускорителя; 

m Ki — сухая масса /-го ускорителя (м асса  конструкции); 
т п„ — м асса  полезной нагрузки  многоступенчатой ракеты .

Р ассм отри м  та к ж е  ряд  б езразм ерн ы х  массовы х х а р а к т е 
ристик.

О тносительной массой ступени н азы в ается  отношение н а 
чальной массы ступени к массе ее полезной нагрузки  (следую 
щей ступени):

О тносительной массой многоступенчатой расчеты назы вается  
отношение ее стартовой  массы к м ассе  полезной нагрузки , вы 
водимой на орбиту:

Этот п ар ам етр  непосредственно связан  со стоимостью вы в е 
дения  на орбиту  полезной нагрузки. Д л я  р а к е т — носителей К. Л  А 
P i  =  3 0 + 1 0 0 ,  д л я  Б Л А  p i  =  20' +  40.

I уПТЗГШЗн"птт ГьП Ггп пП ГТл

п
P v P 2 - P n =  П  pi .



К онструктивной характеристикой ускорителя назы вается  от
ношение массы  ускорителя к его сухой массе:

_  mKi -  яг,.,-
ь ' m -i

Эта х ар ак тер и сти к а  определяет  степень совершенства конст
рукции ускорителей (ракетны х блоков) и зависит от типа д в и г а 
телей: для  Ж Р Д  Si =  8 -е 16, д л я  Р Д Т Т  s, =  5-е-11.

Числом Ц иолковского (отношением масс) ступени н а з ы в а 
ется отношение начальной  массы ступени к ее массе после вы го
рания горючего работаю щ его  ускорителя:

Эти б езр азм ер н ы е  массовы е п ар ам етр ы  связаны  м еж ду  со
бой следую щим соотнош ением :
г,- —  1 _  Pi —  1 _ si —  1

г,: pi Si

В задан и и  на курсовую работу  указы вается  прототип р а к е 
ты-носителя, для которого конструктивно-компоновочная схе
ма известна. Следует четко уяснить вид соединения ступеней и 
в случае п араллельн ой  или смешанной схемы вы делить условные 
ускорители последовательного  соединения ступеней.

, л с  1.2. И С Х О Д Н Ы Е  Д А Н Н Ы Е  Д Л Я  П О В Е Р О Ч Н О 
П Р О Е К Т И Р О В О Ч Н О Г О  РА СЧЕТА ПР ОГ Р АМ МНО! ' I  
Т Р А Е К Т О Р И И

Д л я  noiBepo4Hо-проектировочного расчета  программной т р а е к 
тории запуска  космического или баллистического  Л А  на опор
ную орбиту* долж ны  быть известны  следую щ и е данные:

1. Тактико-технические требования  к опорной орбите за п у с 
каемого ЛА:

а) для  КЛА — радиусы перигея /у и апогея г ,  орбиты в ы 
ведения; угол истинной аномалии Од, определяю щ ий положение 
перигея относительно точки выведении на орбиту, угол н а к л о 
нения i;

б) для  Б Л А  — м ин им альная  L m„ и м ак си м ал ьн ая  L m,x 
дальн ости  полета, определяю щ и е рабочий диапазон  дальностей 
стрельбы, азимут стрельбы  А 0.

'2. Г еографические условия старта :  долгота 7,0 и ш ирота ср0 
пункта старта .

* Орбиту 1IC3, па котором КА начинает самостоятельный полет, н азы ва 
ют опорной орбитой [8, с. 13].



3 . П роектны е х ар актеристики  носителя и его двигательны х 
установок.

О бщ ие характеристики : стар то в ая  м асса  пг0, м асса  полезной 
нагрузки  яг „и , п лощ адь м иделевого  (наибольш его) сечения н о 
сителя S M , об щ ая  д ли на  носителя L,  р а зм а х  стаби ли заторов  /.

Х арактеристики  по ступеням нуж но представи ть  сводной 
таблицей  (табл . 1).
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М асса ускорителя m yi т т у 1 ш у. т уз

Масса топлива т  г/ т ГП-, 1 т г .

Тип и число двигателей — _
Горючее — —

Окислитель — _
Тяга двигателей ступени в пус
тоте р  . 1 и/ кН P m Р п, Раз

Удельная тяга в пустоте Р1 УД ! 11

II1и 
х

 
* Руя Ш ^УД П2 ■Руд ПЗ

Коэффициент высотности соп
ла 1 ступени

р- _  1 уд II1

Л д  «1
— А — —

}  In а м етр v с к о ри те л я di м d  | ^2 d s

П роектны е характери сти ки  носителя и его дви гательн ы х  у с 
тановок  вы бираю тся  в соответствии с зад ан н ы м  прототипом но
сителя из справочно-информационной литературы . Н ед о стаю 
щие дан н ы е  приним аю тся на основании статистики по со гл асо 
ванию с преподавателем .

4. А эродинам ические  х ар актеристики  носителя в стартовой 
конфигурации, представленн ы е в виде графических или таб л и ч 
ных зависимостей  в указан ны х  д и а п а зо н а х  аргументов:

Су  (/Vi), М  —  0 -г0 ,9 ,
С , , n I n  (М,  / / ) ,  М  =  Ос 5, Н  =  # р4(.ч =  10 км, 
д С х/ д а 2 ( М ) ,  М  — 0д-0,9.

А эродинам ические характери сти ки  берутся из курсовой р а 
боты по аэр о газо д и н ам и к е  ЛА.



Б. С т а н д ар т н а я  атм осф ера  (СА) З ем л и  12] представлена  
значениям и  абсолю тной темп ературы  в узловых точках кусочно- 
линейной зависимости тем п ературы  от высоты в табл . 2 .

'Г а б л п ц а 2

Высота Н, км 0 11 25 46 54 80 95

Температура воздуха, К 288,16 216.0 216,0 274.0 274,0 185.0 185,0

П одготовка  исходных дан ны х зав ер ш ается  определением си
стемы баллистических проектных п арам етров  и х арактери сти к  
д вит а т ел ьн о й у ст ан о вк и .

Б аллистическим и  проектными п а р а м е тр ам и  ракеты  н а з ы в а 
ются п арам етры , которые при зад ан н ы х  конструктивной схеме 
ракеты  х ар ак тер и сти к ах  д вигательны х установок и п рограм м е 
полета  однозначно оп ределяю т конечную скорость выводимой 
на орбиту полезной нагрузки .

И спользуем  следую щ ую  систему проектных парам етров :
1. Ч и сл а  Ц иолковского  ступеней

Вместо числа Ц иолковского  прим еняю т т а к ж е  один из сл еду 
ющих парам етров:

т\ i , ,а к1 =  —  коэффициент заполнен ия  топливом ускори те

ля /-и ступени [3, 4],
t t l i -?71 т /  n r i\хк! - — относительная  конечная  масса  ступени jjoj,

которые связан ы  м еж ду  собою и с г,- соотношениями: 
1 .: Ч г = — 5 1 - - о к,-

_  1_. _  1
~  'Ht ' ~  i -  "к,- ’

« к /  5 С  • « л  ~  1 Р  к/■w'

2. Удельные тяги в пустоте д вигателей  ступеней 

Р у ш  =  фТф. 1 =  1, - •  «■

3. О тнош ение удельных тяг в пустоте и на З е м л е  первой сту 
пени (степень высотности соп ла) :
8



5 ^ 1 = Р п » ( х =  Л ,08-=-1,25.
уд 01 / 01

4. Начальные тя го вооружены ости ступеней:

=  , Лог =  — , /' =  2 , п.m g  о '«/go

5. Н а ч а л ь н а я  н агр у зк а  на мидель

А =  —  Г— I\ м [ м з I •

Д л я  к аж д о й  ступени долж н ы  быть рассчи таны  т а к ж е  сл еду 
ющ ие характери сти ки  д вигательны х установок:

эф ф ек ти вн ая  скорость истечения газов  в пустоте: щ  =
=  Л у д  п г м / с ; у> .

секундный расход  топлива: tin =  -■> ■■ т/с;
• ^ уд  ги

время работы  ступени: t Ki =  m l(J m  с.

П р и м е т а н  и е.

В случае параллельного соединения ускорителей 1 и 2 ступеней определя
ется время работы отделяемого ускорителя 1 ступени:

Л с 1 /nTvi
rilyl “  р— . * к1 "уд п 1

т  V 1

а затем рассчитываются секундный и полный расходы топлива: 

/п v2 =  -— -— , /п, =  т ; , +  от У2, т Т1 = гг., 1,
' УД Пу2

а так ж е  массы топлива условного ускорителя 2 ступени:

А щ  — т п  — ш гУ|, ягт2 =  /п гуг — \  /ггй.

/.3,  Р А С Ч Е Т  П О Т Р Е Б Н О Й  К О Н Е Ч Н О Й  
С К О Р О С Т И  З А П У С К А  Л А

К онечная скорость зап у ск а  на опорную орбиту является  одно
временно начальной  скоростью орбитального  полета, поэтому 
она определяется  через зад ан н ы е  п ар ам етр ы  орбиты вы веде
ния Л  А.

А. Р асчет  орбитальн ы х скоростей движ ени я  К Л А  приведен 
подробно в курсе  лекций или в р або тах  [3, 6]. Обычно вывод 
К Л А  производится  в перигей орбиты и в направлении, с о в п а д а 
ющем с местной горизонталью .

Н а ч а л ь н ы е  орбитальн ы е скорости V0 при запуске  в перигее



на круговую, эллиптическую, параболическую  пли гиперболиче
скую орбиты рассчи ты ваю тся  по ф орм улам :

где k  =  3,98602-Юа им3/с2 — гравитационны й парам етр  Зем ли;
R =  6371 «м  — средний радиус Земли;

Н 0 — за д а н н а я  высота круговой орбиты или ее перигея;
г г . =  R  +  H q — радиус перигея орбиты выведения;
а =  0,5 (гг. +  г а ) — бо льш ая  полуось эллиптической орбиты;
Га — радиус апогея орбиты выведения;
V x — гиперболический и збы ток  скорости при выходе из 

гравитационного  поля Земли.

При выводе К Л А  на эллиптическую орбиту не в перигее, но 
с задан н ы м  полож ением  перигея относительно точки выведения, 
определяем ы м  углом истинной аном алии  # 0, н ачальн ы е  о р б и т ал ь 
н ая  скорость и угол нак лон а  скорости к местному горизонту м о
гут быть вычислены по ф орм улам :

где Укр Го — круговая  скорость на расстоянии / р о т  центра 
Земли;

V nsp^  V 2  V к,,: I/,гип

Д л я  определения азимута 
стрельбы  Л 0 необходимо вы 
числить угол м еж ду  плоско
стью опорной орбиты и мест
ным меридианом пункта 
старта  (рис. 2 ) из формулы: 
косинусов углов сферического 
пр я м омгольного т р ev roльннка 
ЛВС: '

меридиа но м пу нкт а

выведения на промеж уточную

А =  arcsin  (co s / /co s  фо) • С к о 
рость полета в конце участка

Ли

Рис. 2. Определение азимута стрель
бы

орбиту относительно стар то 
вой системы координ ат  опре
деляется  из форм улы

V* = V  Vо2 +  V / ,— 2 У0 У™ sin Л,



где V0 — о р б и тал ьн ая  скорость на пром еж уточной орбите;
V,„ =  Шз/? cos  фо — скорость стартового  стола, обусловлен 

н ая  вращ ением  Земли; о>з =  7 ,292М О " 5 1/с — угловая  скорость 
вращ ения Земли; R  =  6371 нм — среда гни радиус Земли.

А зимут стрельбы  вычисляется  по ф орм уле

А 0 =  arccos (-т.- cos Л ) -
V К /

Б. Теория орбитального  полета Б Л А  и ее п ри лож ения  под
робно приведены в работе  [5]. Д л я  определения оптимальны х 
величины н нап равлени я  скорости в конце активного участка , 
обеспечиваю щ их м акси м альн ую  дальн ость  баллистического по
лета , м ож н о использовать  схему реш ения третьей задачи  б а л 
ла не тики, по ко то ро и он р е д еляю  тс я по с л ед он а т ел ьн о :

Рис. 3. Зависимости дальности и высоты активно
го участка от тяговооруженности верхних ступе

ней и дальности полета



у г лов ая  д ал ы ю с т ь : 

r  =  k :r  к.Р R  >

оптим альны й угол наклон а  траектории в конце активного 
участка :

R sin 3t g 2 0 ô
г о — R  cos.3

В
•минимальная б езр азм ер н ая  скорость: уо mm — 2tg  у  t g 0 O/)f; 

•минимальная скорость бросания: V’o ты — У  k  vomIa /г0 •
В этих ф ор м у лах  L,  /0 и г0 — п олная  дальн ость  полета но 

поверхности Зем ли , дальн ость  и радиус конца активного у частка  
выведения. П оследние два п ар ам етр а  приближ енно оп реде
ляю тся  по гр аф и к ам  рис. 3, полученным обработкой  многочис
ленных поверочных расчетов.

1.4. О Ц Е Н К А  Э Н Е Р Г Е Т И Ч Е С К И Х  В О З М О Ж Н О С Т Е Й  
Н О С И Т Е Л Я

О ценка энергетических возмож ностей носителя производится  с 
целью проверки выполнимости зад ач и  выведения носителем но
м ин альн ой  полезной нагрузки  на опорную орбиту.

3 аписы топлив а в уекюртстеля х, кон структив н о-ком попово ч - 
п ая  схема ракеты  и удельны е характеристики  двигательной у с т а 
новки определяю т р асп олагаем ую  характеристическую  скорость. 
Раопо л ага  емой характеристнч  еокой скороетью носителя  назы ва - 
ют скорость, которую теоретически м ож ет  он развить  под д е й 
ствием реактивн ы х сил, дви гаясь  прямолинейно в вакуум е при 
отсутствии гравитации. Эта скорость определяется  известной 
форм улой Циолковского:

П П

У х  р а с п  —  С -  У  mi  ~  1  Pi  г ; ,
: 1 / -■ 1

где  щ — Р удпг — эф ф ек ти вн ая  скорость истечения газов; 
п — число ступеней ракеты .

При вычислении V х -.асн следует  заф и кси р о вать  х ар ак тер и сти 
ческие скорости каж до й  ступени в отдельности, которые могут 
служ и ть  верхней оценкой разви ваем ы х  к аж д о й  ступенью п р и р а 
щений скорости.

П оставлен н ая  за д ач а  выведения Л А  на опорную орбиту оп 
ределяет  потребные зап асы  топлива •носителя и, следовательно, 
потребную д л я  зап у ск а  характеристическую  скорость.

Н айдем  снач ала  идеальную  потребную характеристическую



скорость запуска . И деальн ой  погребной характеристической  
скоростью зап уска  н азы вается  скорость, которая  д о л ж н а  быть 
сообщ ена JIA на поверхности З ем л и  мгновенным импульсом, 
чтобы Л А  выш ел без сопротивления атмосф еры  в точку, соот
ветствую щ ую  концу активного участка , с зад ан н ой  орбитальной  
скоростью  К0. Эта скорость определяется  с помощ ью  ин теграла  
энергии:

1/ х  „д -= У  Ко2 +  1 — ■

А. И д еал ьн ы е  характеристические потребные скорости з а 
пуска К Л А  на круговую, эллиптическую , п араболическую  и г и 
перболическую  орбиты вычисляю тся, соотвегствеш ю , по форму- 
л а м :

‘ ' ' ■ ж -  =  о „ я .  У Щ Ж 1 7 :

ю „ , =  V t F - v - )  - 1' 1 ( 1. 1)

V x nap= y Z f  ~ V „  :

^ х п .п  =  У Щ  з -  К  =  ,

где Vi и V п — первая и вторая космические скорости.

Б. И д еа л ь н ая  характери сти ческая  потребная  скорость з а п у с 
ка Б Л А , д л я  которого К0 =  К0го!„, определится  по ф орм уле

сX  ВЛА -  У  К Г Л ) • ( 1-2 )

П ри запуске  К Л А  и Б Л А  имею т м есто  потери скорости от 
действия силы тяж ести  за конечное время зап у ск а  и силы сопро
тивления атм осф еры  за  счет уменьш ения тяги вследствие п ро
тиводавлени я  атмосф еры  и потери на програм м ное  у п р авл ен и е  
углом атаки. Вместе с тем за  счет  в ращ ен и я  З ем л и  м ож но п олу
чить выигрыш  в скорости выведения, который зависи т  от геогра
фических условий старта :

А V вр =  465 cos cp sin А 0.

П отребную  характеристическую  скорость зап уска  с учетом 
этих поправок можно рассчи тать  по ф орм уле

V х  п о т р  “  V ' x  ид +  A  Vo\  +  A  Vxa  +  A  Vp  +  A  Vo;  +  A  V s ; —  A  V sp.

З десь  V х ид — и д е а л ь н а я  потребная  х арактери сти ч еская  с к о 
рость, которая  определяется  по одной из форм ул  (1.1) д ля  К Л А  
или по ф орм уле  (1.2) д л я  Б Л А .



Потери скорости приближ енно определяю тся  по вспом ога
тельным табли ц ам  или граф и кам , составленны м д л я  проектиро
вочных расчетов на основании обработки  м ассовы х расчетов и 
представленн ы м  в работе  [4].

Гравитацион ны е потери скорости при движ ени и  первой сту
пени рассчи ты ваю тся  по ф орм уле

> 1/ р уд в  , , , ,  ,
б Va 1 — la  1 (О к| - * ),(]);"01

где пп 1 и Р уд (л— н ачаль н ая  тятовооруж енность и у д ельн ая  тяга 
д вигателей  1 ступени на уровне Зем ли; 

а к1 — коэффициент заполнен ия  топливом ускорителя  
1 ступени;

Нк, — угол нак лон а  траектории  в конце работы  1 сту- 
] I ен'и (см . прим е ч ан не);

°‘а1 я 1 | sin  0  З а  — всп ом огательн ая  функция, оп р ед ел яем ая  по
и

табл. 3.
Т а б л и ц  а 3

<■' К1

h л (« к-i) при Bin

ООС
П 25° 30° 35° 40° 45°

0.50 0,352 0,371 0,388 0,405 0,422 0,436
0,55 0,369 0,392 0,414 0,436 0,454 0,471
0,60 0,386 0,413 0,438 0,463 0,486 0,506
0,65 0,404 0,434 0.464 0,491 0,518 0,542
0,70 0,421 0,455 0,488 0,520 0,550 0,577
0,75 0,438 0,477 0,513 0,548 0,582 0,612
0,80 0,455 0,498 0,538 0,577 0,614 0,645
0,85 0,472 0,519 0,563 0,606 0,646 0,683
0,90 0,488 0,540 0,588 0,634 0.678 0,718

П отеря  скорости на лобовое сопротивление при движ ении 
первой ступени находится по ф орм уле

Ры Hi (а кi)
A V.vo —  г—ТТГ7ТТТТ Поь

ТЫ | sin2HKl

где Ixi  (й-ki) — вспом огательн ая  функция, о п ределяем ая  по г р а 
фику рис. 4;

p i  =  12 т /м 2 — этал о н н ая  н ач а л ь н а я  н агр у зк а  на мидель ракеты; 
/л, — н а г р у з к а  н а  мидель рассчи ты ваем ой  ракеты .



Vм/с
..... Y

/

/

/

О 02 0,4 0,6 О,.' ' Л ,

Рэе. 4. Зависимость 
/ л 1 от a hi Ipi от а К1 I С.2 от ь к ,1 И Д IК2

Потеря скорости на статическое противодавление, связан н ое  
с изменением тяги в зависимости от высоты, рассчи ты вается  по 
форм уле

А I7,. Р УШ I Р 1 ( *11 ) '

где X —  степень высотности сопла р ассм атр и ваем о й  ракеты;
Л  =  1,15 — степень высотности сопла  эталонной ракеты; 

ip\  (a Ki) — в сп ом огательн ая  функция, оп р ед ел яем ая  по граф и ку  
рис. 5.

Гравитацион ны е потери скорости при движ ени и  верхних сту 
пеней носителей К Л А  и Б Л А  рассчи ты ваю тся  различны м  об- 
р а з о м :

1. Д л я  двухступенчатого носителя  К Л А  в случае  н еп реры в
ного выведения ка круговую  орбиту

A Vg2 =  U,2 Ig2 (©Kl) Аг);

где t ко — врем я работы  двигателей  второй ступени;
1е2 — вспом огательн ая  функция, оп р ед ел яем ая  по гр аф и ку  

рис. 6 .
2. Д л я  носителя Б Л А  на второй и третьей ступенях угол н а 

клона траектории изм еняется  сл або  9 ~ 0 о/)/. Поэтому г р а в и т а 
ционные потери определяю тся  ф орм улам и:

А V 02 =  1' 'Ай sin 0  di  ~  ц гр / к о sin id opt;

А Vаз — g  ср Аз sin  0ор;.



П отеря  скорости и а програм м ное  управление: углом атаки  
имеет место при движ ении верхних ступеней P H  КЛ А  и о п р ед е 
ляется  д ля  двухступенчатого  носителя с  Ж Р Д  по ф орм уле

=  t K-> и ( в к1; t K2) ,

где 1 , 2 — вспом огательн ая  функция, 
о п ределяем ая  по граф и ку  рис. 7.

П ри запуске  Б Л А  потери скорости 
на програм м ное  управлени е  не учиты 
ваются.

Зн ан и е  р асп о л агаем о й  и потребной 
х ар а к т е р и с п \ чееких с*ор ос тей п оз во- 
л яет  теперь оценить энергетические 
возмож ности  вы ведения носителем  по
лезной нагрузки  на зад ан н у ю  о п ор
ную орбиту.

Условием успешного вы ведения н о 
м инальной полезной  нагрузки  явл яется

^  X распЖ У X потр •

В случае  V'х рас„ >  V х ПОтР следует ож идать , что на з а д а н 
ную орбиту носитель см ож ет  вывести полезную  н агрузку , б о ль 
шую номинальной.

Если V Храсп <  V хцотр. то запасов  топлива д л я  выведения н о 
минальной полезной нагрузки  недостаточно.

В том п другом  случаях  в конце расчета  траектории следует 
определить величину полезной нагрузки , которую см ож ет вы 
вести носитель на орбиту, указан ную  в задании.

Зам етим , что с помощью найденных потерь скорости могут 
быть сделаны  при ближ енны е оценки приращ ений скорости при 
движ ении первой и второй ступеней:

У,<1 — А I | = Б и ,i — A V (}\ — A V х а  — А V Р,
А V2 =  V и ,2 А V 02  Л 1 /2 •

которы е использую тся д ля  контроля за правильностью  расчетов 
траектории первой и второй ступеней, 

i I р и ч с ч а н II е.
При запуске К Л А  ориентировочно можно принимать значения угла накло

на траектории Е о  в конце работы первой ступени в зависимости от высоты 
выведения Н 0, указанные в табл. 4.

Т а б л и а  а 4

Высота орбиты, км 185 200 250 300 400 500

Угол наклона траектории в 
конце первой ступени, град

20 25 28 30 35 40

Рис.  7. Зависимость / я2от
«К1 ч Д Ал



При запуске Б Л А  угол в К1 долж ен  превыш ать потребный оптимальный 
угол бросания 0 ор( на 4н-10° в зависимости от тяговооруженности второй 
ступени:

' V 1 - 0 ор( + \ 0 ,
где А 0  -  4-е 6° для и,,2 =  3.0 1.8:

д е  =  6-е 10° для  л Q2 =  1,83-1,25

2. Р А С Ч Е Т  П Р О Г Р А М М Н О Й  Т Р А Е К Т О Р И И  
П Е Р Р О Н  С Т У П Е Н И  Н О С И Т Е Л Я

2.1. С И С Т ЕМ А  
НИ И Ж Е Н  И Я

Д И Ф Ф Е Р Е Н Ц И А Л Ь Н Ы Х  У Р А В Н Е Н И Й

П ри поверочно-проектировочном расчете  траектории первой сту
пени рассм атр и вается  движ ени е  Л А  относительно стартовой си
стем ы  к о о р д и н ат  в вертикальной  плоскости и приним аю тся с л е 
дую щ ие допущении: пренебрегаю т переносной п корполисовой 
си л ам и  инерции, поле силы тяж ести  принимается  однородным и 
йлоежопарал.тельным, секундный расход  массы принимается по 
стоянным.

Система д и ф ф ерен ц и альн ы х  уравнений в проекциях на оси 
траекторией  системы координат  с учетом принятых допущений 
имеет вид

V0 =  0V =  go (п,-к-

0  =  ^  (/©к

х  — V cos (-)
у  XXX у  s in  ©

I
где Пхк —

sin 0 )

- c o s  0 ) On

-V„ = 

//"

л /2

0
-  о,

(Р/ 57,296)

(2 . 1)

+ К

т

Ха

т о —  | / » |  / ;  Р  =  Р „ —  ( Р , -  

- Сх q S ; У„ =  Cy„qS.

Р  п Р ( т
Ро

(2 .2)

П а р а м е тр ы  атмосферы, использую щ иеся при вычислении 
подъемной силы и лобового сопротивления, з а д ан ы  таблиц ам и  
стан дартной  атмосф еры  (СА) [2] в виде зависимостей плотнос
ти р, тем п ературы  Т, д авл ен и я  р и скорости звука а от высоты.

При расчете « а  Э Ц В М  эти таблиц ы  можно ввести в пам ять  
м аш ины , а значения  п ар ам етр о в  атмосферы определять интер
поляцией по этим таблиц ам ,



С целью экономии оперативной п ам яти  м аш ины  д ля  опреде
ления атмосферного  д ав л ен и я  удобно ин тегрировать  доп олн и 
тельно  д и ф ф ерен ц и альн ое  уравнение  равновесия  атмосферы:

-  - 8 9 - 1 f — V f  i h  *  =  101-360 к Н /м 2, (2.3)

где R  =  287,05 м 2/с2 г р а д  — у н и в ер сал ь н ая  га зо в ая  постоянная.
В х о д ящ а я  :в это уравнение  ф ункция Т (у)  по СА состоит из 

линейных участков, просто за д ае т с я  и  вы числяется .
Скоростной напор  в ы р а ж а е т с я  через д авл ен и е  и число М:

q =  ^  =  4 "  Р М 2, к  =  1,405, 

скорость  звука  вы чи сляется  через температуру: 

a =  V * W f =  19,75 У~Т.

Ч ер ез  проектны е п ар ам етр ы  первой ступени величины (2.2), 
стоящ и е  в правы х частях  д и ф ф ерен ц и альн ы х  уравнений, а т а к 
ж е  время работы  д в и гател я  оп ределяю тся  по- ф орм улам :

Г' "о) | >■ — (>■ — 1) ‘ ] -  СУ Ч  ’______  fy> I Я о Рм______
Ш So I __  /10!_Яо_ ^

(2.4)

Р S л о I

(Р/ 57,296) +  >0 57>296 ф- (е -1 )  { г 5оРм Су <>

у ДО1 (2.5)
Г] 1 А л  Q]

A i =  —  --------т г ч г  • ( 2  е>)И « 0 1  До

2.2. П О С Т Р О Е Н И Е  П Р О Г Р А М М Ы  П О Л Е Т А  
П Е Р В О Й  с т у п е н и

П ри выборе п р о гр а м м ы  полета носителя на активном участке 
необходи м о обеспечить полезной н агр у зк е  м акси м ал ьн о  в о зм о ж 
ную  конечную  скорость д л я  зад ан н ы х  конечных значений утла 
н а к л о н а  траектории  и вы соты  с учетом необходим ы х о гран и че
ний, н а л о ж е н н ы х  условиям и старта , аэродинам икой, прочностью 
конструкции и во зм о ж н о стям и  системы управлени я.

Б ольш ин ство  ограничений н алож ен ы  на д ви ж ен и е  первой 
ступени [5, с. 279], поэтому о п ти м ал ьн ая  п р о грам м а  дви ж ен и я  
■первой ступени строится  но ограничениям . Единственная  в о з 
м ож н ость  оптим и зации  заклю чается  в варьирован ии  участка, 
ненулевы х углов атаку ,



В соответствии с ограничениям и траек тори я  первой ступени 
р а зд ел я е т с я  н а  хар актер н ы е  участки (рис. 8 );

О

Рис. 8. Основные участки траектории пер
вой ступени

Стартовый вертикальный участок  возм ож н о  короткой д л и 
тельности. П р о д олж и тель н ость  вертикального  участка опреде
ляется  временем, которое необходимо, чтобы разв и ть  скорость 
У] ^  50 м/с, достаточную  д ля  эффективного действия органов 
уп равлен и я .  Этот  .момент времени б м ож ет  быть приближ енно 
определен из второй ф орм улы  Ц иолковского , к о то р ая  явл яется  
трансцендентны м  уравнеи-ием относительно tp

Н а ч а л ь н ы й  участок разворота,  на котором система у п р а в л е 
ния быстро отклоняет  продольную ось носителя до задан ного  
м а ж и м а л в н о г о  отрицательного  угла  атаки  а т, затем  постепен
но у м еньш ает  угол атак и  до нулевого или пренебреж им о м а л о 
го значения.

Д ли тельн ость  этого участка определяется  моментом в р ем е
ни t2, когда достигается  скорость У2 =  270 м/с, соответствую щ ая 
М 2 =  0,8. Этот момент времени приближ енно  рассчиты вается  
такж е  из уравнени я  Ц иолковского:

(2.7)

П р о гр а м м а  н а  вертикальном  участке: а — 0 (ср — 0  =

^2  —  Р  уд  01 1П У о У. (2 .8 )



П р о гр а м м а  изменения угла  атаки  м о ж ет  быть взята  в виде 
неп реры вн ой  функции (А) (рис. 9):

• 2  — а -  -  ь п г ) + k ~t2 _ i ) ?

(2.9)

где и

Рис.  9. Программы изменения 
угла атаки

следу ю щ ая  зависимость  ( Б ) : 

и =  um ф (ф —  2 ) ,  ф =  2 е ~ а {t~ ts) ■

О — 1т 1
tm — момент времени, когда 

достигается  минимум угла 
атаки.

Тр е б с в а л и я м , предъя  в л я -
емьим к п рограм м е на этом 
участке, удовлетворяет  та к ж е

(2. 10)

К оэф ф ициент а подби рается  так , чтобы при t —  t2 угол атаки  
был мал, например, а  =  — 0,10 am. В этом слу чае  а  — 
=  3,6633/ (t2 —  ф ) .

К а ж д а я  и з  зависимостей  (2.9) или (2.10) оп ределяет  сем ей 
ство програм м , зави сящ и х  от одного п а р а м е т р а  а т. В а р ь и р о в а 
нием этого п а р а м е т р а  а т определяется  п р о гр ам м а , обесп ечи ва
ю щ ая  в конце р а б о ты  первой ступени н уж н ы й  угол н а к л о н а  т р а 
ектории 0 к1-

Рис, 10. Зависимость 6 Ki от «т Рис.  11. Зависимость 9 К1 
ОТ а т ДЛЯ больших П„,



Угол а т ориентировочно м ож но определить по г р а ф и к а ^  
рис. 10, 1 г  в зависимости  от задан ного  0 кь и от тяговосруж ен - 
цости ступени л 0ь В ы б р ав  ш аг 'в а р ь и р о в а н и я  Д а т  в окрестности 
а т, по р е з у л ь т а т а м  расчетов  траектории  н а  Э Ц В М  следует п о 
строить д ля  зад ан н о го  носи теля  гр аф и к  0 Ki (am), по которому 
•определяется уточненное значение  а т. Д л я  найденного  зн а ч е 
ния а т окончательно  вы п олн яется  р асчет  траектории  первой 
ступени.

Участок гравитационного разворота,  на котором  угол атаки  
равен н улю  (п р о гр ам м а  2.9) .или п р ен ебреж и м о  м а л  (п р о гр а м 
ма 2.10). И скри влен ие  траектории  носи теля  происходит только 
под действием  си лы  тяж ести . З а  это врем я носитель проходит 
околозвуковой  д и ап азо н  скоростей  и соверш ает  разгон  до ги 
перзвуков  nix 'Скоростей, одновременно п реод олевая  плотные 
слои атм осф еры  с м ин им альны м  лобовым сопротивлением.

Д л я  м ногоступенчатых носителей К Л А  и Б Л А  этим участком  
закан чи в ается  п р о гр ам м а  первой ступени. В конце участка  г р а 
витационного  разво р о та  носитель  вы йдет  н а  определенную  в ы 
соту у к \ =  Якь р а зо в ь е т  скорость V Ki я  будет иметь зад ан н ы й  
угол н а к ло н а  траектории  ©кi, которые являю тся  начальны м и 
услови ям и  д л я  построения п рограм м ы  и расчета  траектории 
второй ступени.

2.3. Р А С Ч Е Т  Т Р А Е К Т О Р И И  П Е Р  Р ОИ С Т У П Е Н И  Н А  Э Ц В М

Система д и ф ф ерен ц и альн ы х  уравнений (2 .1) и (2.3) д о п о л н я ет 
ся  ‘м аш и нны м  уравнением  (clt/dt) =  1 и зап и сы вается  в виде

=  U Х'2........ х„),  i =  1, п; п 6, (2.11)

где хI —  4, х 2 — V, х3 =  0 ,  д-4 =  х, х 5 =  у. х 6 =  р.

И нтегри рован и е  системы (2.11) в ы п олн яется  методом 
Р у н те~ К у тта  4 п орядка  с постоянным ш агом  и н тегрирован ия  h  
по ф орм улам :

X k + \ . i  — X k i +  - g -  k u  +  - у  /Со,' + - J - h i  +  J  h i ' ,

k u  =  hji (x*,.... x kn) ;

koi. =  ll)i (X /;1---4 -------------- ту1— , ..., Xkn 4  y ~ )  -

h i  =  h i  ( X kl +  - f -  , ..., Xkn + - % - ) : ( 2 Л 2 )

k i i  —  h f i  ( x kl  +  Ayi, Xkn  +  h 3„).



Основу програм м ы  расчета на Э Ц В М  составляет  с т а н д а р т 
ная програм м а  интегрирова ни я системы ди ф ф ерен ц и альн ы х  
уравнений методом Рун те— Кутта, которая  -многократно о б р а 
щается к п одпрограм м е вычисления правы х частей уравнений.

В п рограм м у расчета  т а к ж е  включены: решение тран сц ен 
дентных уравнений (2.7) и (2.8) д ля  определения  длительности 
вертикального  участка  В и момента окончания участка  началь-

Рис.  12. Результаты  расчета движ ения  первой 
ступени



н о т  разворота  fe, определение времени работы  первой ступе
ни / кЬ

Д л я  выполнения р асч ета  траектории необходимо подгото
вить и ввести в Э Ц В М  следую щ и й числовой м атери ал : основ
ные проектны е п ар ам етр ы  первой ступени; границы  д и ап азон а  
чисел М  и и н тер вал  А М;  коэфф ициенты  лобового со п р о ти вл е
ния Сх в д и а п а зо н е  М  =  0,5 с и н тервалом  А М  ==0,2; средний к о 
эф ф ици ен т  н а к л о н а  кри вой  подъемной силы С у ср ; н ачальн ы е  
условия д ви ж ен и я ; границы  д и а п а зо н а  вар ьи р о ван и я  угла  ата-

min max .
км а т ■ лт и и н тервал  А а т.

В р езу л ьтате  ин тегрирования  « а  печать вы д аю тся  значения 
фановых к о о р д и н а т  лу (интегрируемы х переменных) и основные 
характеристики  движ ени я : число М,  скоростной напор q, угол 
атак и  а, поперечная п у и п родольн ая  п х перегрузки, тяга  д в и г а 
теля Р.

П о этим д ан ны м  строятся  граф и ки  зависимости от врем ени 
скорости V ( t ) ,  числа М  ( t ) ,  скоростного н ап ора  q ( i) ,  высоты 
у  (t) н дальности  х (t) полета, продольной пх (г) и поперечной 
пу (t) перегрузок  (рис. 12), а т а к ж е  гр аф и к  зависимости  ск о 
ростного нап ора  от  высоты q (у)  и тр аекто р и я  у  =  f  ( х ) .

К р о м е  того, необходи м о построить п рограм м у  полета первой 
ступени a  (t) и  граф и ки угла н ак ло н а  траек тори и  0  (t) и утла 
т а н г а ж а  г'} (t) (рис. 13).
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Рис. 13. Программы движ ения  первой ступени



3. Р А С Ч Е Т  О П Т И М А Л Ь Н О Й  Т Р А Е К Т О Р И И  
В Т О Р О Й  и  П О С Л Е Д У Ю Щ И Х  С Т У П Е Н Е Й  
Н О С И Т Е Л Я

3.1. Р А С Ч Е Т  КОНЕЧНЫХ ПАРАМЕТРОВ О П Т И М А Л Ь Н О Г О  
ДВИЖЕНИЯ С Т У П Е Н И  С У Ч Е Т О М КРИВИЗНЫ ЗЕМЛИ

П ри определении траекторий верхних ступеней необходимо учи
ты в ать  кри визн у  поверхности З ем л и  и неоднородность поля си
лы тяж ести . А эродинам ическим и силам и и инерционными си
лам и, обусловленны м и вращ ением  Зем ли , пренебрегаем.

Систем а д и ф ф ер ен ц и ал ьн ы х  уравнений д ви ж ен и я  в проекци
ях на оси стартовой системы координ ат  (рис. 14) с учетом при
няты х допущ ений после л и н еари зац и и  проекций гр ави тац и о н н о 
го ускорения имеет вид [3, с. 29]:

Рис.  14. Схема движ ения  верхней ступени 
носителя

-JJ—  =  Р COS ф —  V2 X,

p s i n p  —  gVi +  2v2 у,

а '2

0 I. 

d  х
d  i

еде р

d /
Р
т 1 — ускорение силы тяги;

С у  _  _  Но До 
т РуVI I!

отн ос и т ель н ы и с скунди ы и рас  ход топ л и в а ;

E n d

Н а ч а л ь н ы е  условия в ы раж аю тся  через Параметры, получен
ные в конце траектории первой ступени;

и0 —  VKl cos  0 к, ;  д 0 =  Дк 1 * 

ш0 =  V к-i sin ©к1; г/о — г/вь 
24



В качестве  приближ енно-оп ти мальн ой  програм м ы  угла т а н 
г а ж а  примем програ'м-м-у, полученную из реш ения в а р и а ц и о н 
ной зад ач и  движ ени я  верхней ступени в плоскоп араллельн ом  
гравитационном  поле вне атм осф еры  [7]:

tgcp =  tg'cpo +  Bt,  где В bi tK- (3,2)
П осле  подстановки этого за к о н а  изменения угла  т а н г а ж а  и 

интегрирования  ди ф ф ерен ц и альн ы х  уравнений движ ени я  п олу
чим ф о р м у лы  [3, с. 41] д ля  двухступенчатого  носителя:

ч к =  С -2 +  По go С С  (а > Ь, фо) +  А и. Со =  и о,

гок =  С, +  « о go t K / 1 (а, b, ф0) +  A да, С, =  да0 — g0 ( к:

Д-к =  С 4 +  /7о go С '2 /4 ( « ,  Ь, ф о) +  А -У, С 4 =  А'о +  «о  С -  I

У  к =  С 3  +  По g o  t к1  С  (ДА 6 ,  ф о ) +  А  у, С з  =  //о +  Шо С  ~j '  * j

(3.3)

А  и =  — v 2 ( С о  +  'Togo 5 л 7 б) > С 6 =  А 0 / к +  По-— — - I

А  да =  2 v 2 ( С 5 +  «о Со 7 / 5 ) ,  С 5 =  г/о / к +  шо  йо - 4 -  *

з ! (3.4)
А А" =  — (С,3 +  n0y 0 t x*h ) ,  C g — А о ту +  U(j 0-  ,

А у  =  2v2 ( С7 +  /i0go tg l- i) ,  С7 =  Ро~ц Ь tt'o g  Йо-^ - • j

Т абл и ц ы  ин тегралов  / ь .... / 8 приведены в работе  [3] или в 
учебном пособии каф едры .

Конечные п ар ам етр ы  движ ени я  второй ступени вычисляю тся 
через координаты  и проекции скорости относительно стартовой 
системы координ ат  по ф орм улам :

Нк  =  У к +  ' _:д, ; tg  \  ’

н к =  6К +  arctg V K =  у  и ./ - f  дак2 • (3.5)

3.2. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ ОПТИМАЛЬНОЙ 
ПРОГРАММЫ УГЛА ТАНГАЖА ВТОРОЙ СТУПЕНИ 
ДВУХСТУПЕНЧАТОГО НОСИ ТЕЛ Я КЛА

При подборе оптим альной  програм м ы  д ви ж ен и я  верхней ступе
ни носителя необходимо определить два  п ар ам етр а  фо и Ъ из у с 
ловия  получения в конце работы  ступени зад ан н ы х  высоты И  
и угла нак лон а  траектории к местному горизонту 0 орб .



Р а с с м а т р и в а е м а я  двухггараметричеокая к р а е в а я  за д а ч а  р е 
ш ается  методом последовательны х приближ ений с и сп о льзо ва 
нием т а б л и ц  и н тегралов  / ь h-

П редвар и тел ьн о  необходим о рассчи тать  все величины, кото
ры е не  и зм ен яю тся  при п оследовательны х приближ ениях:

С\, С 2, С 8; n 0g 0 t K , п 0 g o t Д  По g o t  к3-. n 0g 0 t s*.

Д л я  н а ч а л а  р асчета  н у ж н о  з а д а т ь  п ар ам етр ы  програм м ы  
начальн ого  при ближ ения . З а  нач альн ое  п ри ближ ение  мож но 
при нять  п рограм м у, при которой отсутствует  скач о к  угла  т а н 
г а ж а  в н а ч а л е  работы  второй ступени, а угол атаки  стремится 
к  нулю  в конце работы  дви гателя ,  т. е.

9 о ) =  =  в К1, 4 °} - 0 врб,

b m  =  tg  фк0) — tg  фоо)-
П оследовательн ы е  при бли ж ен и я  вы полняю тся по следую щ е

му алгоритму:

«г» п р и б л и ж е н и е

1. П о табл и ц ам  д л я  приняты х Ь{‘ 11 и q:0(l "^определяю тся  инте
гр а л ы  1{21\  / 4*\ h ,  ■■■,!& и вы числяю тся

х "  =  С 4 +  11 о й о б Д т 3- А - У  и*  ̂=  Со +  Но Ro t% 1'2 +  А  и.

2. И сходя  из зад ан н ы х  значений вы соты  Я ор6 и у гл а  н а к л о 
н а  траектории  ©орб , по ф о р м у лам  (3.5) определяю тся:

2 v( 1 )
Ук - Я о р б  - “ 2^ - .  I g 0« = — + (/(0  .

=  Н к °  t g  ( 0 орб -  Sk° ) .

3. Н аходи м  потребное значение интегралов  /1 и / 3:

' 4 °  — С, — Д«- (/) 4 °  - С 3 — Л;/
/1 ~   — , 1 3 - =    .

По До tK 11-0 йо Д

4. И з табл и ц  ин тегралов  /[ (а, I), ср0) с использованием  л и 
нейной интерполяции находится для  нуж ного значения / | () та 
п ар а  п ар ам етр о в  &(1, и фо° , д ля  которой интеграл  / 3 равен  вы-

г (Очисленному значению  Уз •
П р и м е ч а н и я .  При расчете первого приближения поправки Д  дс, Д у, 

Д  «, Д  ш мож но не учитывать. Поправки Д.*, Др, Д и, Л го, вычисленные для 
второго приближения, можно принять постоянными для последующих прибли
жений. Во избежание повторения излишних записей расчет целесообразно 
вести в табличной форме (табл. 5). С достаточной степенью точности расчет 
параметров п рограм м у  заверш ается  третьим приближением,



П р и б л и ж е н и е

Р а с ч е т н ы е  ф о р м у л ы
1 2 3

h  ( а ,  Ь ,  о 0 )

j

h  ( а ,  Ъ ,  г о )

1 -о ( а ,  Ь ,  <р0 )

/ 6 ( a ,  b ,  c f# ) ,
h  ( а ,  Ь ,  < Р о )

h  ( а .  Ь ,  - f e )

А  х  =  — • ' 2  ( С 8 +  « о  g o  t n * I g )

Л  11 =  ------ ' 2  ( С б  +  « О  g u  < к * М

* К  —  ^ 4  +  П о  g o  /  к 2  А  о -  А  Л

а  х ■. —  С 2  +  П о  g o )  к  А  “ Ь  А  ^

л у -

У к  =  7 7 0 р 6  —  у у - ^

=  a r c t g  (  л  +  ! / к  )

=  U K  t g  (  & о р б  о к )

=  2  О 2 ( У У  - у  / ? 0  g 0 / у - 1 / , )

^ ? /  =  2  v *  ( С 7  - У  « о  g o  ^ к 4  h ) I

w K  —  С , —  Л

1 « 0  g o  t  к

J ! / к  —  с 3  —  А  У

|

ь

«0



3.3. О П Р Е Д Е Л Е Н И Е  О П Т И М А Л Ь Н О Й  П Р О Г Р А М М Ы  
У ГЛ А  Т А Н Г А Ж А  В Т О Р О Й  С Т У П Е Н И  Н О С И Т Е Л Я  
П Р И  З А П У С К Е  Б Л А

О птим альной програм м ой  полета верхних ступеней носителя 
Б Л А  « а  .максимальную  д альн ость  яв л яется  п р о гр ам м а  постоян
ного угла  т а н г а ж а  (ф  =  Фо, Ь — 0).  Н еобходим ое  значение угла 
ф =  фо д о л ж н о  быть вы бран о  так, чтобы обеспечить условие д ля  
конечного у гл а  н а к л о н а  траектории:
©орб ~  вор/ ( с )  при / -- i K.

И н тегралы , входящ ие в ф орм улы  д ля  расчета  конечных з н а 
чений координ ат  и проекций скорости (3.3), (3 .4), вы числяю тся 
в эл ем ен тарн ы х  ф ункц иях  при b =  В  =  0 и им ею т .вид:
/1 =  A  s in  ф0; I 2 =  A  cos  ф0; / 3 =  С sin  ф0; / 4 =  С сое ф0;
h  =  D  sin  ф0; / 6 — D cos ср0; / 7 =  Е  sin  ф0; / 8 =  £  cos ф0, (3.6)

где

А  -  - ! - 1 " т Ф д  с  “ Ж 1 ( > - “ )  ' " г л т ! ;

п  -  -2 ^ !  In — L—  i ; (3.7)a2 L 2а 1 — а 4

 ̂ I 1 Г/1 „ \ 3  I,-, / 1 Ж 1 * (1 о)3
Е  =  'ЦП ( 'бд2‘[ ( 1 а ) 3 1« (1 а ) + (

Подбор необходимого  угла  т а н г а ж а  ф =  фо производится  
т а к ж е  методом п оследовательны х приближ ений .

З а  н а ч а л ь н о е  п р и бл и ж ен и е  програм м ы  принимаем  фо0)== HKi- 
П о сл едо ватель н ы е  п р и бл и ж ен и я  д ля  реш ения о д н о п ар ам ет 

рической краевой  зад ач и  вы полняю тся  по следую щ ем у а л го 
ритму:

«г» п р и  б л и ж е н  и  е

1. Д л я  принятого  при ближ ения фо1 П по ф орм улам  (3.6) и (3.7) 
определяем  ин тегралы  l i l ) . /£ ‘\  / (i \  h ,  h  и вычисляем конеч
ные п арам етры :

З =  С‘2 +  По go 2 +  А Щ

■Х’к^ — Сц -\- Wo go 6 А  * +  А А";

Ук' =  С3 +  //q Уо 6; / з ’  ̂ +  А у.
2. И сходя  из задан ного  значения  оптимального  угла  б р о с а 

ния 0 к =  Qopt, определяем  t4 ° :

иУк0  =  и (к '1 t g  (Q0pt —  б-0 ) , t g  б к °  — ----------(1)
R +  ч\

а:.(П



Расчетные формулы

Приближение

1 2 3

/ 2 =  A  cos го

/ з =  С sin Фо

/ 4 =  С cos '{§

h  =  D sin го

h  =  D f ° s  to

h  = E  sin

h  =  E  c o s t  с

A u =  —  ,2 1Cq -  n u go /к" / 6)

A X =  — ', J (C8 + /г0 gy, i K4/ 8)

Д у  =  2'E (C7 +  n 0 go i к4/?)

«К =  6.: +  Ho go П П  -: A U

%k ~  C4 +  Ho go i 2к A +  A A

// к =  Сз 4" и о go 12K / 3  +  А У

°ic =  a rc tg  ( № + г / к  )

Шк — «К t g ( ^ 0/?/ °к)

Д w  =  2 v2 (C5 +  Щ go 1ь) I
!

iv к — Cj — Д ш  
^1 ~~ До go t к

• М М?о == a resin j



3. Вычисляем потребное значение интеграла / у

,(0 !"к‘1 — С, — А ш
I 1 =  ---------------------  •

Ло

4. И з  ф орм улы  д л я  / i  (3.6) определяем  соответствующ ее з н а 
чение угла  т а н г а ж а :

7 ( 0

(О 1Sin  фи =  —д— .

П рим ечания , сделанн ы е в п а р а г р а ф е  3.2, целиком относятся 
и и  дан н ом у  алгоритму. Р а сч ет  т а к ж е  следует вести в табличной 
ф орм е (табл . 6 ).

ЗА.  Р А С Ч Е Т  К О Н Е Ч Н Ы Х  П А Р А М Е Т Р О В  Д В И Ж Е Н И Я

П о сл е  подбора п ар ам етр о в  опти м альн ой  програм м ы  угла т а н 
г а ж а  по най денн ы м  п а р а м е т р ам  окончательно оп ределяю тся  ин
тегралы  I ь .... h  и рассчи ты ваю тся  конечные п ар ам етр ы  д в и ж е 
ния верхней ступени относительно стартовой  системы координат  
по ф о р м у лам  (3.5). З а т е м  следует  определить ош ибки  конечных 
п ар ам етр о в  и ср ав н и ть  их с зад ан н ы м и  допустимы ми о тк л о н е 
ниями. К р о м е  того, по р е зу л ь т ат а м  подбора  о птим альны х  п ро
грам м  оп ределяю тся  аналитические зависимости  угла  т а н г а ж а  
от времени
Ф =  a rc tg  ( tg  фо -Ь bt l tK )

и стр о ятся  соответствую щ ие граф и ки ф ( I) д л я  верхних ступе
ней носителя (рис. 15).

Рис.  15. Оптимальные программы движ ения  верх
них ступеней



4. П Е Р Е Х О Д  ОТ  О Т Н О С И Т Е Л Ь Н О Г О  Д В И Ж Е Н И Й  
К А Б С О Л Ю Т Н О М У

В преды дущ ем  р асчете  н ай ден ы  координ аты  и проекции ск о р о с 
ти д ви ж ен и я  Л А  в конце активного  у ч астк а  относительно с т а р 
товой системы координ ат  О x c y c z c.

Д л я  определения  хар актер и сти к  орбитального  д ви ж ен и я  
И С З  или Б Л А  необходимо д л я  этого ж е  момента времени вы чи с
лить  координ аты  и проекции скорости относительно ш е р ц и а л ь -  
ной системы отсчета.

В к а ч е с т в е  инерциальной системы  отсчета возьмем геоцентри
ческую эк ватори альн ую  систему координат, ось 0 3х я , которая  
проходит через меридиан точки стар та  в момент окончания а к 
тивного участка . Зам ети м , что введен ная  таки м  о бразом  инер- 
ц и альн ая  система к о о р д и н ат  повернута относительно звездной  
геоцентрической инерциальной систем ы  н а  угол  103S, где S  — 
местное звездное врем я в точке с т а р т а  в м ом ент  вы хода Д А  на 
орбиту, од — угол, на который п оворачивается  З ем л я  за  1 с 
звездного  врем ени [9, с. 87].

П олож ен и е  стартовой  системы  ко о р д и н ат  O x ? y cz Q относи
тельно  принятой инерциалыной 0 3л'и у пг и о п р ед ел яется  ш и р о 
той пункта  стар та  tp0 и азимутом  зап у ск а  А 0 (рис. 16).

П ереход  от координ ат  конца активного участка  х к , у к , z K 
в стартовой  системе к  н ач альн ы м  коорди н атам  х 0, у 0, z 0 о р б и 
тальн ого  дви ж ен и я  в геоцентрической инерциальной системе 
(рис. 16) вы полняется  по ф о р м у лам  [5, с. 109]:
Л'о =  — х к cos л  о sin  фо +  (R  +  ук ) cos q 0;
y/n =  -Мк sin Al0; (4.1)
Zq =  Хк COS A q COS Фо +  (R  +  У К ) sin  фо.

Рис.  16. П ереход от стартовой к инерциальной системе коор- 
   динат 31



Величина радиуса-вектора начальной точки орбитального  
движении

>'[) г I V  +  //о2 +  г о2- (4.2)
Проекции относительной скорости V K на оси геоцентриче

ской системы О,  А'„ у„ выражаются через проекции относи
тельной скорости и к , ге'к на стартовые оси аналогичными фор
мулами.

Абсолютная скорость в начале орбитального движения скла
дывается из относительной скорости V? =  V K и переносной ско
рости, которая определяется формулой  

> >
шщ

Л')3 г/о /„ -)- ч>3 х 0 у и ,Vе =  о1'3 X го =
С,
О О 

Лп У о

где i„: У и; — единичные векторы геоцентрической системы ко
ординат.

Таким образом, проекции абсолютной скорости на геоцент
рические оси координат в начальной точке орбиты определяют
ся формулами:

Kvo =  -Vo — — «К cos Л о sin фо +  av cos ср0 — м3 у0;

4 «о =  I/o =  Мк sin Ло х  со к *0 ; (4.3)
Кгс =  X =  «К cos Л о cos фо +  wK sin фо.

Величина начальной скорости орбитального движения и угол 
наклона ее к местному горизонту —

Ко Ко + Уо i/o + 20 20У0 =  |/ х 02 +  у  о2 +  io2, 0 0  =  arcsin- (4.4)

5. О П Р Е Д Е Л Е Н И Е  Х А Р А К Т Е Р И С Т И К  Д В И Ж Е Н И Я  
v Л Е Т А Т Е Л Ь Н О Г О  А П П А Р А Т А

Н А О П О Р Н О Й  О Р Б И Т Е

При запуске космических аппаратов определяются элементы  
орбиты выведения, период обращения и вековые возмущения.

Сначала находятся компоненты и модуль секторнальной ско
рости:

С\ =  Уо ?0 ~0 Уо, Со =  Ко Ко — А'о 20, Сз — К о Уо Уо к0;

С =  , 'С]2~ ( : Т Т с ? ~
Расчет элементов орбиты производится в следующей после

довательности:
32



Долгота восходящего узла £2 и угла наклонения орбиты i —* 
tg Q =  — sign  (sin Q) =  sign  Cb sign (co sQ ) =  sign (— C2); 

cos / =  C3IC.
Эксцентриситет e и большая полуось орбиты а —  

е =  V 1 +  (vo — 2) v0 cos2 0 О , vo =  V02 r0l k =  (Со/^кр)2 ;

a =  , p — a (1 — e2) .
Z 0

Аргумент перицентра со —
to-9 _  ~'o sin ftp cos p0 . s ign  (sin do) =  sign  (sinQo);

0 -'o c o s 2 '-'o —  1 5 sign (cos Ф 0 ) =  sign (v0 cos2 0 O— 1);

cos 0o =  V  С,2 +  С /  +  C7/r0 V0;< sin 0 O =  , x°*> .+ .
'0 I'O

7,0 __  ..  x 0 c o s 9  +  г/о s i n 2  .
s i n  ц я ==   :— ~  ; COS U q =   ----------------- jw r0 Sin [ r 0
со =  «о — Фо-

Момент времени прохождения через перицентр

+ „  к-о  1 / С  1 —  е , Но .
V  Т Т е  t g T ’+  е

3;
т =  t 0  — = {Е0 — е  sin С0) .

Период обращения —
п 2

Т  =  2я — ^  .
/ k

Вековые возмущения за один оборот спутника вокруг Земли  
вследствие ее «асферичности [6, с. 315, 338] —
d ~  2 к  в . d m  -  в

7 к = - ~ р  ~ cos t ;  T n ~ 1 *  -F (5 a o s2 j — 1), 

где e =  2,634-10 10 км5/с2, k  =  3,986-105 км3/с2.

Расчет характеристик траектории Б Л А

Сначала определяются географические координаты конца ак
тивного участка [5, с. 111]:

Со- ( \  5 1   31$. ■ i а гг.   Zp COS O'-к )t g  (Лк —  К 0 ) — — -  , t g  ф к — ---------------------   .л-0 л0



Р еш ается  первая  (п р ям ая )  з а д а ч а  баллистики  и вы чи сляю т
ся элементы эллиптической траектории пассивного полета Б Л А  
в абсолю тном движ ени и  [о, с. 120]:

Vo =  — ( т У ‘; Р =  Vo Го cos2 во; с = ] / Г — (2 — v0j v0 cos2 в п;

а =  2 R  (1 +  tg 2 во) — vo ('К +  R ) ; b =  vo R  tg  ©o', c =  vo (го R)
A  b +  V  b2 +  ac  . ,

tg  —  “     : oR =  a rc tg
a ' *  & 2  +  (/к '

, =  R  |3o, /0 =  R  6 ,, , L  =  /о +  /бал-
Скорость и ее угол нак лон а  в точке падения  на Зем лю -

Т Ж л Л Ш Ж . ,,с _  | , cos в ,  =  - Ь

В рем я свободного полета и полное время п о л е т а —•
1 - л  1-

t. Г  о 2 .) COS Д tg  во — tg  в  г
в

У  (2  — д )  д  cos н„11 2 -

7' =  / к +  / с .
Д а л е е  вы числяю тся  производные, х ар актер и зу ю щ и е отклон е

ния м аксим альн ой  дальн ости  от п ар ам етр о в  в конце активного 
участка  [5, с. 132]:

2 R
д /бал __ 1 + tg2 00 ) sin2 у  tg -

0 Нк I Ьг j
''о [го  —  R  -Ь R  tg  ©о tg  2 I

о р
г  С 1 С

д  /бал 4 А22 (1 +  t g 2 в о )  s in 2 2 tg  2
д  13

Д  \ го —  '2 Ь 2  tg  0 n  tg  - у -

г1 , (1 +  t g 2 в о )  ('-о — 2 tg  0 о  t g - t f  1 Sill2т т
__ 1 °ал   о п 2 ______________ __________________ ^ д ______£_
з г е ;  -  _ " / _ д . . . j y

Д  Д о  — 2  +  2  tg  в о  tg  у ф

В заклю чение  определяю тся  географ ические  координаты  
точки падения через к о орд и н аты  конца активного участка ;
sin фо: =  sin ф к cos |Д +  cos фк sin (Зг cos А 0\

Sin (Хс — А +  0)3 /<)
sill Зг sill / 1 , 1

COS Ус

По географическим координ атам  точки падения находятся  
цен тральны й угол (3, описанный по трассе  в относительном дви-



Жен mi, соответствую щ ая б алли сти ческая  дальн ость  и относи
тельны й азим ут  в точке падения  А с:
COS Р =  sin фк sin фе +  COS фкCOS фс COS (лс — Як),

^бал. отн = =  Р  Р ,

л COS г к  s i n  O r  —  '-к )
S i l l  /Л.с — ' о

6. В Ы В О Д  К О С М И Ч Е С К О Г О  А П П А Р А Т А  
1IA Ц Е Л Е В У Ю  О Р Б И Т У

З а д а н и я м и  на курсовое проекти рование  предусмотрены  следую 
щ ие основные типы целевы х з а д ач  полета ракетно-космической 
системы:

1) в ы веден и е  спутника с в я з и _ на высокоэллиптичеекую  о р 
биту;

2) вы ведение спутника связи я а  геостационарную  орбиту;
3) полет космического аппарата (КА) к Луне;
4) полеты  КА к п лан етам  солнечной системы;
5) вы ведение зонда д л я  исследования  Солнца.
В соответствии с вар и ан то м  за д ан и я  д о л ж н ы  быть о п р ед е 

лены:
м и н и м ал ьн ая  потребн ая  характер и сти ч еск ая  скорость п ер е 

лета  с промеж уточной на целевую  орбиту;
врем енны е характери сти ки  перелета  (моменты вклю чения  и 

врем я  р аботы  двигателей , д ли тельн ость  всего п ерелета  и о т 
дельных участков п о л о та );

з а т р а т ы  топлива  на к а ж д о м  участке  перелета  и массу п о 
лезной н агрузки ,  вы водимой на целевую  орбиту;

П еред  н а ч а л о м  расчета  необходимо обосновать ц ел есо о б р аз 
ное членение выведенной на пром еж уточную  орбиту косм иче
ской системы на отдельны е космические р акетн ы е  блоки и у к а 
зать  количество и цели вклю чения д вигателей  к аж до го  р а к е т н о 
го блока.

S 6.1. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПОТРЕБНОЕ! ХАРАКТЕРИСТИЧЕСКОЙ
СКОРОСТИ ПОЛЕТА КА 
ДЛЯ ВЫПОЛНЕНИЯ ЦЕЛЕВЫХ ЗАДАЧ

В общ ем случае  полет  КА д л я  вы полнения целевой зад ач и  я в 
ляется  слож н ой  'космической операцией  и предусм атри вает  м н о
гократное  вклю чение д вигательны х установок.

К а ж д о е  вклю чение д вигательной  установки  с целью и зм ен е
ния величины и (или) н а п р ав л е н и я  скорости  КА назовем  эле-



ментаргоой космической операцией. 1 клтребная характеристике-  
окая  скорость элем ентарной  операции определяется  видом м а 
невра изменения скорости.

П о тр ебн ая  х ар актер и сти ч еск ая  скорость слож ной космиче
ской операции является  суммой характеристических  скоростей 
эл ем ентарны х  космических операций:

где  п — число элем ен тарн ы х  космических операций.
П ри решении за д ач и  вы веден ия  КА н а  целевую  орбиту бу 

дем принимать, что двигатели  р аб о таю т  на химических источ
н и ках  энергии и их тяга  достаточно велика.

В этом случае в р е м я  р аботы  дви гателей  при совершении м а 
невров перехода м еж д у  ор б и там и  м ало  гго сравнению  с общей 
п родолж ительностью  перелета , и м ож но принять предполож ение 
об импульсном изменении скорости.

П риведем  основные ф орм улы  д л я  расчета  потребных им
пульсов скорости д л я  р азли чн ы х  м аневров  на орбитах, расем ат-  
ри'В а см ых как  э л е м ентарн ые кос mi ш еек не о и е р a i гш i.

О д н о и м п у л ь с н ы й  переход с к р у г о в о й  орбиты на эллиптическую  
(и наоборот) (рис. 17). Скорости в перицентре и апоцентре э л 
липтической орбиты о п ред еляю тся  по ф орм улам :

П

V х =  2  V xl,

К о м п л а н  а р  и ы е  м а й е  в р ы

Х ар актер и сти ч еск ая  ско
рость перехода с круговой о р 
биты на внешнюю эллип ти че
скую (и обратно) —

Рис. 17. Одноимпульсный и 
дву х им п у л ьс н ый перех од l >i 
м еж ду  компланарными орби

тами X а р а ктеристич еска я скорость 
перехода с круговой на внут

реннюю эллиптическую  орбиту (и наоборот)



О дноимпульсны й переход с к р у 
говой орбиты  на гиперболическую
(и наоборот) (рис. 

Vr

18):

j / V ; Л - Д

V r 1 Д . ,  =

v l  -
'2 k

I
k 
г -

Д вухим пульсны й перелет  м еж ду  
круговы ми орбитам и осущ ествляет 
ся по го-мановскому переходному 
эллипсу (см. рис. 17):
\  V  =  Д  V i  +  Д  V 2;

д г , - / Д  ( | / — ~

A V 2 -  у У
2 Г г.

ж +  г-

Рис.  18. Переход с круговой 
на гиперболическую орбиту

Н е к о м п л  а н а р н ы е  м а  и е в  р ы  

О дноимпульсны й м ан евр  поворота  плоскости орбиты (рис. 19): 

А V  — 2  V'Kps i n - y -  .

Рис. 19. Одноимпульсный Рис. 20. Двухимпульсный переход
поворот плоскости ор- м еж ду пекомпланарными круговыми

биты орбитами

Д вухим пульсны й маневр перехода м еж ду  круговы м и орбитами 
(рис. 20):



k
бГ

2 r t
r, + Г 2 cos A i.

6.2. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ДЛИТЕЛЬНОСТИ ПЕРЕЛЕТА

И м пульсны е м аневры  перехода м еж д у  о рб и там и  явл яю тся  д о 
статочно точным п ри ближ ением  при условии, что разгон  КА под 
действием прилож енной тяги д в и гател я  происходит по дуге ис

ходной орбиты путем соответствую щ е
го про гр ам м и р о ван и я  н ап равлен и я  
тяги дви гателя .

П ри расчете  моментов вклю чения 
д вигателей  будем принимать, что д в и 
гатель  вы клю чается  и тем сам ы м  з а 
кан чи вается  п р и р ащ ен и е  скорости п е
рехода  в м ом ент касан и я  исходной 
или конечной орбиты и орбиты пере
хода (рис. 21).

По найденным в п. 6.1 х а р а к т е р и с 
тическим скоростям  перехода Д К,- оп 
ределяю тся  за т р а т ы  топлива на разгон

Рис. 21. Импульсный 
переход м еж ду  орби

тами

т.;

т Т
и длительн ости  работы  дви гателей  A U:

1
- Ш ; 27

, А V Jit  .

\ t i А д -
где mi  — н а ч а л ь н а я  м асса  КА до вклю чения двигателя ;

Р  — тяга  двигателя ;
Руд— у д ел ьн ая  тяга  д ви гател я ;  

и =  Руд м / с — эф ф екти вн ая  скорость истечения продуктов сго
рания.

Д ли тельн ости  перелета  по переходным орбитам  о п р ед ел яю т
ся по «формулам К еплера , соответствую щ им типу орбит.

Д л я  эллиптической орбиты перехода

т -  l / - r  ( Е — е sin  Е)-  tg  -f-  =  | /  -j- - е , Я
— t g - Tе ь  2

Гг.

t  —  

а =  

38

Гг  +  Г т.

Д л я  гиперболической орбиты  перелета 

Я ):  « 4 =  , / Ю

Г-
— ; г = и  — .\ " U

\ / аД ( е з Ь Н  

-  ; (? — 1 +

е + I t g - f



6.3. ОПРЕДЕЛЕНИЕ МАССЫ ПОЛЕЗНОЙ НАГРУЗКИ 
И ПОСТРОЕНИЕ СХЕМЫ ПОЛЕТА 
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА

М ассой полезной нагрузки  ракетно^дасмической системы .назо
вем  массу  косм ического  а п п ар ата ,  вы веденную  на конечную о р 
биту д л я  вы полнения целевой зад ач и  полета.

П ри  использовании д ля  п ерелета  космического а п п а р а т а  на 
целевую  орбиту одного ракетного  блока  (ускори теля)  косм и че
ской системы м а с с а  полезной н агрузки  определяется  через х а 
рактеристическую  скорость перелета  по ф орм уле  Ц иолковского;

V x =  и In Z — U In (Ш0/ т  ком):

откуда
~V la

т аа—т коя -- ар} в
Если д л я  п ерелета  космического а п п а р а т а  с пром еж уточной 

на целевую  орбиту р ац и он альн о  применить два  или более  после
довательно  р або таю щ и х  ракетны х блоков (ускори телей) ,  то н е 
обходимо п р ед вари тельн о  р асп ред ели ть  сум м арную  х а р а к т е р и с 
тическую скорость по т  ступеням косм ической  системы;
Vx  — ^Xl +  ... +  Е Х,;, .

Затем , исп ользуя  характери сти ческ и е  скорости V xj  д л я  к а ж 
дой ступени космической системы , последовательно  определяем  
конечные массы  к а ж д о й  ступени m KOUi ; н ачальн ы е  массы  после
дую щ ей ступени m 0.i+l и в заклю чени е  — массу  полезной н а г р у з 
ки космической системы;

Щ [ - : / « 0 1  Е. х1 1 ; T}1 q 2  =  M l K O l i l  / / /  К 1 1

m KOll2 =  т 02 е ~ У*- "2 ; т 03 =  т  кон2 — т к2, 

т т = т 0,т е ~ у™ ■
вде m Ki — о т б р а с ы в а е м а я  м асса  ракетного  блока  (ускорителя) 
после вы горания  горючего.

В заклю чен и е  этого этапа  расчета  необходимо построить схе
му перелета  космического ап п ар а т а  с промеж уточной орбиты 
вы ведения  н а  конечную орбиту д л я  вы полнения целевой зад ач и  
с у казан и ем  моментов вклю чени я  и вы клю чения  двигателей  и 
потребных импульсов скоростей.



//, РАСЧЕТ УПРАВЛЯЕМОСТИ И УСТОЙЧИВОСТИ 
ДВИЖЕНИЯ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 
В ПЛОСНОСТИ ТАНГ АША 
НА АКТИВНЫХ УЧАСТКАХ ПОЛЕТА

1. О С Н О В Н Ы Е  З А Д А Ч И  Р А С Ч Е Т А  
У СТО И  Ч И  В О С Т  И  И, У П  РА В Л Я Е М  О С T I Г 
Л Е Т А  Т Е Л Ь Н О Г О  А П  П А Р А  ТА

Ч тобы  обеспечить движ ение Л  Л но задан ной  траектории  и необ
ходимую  точность полета, Л А  д о лж ен  быть уп р авл яем ы м , а д в и 
жение его устойчивым. Эта за д а ч а  реш ается  установкой на ЛА 
специальной системы у п равлен и я  (СУ) и стабили зации . Обычно 
системы управлен и я  и стабили зации  объедин яю т в одном к о м п 
лексе— ав то м ате  стабили зации  ( А С ) . Устойчивость движ ени я  
Л А  обеспечивается  системой стаби ли зац и и  центра масс  и тремя 
авто м атам и  стабили зации , стабили зирую щ им и Л А  по углу тан
га ж а ,  углу ры скан ия  и углу крена. Вследствие осевой симметрии 
Л А  АС по углу ры скан ия  и углу т а н га ж а  оказы ваю тся  о д и н а 
ковыми.

Н ач ал ьн ы й  этап проектирования  Л А  и его СУ связан  с д и н а 
мической м оделью  ЛА, р а ссм атр и в аем о го  к а к  абсолю тно твер 
дое и ж есткое  тело. Д ействительно, если предпринять  о п р ед е
ленные конструктивны е м еры, обеспечиваю щ ие устойчивость д о 
полнительных степеней свободы, то они не  оказы ваю т  п р а к ти 
чески зам етн ого  влияния  на д виж ени е  Л  А в целом.

С м оделью  твердого тела  связано  решение следую щих воп
росов проектирования  ЛА: анализ  основных возм ущ аю щ их  а э р о 
динам ических  сил и моментов, действую щ их на Л А  в полете; 
выбор типа и эффективности  органов управлени и  ( О У ) ; выбор 
массовой и аэродинам ической  компоновки ЛА.

Выбор эффективности  ОУ не м ож ет  быть выполнен без о п р е 
деленны х сведений о п а р а м е т р ах  АС и устойчивости Л  А. П о 
этому уж е  н а  н ач аль н о й  стадии проектирования Л А  необходимо 
оценить устойчивость его яевозм ущ ен ного  дви ж ен и я  к а к  тв ер д о 
го тела. Н а  последующих стадиях  проектирования  д олж н а  быть



получена п олн ая  система уравнений возмущ енного  движ ени я  
Л А  с  учетом подвиж ности  ж и дкости  в б ак а х  и упругих к о л е б а 
ний конструкции. О кон чательное  уточнение п арам етров  органов 
у п р ав л ен и я  и авто м ата  стабили зации  проводится  на основе этих 
уравнений методом эл ектр о м о д ел и р о ваеи и  (или на Э Ц В М ) с 
учетам возм ож н ы х  разбросов  п ар ам етр о в  в-cex систем, их нели
нейностей и случайны х возмущ ений, возни каю щ их в полете.

2. П О Д Г О Т О В К А  И С Х О Д Н Ы Х  Д А Н Н Ы Х  
К Р А С Ч Е Т У  У П Р А В Л Я Е М О С Т И  И  
У С Т О Й Ч И В О С Т И  Д В И Ж Е Н И Я  Л Е Т А  Т Е Л Ь Н О Г О  
А П П А Р А Т А

2.1. Д А Н Н Ы Е  А Э Р О Д И Н А М И Ч Е С К О Г О  
И  Б А Л Л И С Т И Ч Е С К О Г О  Р А С Ч Е Т О В

П еред  н ачалом  расчетов  необходимо заполни ть  таблиц ы  основ
ных проектны х п ар ам етр о в  ЛА, полученных на основе дан н ы х  о 
прототипе или в р е зу л ь т ат е  баллистического  расчета  ( т а б л .7, 8).

Т а б л и ц а 7

Н а и м е н ов а н.ие параметра Размерность Величина

С тартовая  масса т 0 т
М асса полезной нагрузки т пи т
Число боковых ускорителей п Б —

Д лин а  Л  А / ф м

П лощ адь миделя S M м 2

П лощ ад ь  пары стабилизаторов S CT м2

Число пар стабилизаторов » сх

Т а б л и ц а 8

,\б
п/н Наименование параметра Размерноеть

Ускорители

1 ступ. 2 ступ.

1 Сум м арная  масса сухой конструкции
mKi т

2 С ум м арн ая  масса топлива »гп 1
3 Массовые соотношения компонентов

топлива y-i _
4 Плотность окислителя Рокi т/.м3
5 Плотность горючего ргг 'I /м 3



№ Наименование параметра Р а зм е р 
ность

Ускорители
п/п I CTV1T. 2 ступ.

6 Д лин а  U м
7 Максимальный диаметр А  пм м
8 Минимальный диаметр Amir. м
9 Тяга Д У  Poi/P ui к IT

1 0 М асса Д У  т ду; т
1 1 Число камер сгорания Д У  п ка. _ _

12 Время работы Д У  А/ с
13
14

Тяга У Д по тангаж у  P ; ,o f p - u i  
Максимальный угол поворота 
УД по т ан гаж у  6sn ш„

кН

град

Если -нет дан ны х о тяге у п равляю щ и х  двигателей  (УД) и м а к 
сим альны х  углах  их отклонений, то пункты 13 и 14 табл .  8 з а 
полняю тся после расчета  управляем ости  ЛА.

ъ
М асса  двигательной установки (ДУ) определяется но формуле /п Ду ; = — Р п». 

где b =  0,0067 [1 +  3 е.хр (—0,0038 А , / ) ] .  Р щ  — тяга Д У  в вакууме (кН).

(2.1)

На рис. 22 строится схематический чертеж  Л А  с разм ер ам и . 
По данны м  баллистического  и аэродинам ического  расчетов стро 
ятся  граф и ки изменения на первой ступени полета следую щих 
парам етров:

массы  Л А  т ( t ) , т; тяги Д У  Р  ( / ) ,  кН ; момента инерции ЛА 
h  ( / ) ,  тм 2 (р ассчиты вается  ниж е) (рис. 23, а ) ;

скоростного нап ора  q ( / ) ,  к Н /м 2: скорости ветра W  ( / ) ,  м/с 
(рис. 24); координ аты  аэродинам и ческого  ф окуса хр ( t ) ,  м в с в я 
занной системе координат; коэфф ициента  С); (/) (производная
коэф ф иц иента  норм альной аэродинам и ческой  силы по углу а т а 
ки в ради ан ах )  (рис. 2 3 ,6 ) .

2,5

А

6 , 0 2,5

37

4.4

к)!
'лГ:■©.!

21,6

Рис.  22, Геометрическая схема ЛА
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К оэф ф ици ен т  Су  равен 
Су =  Суп +  С,о, (2-2)

где Су„ [1/рад] =  57,3 С'уп [1/град].
С ледует  заметить , что гр аф и к  хр ( t )  строится после вы чи сле

ния координ ат  центра масс Л А  х ,т (/) в р а зд ел е  1.2. К оо р д и н а 
та Хр рассчи ты вается  по ф орм уле  хр (/) =  x lT ( t ) — x l P ( t ) ,  где  
ко о р д и н ата  фокуса x lF ( t ) от носика ЛА, а т а к ж е  С 1а и Сх0 б е 
рутся из аэродинам ического  расчета.

М а с ш та б ы  графиков и н ач ало  отсчета ординат  вы бираю тся  
таким  образом , чтобы было- возм ож н о снимать значения  п а р а 
метров с точностью до трех зн ач ащ и х  цифр. Все граф и ки  стро 
ятся на м и лли м етровках  стан дар тн ы х  разм еров .

С х  о р  о с  с  Ь , х , с

Рис. 24. Профиль ветра по высоте



2.2. К О М П О Н О В К А  И  П Р И Б Л И Ж Е Н Н Ы Е  Р АС Ч Е Т Ы  
И Н Е Р Ц И О Н Н Ы Х  Х А Р А К Т Е Р И С Т И К  Л  А

Д л я  получения компоновочной схемы Л А  необходимо п р ед 
вари тельн о  .рассчитать массы  о ки сли теля  и горючего ступеней 
по ф орм улам :

т  о К I — ~j ^  у. 'т 1 i )
(2.3)

т ш =  т Д 7 т , ': ‘

Д а л е е  вы чи сляю тся  объемы  компонентов топлива:
л Г  _  ш ° к  ( го р )  I  / 0  ,1Ч
К ок (гор) I —  —   ;—  ( Д .Ч )

' рок (гор) ;

Н а основе компоновочной схемы прототипа (если она есть) или 
габари тн ого  чертеж а  Л А по ускори телям  с учетом вычисленных 
объемов р а сп о л агаю тся  топливны е баки. П ри  этом ж ел ательн о  
баки  с более т яж е л ы м и  ком понентам и п ом ещ ать  выше д ля  бо
лее верхнего- полож ен ия  центра  масс ЛА. При компоновке необ
ходимо предусмотреть отсеки д л я  Д У , м еж баковы е , переходные 
и  прибо-рные отсеки. Д л я  упрощ ения расчетов дн и щ а баков  (ц и 
линдрических и конических) мож но счи тать  плоскими. П олучен 
н а я  ком поновочнаи  схема и зо б р а ж е н а  на ртге. 25 в одинаковом  
м а сш таб е  по длине и диам етру . В спом огательн ая  ось охр н а п р а в 
ляется  от носка  Л А  к донному срезу. Аналогично строится  к о м 
поновочная схема одного бокового ускорителя, если таковы е 
имеются.

Д а л е е  определяю тся  секундные расходы  окислителя  и горю 
чего н а  первой ступени полета:

—  т °К( ГОр) 1 j 0  г ,
/Иок(гор)1 —  т • П - Л1 к 1:

Д л я  трех моментов времени полета первой ступени*

*i =  0,25 tKl, U =  0,5 t Kl и /3 =  0,75 t к1

вы числяю тся  остатки  компонентов топлива на борту и з а н и м а е 
мы е ими объемы:

Ш о к  ( г о р ) 1 ( / / )  =  Ш о к  ( гор)  1 ( t o )  —  t j  Ш о к  ( гор) 1 ;  ( 2 - 6 )

П о , ( ( 1- о р н ( А ) =  //г" м г о р ) - ! ( / )  ■ ( 2 . 7 )1 И рок (гор) 1 ' '

* Д л я  цилиндрических баков эти вычисления можно не проводить ввиду 
линейного изменения уровней по времени полета.



Н о этим объем ам  определяю тся  уровни топлива в б а к а х  ус
корителей первой ступени (от д н и щ  баков)  и на рис. 25, о т л о 
ж и в  на оси ординат  врем я t полета, строятся  граф и ки и зм ен е 
ния уровней оки сли теля  ( / / „ Ki) и горючего (Я ,л )  по 5 точкам 
( t 0 =  0, /у, h,  h  и Я =  tKi)-

Рис.  25. Графики результатов расчета

Д а л е е  рассчи ты ваю тся  эпюры погонных масс сухой кон струк
ции ускорителей без двигателя ;

"с  -  т и , т , .  (2.8)

Зн ачен и я  погонной массы »гк / (*i) ускорителя  вы числяю тся 
из п редполож ен ия  постоянства толщ ины  обшивки по длине 
о т с е к а :

тк (*i) =
2mh -Аы

б„ ,« )
' Д  in in

Л-1 T, (2.9)

где Хцо — коорди н ата  н а ч а л а  ускорителя.
Т акое  допущ ение ввиду м алости  веса сухой конструкции по 

сравнению  с весом топлива  д а е т  небольш ую  погреш ность в в ы 
числении п олож ен ия  центра  масс (Ц М ) и момента инерции ЛА.



• 11ог6н.нъ1ё Массы топлива вы числяю тся по следую щ им ф о р 
м улам:

(гор)< (Xj) =  р0к (rop)i S  ок(гор) (Х]) , (2.10)

где S 0K (гор)(.Х!) =- JT /?20К (rop)(Xi) ; (2.11)

/?ок(гор) (xj) — радиус поперечного сечения б ака  с ко о р д и 
натой Х \ .

Э пю ра погонной массы  полезной н агр у зк и  определяется , и с 
ходя и з  равном ерной плотности заполнен ия  объема, занятого  
полезной «апрузкой:

^пн(Х]) ~ p , i HS nH(Xi); (2.12)

Рпн , (2.12)* 1111 '

где V  Ш| — объем полезной нагрузки.
О кон чательно  н а  участках  с топливом  вы числяется  с у м м а р 

н а я  погонная м асса  ЛА:

Ш (X,) =/Пок(гир); (Xi) +  t1lKj (Xj) . (2.14)

Там, где нет топлива, т  (х,) =  я?,.,- (х,) или т  (х,) — т  „„(Xi).
Н а  рве. 26 строятся  эпю ры попонных масс  основного блока. 

Аналогично вы чи сляю тся  и  строятся  эпю ры  погонных масс 
т о  (Xi) д ля  одного бокового ускорителя. С трелкам и  на эпю рах

3

А,
у

— Масса конструкции 
# #  С ук  м а р  наш м  к  с  с  а  

I Сосредоточенные 
т массы

f * ~Г
I I 
I I 

_L_J J L .
Т ~ П

/
20,гг Qg$

i 11 
l a  J_±.T .

eel, 
I

И

3,25

4

10 20 JO
Д  Jt и н 3 

P u c .  2 6 .  Э п ю р а  п о г о н н ы х  м а с с

НО



у к азы в аю тся  центры  масс ДУ , сферических, эллиптических и хо
ровы х баков  и величины их масс. П о л о ж ен и е  Ц М  Д У  м ож н о  п р и 
н ять  в центре соответствую щ его двигательного  отсека.

Д а л е е  д ля  пяти моментов времени t / определяется  п о л о ж е 
н и е  Ц М  Л А  относительно его носика. В этих целях  эпю ры  масс 
основного и бокового ускорителей  р азб и в аю тся  на п р я м оуголь
ны е и  трап ец еи д ал ьн ы е  участки  (рис. 26), вы чи сляю тся  их п л о 
щ ади  (м ассы ) и оп ределяю тся  координ аты  ЦМ .

П осле  этого вы чи сляется  статический момент Л А  при t — t Kl 
о  (А) по ф орм уле
О (Ц) =  У  т., х  1т, -| - п и V  ,пЪ[! Х и „ , (2.15)

где т., — м асса  v-ro участка  основного блока  (или сосредоточен-

M tv— к о о р д и н а та  Ц М  v-ro  участка;
/пв?.— м а с с а  р-го участка  бокового ускорителя;

— коорди н ата  Ц М  р-го участка.

Статический момент о (С -Г )  находится  по известном у o( t j ) :

где А т ТК (/,) — м асса  выгоревш его в ин тервале  Ц / - ь  //) топ ли 
ва в /г-ом б аке  Л  А;

Хцк ( t j ) — к о о р д и н ата  Ц М  выгоревш его  топлива в /г-ом 
баке.

К оординаты  центра  масс Л А  рассчи ты ваю тся  по найденны м 
значениям  a ( t j ) :

где rn (tj) — м а с с а  Л А  в м ом ент  tj.
Н а  рис. 25 д о лж ен  быть построен гр аф и к  Х\ т ( /) .
Д а л е е  производится  расчет  м ом ента инерции Л А  относитель 

но Ц М  (поперечной оси Ох) .
М омент инерции к аж д о го  v-ro участка  относительно нек ото

рой точки Xi* есть сумма

/  > —  I v п е р  A  А  СОб 1 ( 2 . 1 8 )

н ая  м а с с а ) ;

tj ( t j—i) о  (tj) 2  A m TK(tj) х ; !1:( t :), ( 2 . 1 6 )
к

(2.17)

где /*иер =  m.  ( x lTv — х \ у  ;

/ vnep — переносный момент инерции участка ; 
/v соя— собственный м ом ент  инерции участка

( 2 - 1 9 )



Чтобы  и зб еж ать  вычислений с больш ими числами, п ри ни
маем

Xl ~  0,5 (jClima.,4- Х п  (2.20)

И звестно, что подвиж ность жидкости в б ак ах  приводит к 
уменьш ению  момента инерции Л А  по сравнению  с моментом 
инерции при затвердевш ей  ж идкости  [10]. П оэтом у д л я  п ри бли 
ж енного учета этого эф ф ек та  собственным моментом инерции 
всех участков можно пренебречь, допуская  при этом небольш ую  
погрешность.

В результате  д л я  вы числения мом ента инерции Л А  относи
тельно точки х\*  в конечный момент времени получим сл е д у 
ющую формулу:

/г (*к1 )=  2 > v (* 1 tv  • -  x X f  -г  Пъ' Утв, ,  [(д'1т;, — X i f  -г h i  ] , (2.21)
V и-

где  h v. — расстояни е  м еж д у  осью р-го у ч астка  бокового ускори 
теля  (в центре) и  осью центрального  блока.

Д а л е е  по известному 1 (/,-) рассчи ты ваю тся  моменты инер
ции д ля  других участков полета:

K ( t j - i )  = \»> (Л) {(д :• ] , ( ')  д - р .  / , 1 ; .  (2.22)
к

В (2.21) и (2.22) обозначения  аналогичны  (2.15) и (2.16). 

О кончательно  I ,  (/,) = / [ ( / , )  — т  (/,) [x]T(tj) — .vj]2. (2.23)

Р асчет  x lT ( I,)  и / г (/,■) ж ел ательн о  оф ормить в виде единой 
таблицы , что возм ож но при выборе х'\ =  0.

3. Р А С Ч Е Т  II О Б Е С П Е Ч Е Н И Е  У П Р А В Л Я Е М О С Т И  
Л Е  ТА Т Е Л Ь Н О Г О  А П П А  РА ТА НА  
А Т М О С Ф Е Р Н О М  У Ч А С Т К Е  П О Л Е Т А

У правляем ость летательного  а п п ар ата  есть его способность р е а 
гировать  изменением кинем атических парам етров  движ ени я  
(скорости, углы, координаты ) на отклонение органов у п р а в л е 
ния. В зад ач у  расчета и обеспечения управляем ости  на н а ч а л ь 
ной стадии проектирования  при рассм отрени и Л А  к а к  твердого 
тела  входит решение следую щ их вопросов:

а) вы бор  способа управлении и расчет эффективности  ОУ:
б) подбор стабили заторов  и раци ональной  весовой ком п о

новки Л  А.
В д альн ей ш ем  эти реш ения уточняю тся с учетом всех степе

ней свободы Л  А и реального  АС,



Н а  современных Л А  уп р авл яю щ и е  силы и моменты создаю тся, 
к а к  правило, путем поворота  м ар ш евы х  двигателей . Этот спо
соб управлен и я  примем д л я  дальн ей ш и х  расчетов. Тогда под 
эф ф ективностью  огранюв у п р ав л ен и я  поним ается  отношение у п 
р авл яю щ его  момента при единичном (на 1 ради ан )  отклонении 
уп равляю щ и х  д вигателей  к м ом енту  инерции ЛА. В плоскости 
т а н г а ж а  эф ф ективность  ОУ хар ак тер и зу ется  коэфф ициентом

где х р= х 1г— х ]р,х 1р — к о о р д и н ата  при лож ен и я  т яга  УД.
В еличина у п равляю щ его  момента, который д олж ен  быть в 

лю бой момент времени больш е сум м арного  возм ущ аю щ его  м о 
м ента, действую щ его на Л А  в полете, оп ределяется  н а  основе 
н еравен ства

З а д а ч а  вы бора эф ф ективности  ОУ сводится, таки м  образом , 
к вы бору  т яга  У Д  Р  в и  максим  а л ином у углу  их поворота 6о-111ах- 

В случае  однокам ерной  и д вухкам ерн ой  двигательной  у с т а 
новки  Р  s =  Р.  П ри многокам ерн ы х Д У  на управлени е  м огут  быть 
зад ей ств о в ан ы  к а к  все кам еры  ( Р  s =  Р ) , так  и ' их  часть 
( Р  s <  Р ) . В последнем случае выбор Р  s неоднозначен  и р е ш а 
ется с учетом к а к  управляем ости , т а к  и устойчивости движ ени я . 
Д е л о  в том, что увеличение C m  ведет к  суж ени ю  областей  ус
тойчивости и, таким  образом , у х у д ш ает  возм ож ности  стаб и л и 
зац и и  полета. О д н ако  ум еньш ение  Л г п ри води т  к необходим ос
ти отклон ять  У Д  д ля  компенсации возм ущ ений на больш ие уг
лы. В этой ситуации необходим приемлем ы й компромисс. К ак

р
правило , он достигается, если Р д л я  м ногокам ерн ы х ДУ.

П ерейдем  к расчету м аксим альн ого  угла  поворота  УД. Д л я  
этого  определим в первом приближ ении потребный угол пово
рота Дбдт д ля  компенсации ветровых возмущ ений с учетом р а 
боты  АС. Б уд ем  р а ссм атр и в ать  устан овивш ийся  (б ал ан си р о во ч 
ный по углу  атаки) реж и м  полета и упрощ енны е уравнения  ко- 
роткапернодического  д ви ж ен и я  Л А  с АС [10]:

(3.1)

( А Д у п р  ( 0  i — \ Iz  { t )  Cti ( t )  6,4 ( / )  I >  Д Д в о з м Д )  I- (3.2)

(3.30

(3.4)AS.■„(/) =  со А Ц П ,



где Cih'i , - c/Sy, С у Х р  ; (3.5)
1 :

а 0 — статический коэффициент усиления АС.
П о д ст а в л я я  (3.4) в (3 .2), получим;

L

« • W  — e z r & g r  <3 6>

где 60 =  л г ~ ‘И принято Д V„ (/) =  0. (3.7)0
И з равен ства  (3.6) видно, что потребный угол поворота У Д  

существенно зависи т  от статического коэфф ициента  усиления а0 
и яв л яется  переменны м по времени полета. Ч тобы  вычислить 
Дб m ( t ) . необходимо за д ат ь с я  в первом приближ ении н ек о то 
ры м  реальны м  значением  коэффициента я о*. И з  необходимого 
условия устойчивости д ви ж ен и я  д ля  лю бого момента времени 
(на участие статической неустойчивости JIA) до лж н о  вы п о л н ять 
ся неравен ство

4 1} > 1 - ^ 1  =  0 0 , ( 0 .  (3.8)1 ' о, 1
Ж е л а т е л ь н о  иметь один коэфф ициент д л я  всей траектории 

полета, поэтому принимаем

(1) I i бы | „  . . .  , , ,
f lo =  k a \——  п р и  с  hi  <с.О,  ( 3 . 9 )

I 'lie 'ntaxj

где k a =  2...4 — коэф ф иц иент  за п а с а  устойчивости по ниж ней 
границе.

При вы боре коэф ф иц иента  k a д л я  статически неустойчивых 
Л  А следует приним ать  во внимание, что увеличение а0 приводит 
к  уменьш ению потребны х углов поворота УД, но больш ие з н а 
чения а0 м огут  оказаться  вне областей  устойчивости д ви ж ен и я  
по п а р а м е т р ам  АС.

Д л я  вы бора  а и } для  Б...7 моментов времени рассчи ты ваю тся  
и строятся  гр-афикн коэф ф иц иентов  с ни (t) и с я$ ( t ) ,  (рис. 27), 
и по ним оп ределяется  м аксимум a 0l, (t) на участке статической 
неустойчивости Л  А. Д а л е е  по ф о р м у л а м )  3.6, 3.8) определяется  
О-о ] и рассчи ты ваю тся  утлы Дб иг (/ ),  которые т а к ж е  строятся  
н а  рис. 27. П ри этом обязательно  учиты вается  случай W у =  
=  90 м/с.

Д л я  случая  | а | п1ах вы числяется  потребный угол поворота 
У Д  д л я  п о д дер ж ан и я  м аксим альн ого  угла  атаки:

Cm ; I I
S.Mmax =  — - х° с а я и С || г, берутся при С П)ах, (3.10)

115 1 1  х р
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По рис. 27 вы бирается  jA6air шах/ И вычис; 
м альны й угол поворота у п равляю щ и х  двигателей:

и вычисляется макси-

(3.11

где ko =  1,5...2 — коэфф ициент зап аса ,  учиты ваю щ ий динам ику  
процессов стабили зации , р азброс  п арам етров  Л А  и прочие, к р о 
ме ветрового, возмущ ения. Время, при котором |Д бвг |го«х 
обозначи м  через Л.

Если Л А  статически устойчив на всей ступени полета, то р а с 
чет м аксим альн ого  угла поворота У Д  вы полняется  по ф о р м у 
лам  (3.6), (3.11) после выбора а0 из рассчитанны х областей  у с 
тойчивости.

И з  конструктивных, весовых и энергетических соображ ен и й  угол 
поворота у п равляю щ и х  двигателей  бы вает  ограничен н екото 
рым допустимы м значением  6 я д0„ . По статистике д л я  д в и г а те 
лей, качаю щ и хся  в двух плоскостях (одно- и д в ухкам ерн ы е  Д У ) ,  
Д дон =  5,..7°; д ля  двигателей, качаю щ ихся  в одной плоскости 
( т ан г а ж  или ры скан и е) ,  б о- доп =  7... 10°. Р ассчи тав  б s max , необ
ходимо сравнить его с допустимым значением. Если вы полняет
ся н еравенство  6:>тах щ доп , то Л А  спроектирован  правильно и 
будет у п равляем . В случае  б»шах> Д Д0пнеобходимо принять к о н 
структивные' меры, обеспечиваю щ ие выполнение неравенства  
8я тахА-Д доп - Это м ож но достичь тремя путями:

а) вклю чением на поворот для  м ногокам ерны х Д У  всех к а 
мер сгорания, т. е. увеличением А  ;

б) перекомпоновкой Л А  с тем, чтобы переместить вверх к 
носику центр масс  ЛА;

в) устан овкой  стабили заторов  пли  увеличением их площ ади 
для  смещ ения центра давлен ия  (аэродинам ического  фокуса) ЛА 
вниз к хвосту изделия .

Н аи б о л ее  эф ф ективен и чащ е других используется  третий 
путь — устан овка  стабили заторов . С двигая  фокус Л  А вниз, с т а 
билизаторы  ум еньш аю т координату  x F и, таким  образом, степень 
с тати ч век ой н еус той ч ивости, х ар акт  ери з у е м у ю к оэффи ци ентом 
с яДс яо <  0 ) .  Уменьшение | с м.| приводит к уменьш ению  |А6ог| 
и, следовательно, величины б»тах.

О пределим допустимую  степень статической неустойчивости 
Л А  д л я  мом ента t s из следую щ его равенства:

3.2. О П Р Е Д Е Л Е Н И Е  М А К С И М А Л Ь Н О  Д О П У С Т И М О М  
С Т Е П Е Н И  С Т А Т И Ч Е С К О М  Н Е У С Т О Й Ч И В О С Т И  Л А  
И П О Д Б О Р  С Т А Б И Л И З А Т О Р О В

с С, доп ( t g) ■ С :в.| рас (С .) у- 

5 4

г) ЯОЦ
(3.12)

O' шах



йли в б езразм ерн ой  форме:

m l M a ( h ) =  rri'zрас (С) ^  • (3.13)J>' max
где

а и  , Су рас Ч") -Д-рас Ч") , о i ,n
t tlz рас {tr, ) —  —  7    ( 3 . 1 4 )

'Ф

б езразм ерн ы й  расп о л агаем ы й  коэф ф и ц и ен т  момента по углу 
атаки.

Н а  основе дан н ы х  (3.13) и (3.14) определяем  потребное 
п ри ращ ен и е  площ ади  пары  стабили заторов :

\ С е  т г Доп(А) ~  mz р а с (С  ) ,
СТ =  * и " г  7,~)г— 77А ф’ (3-1у стОо / лf стОз;

где С уст — пр о и зво дн ая  коэф ф иц иента  норм альной  а эр о д и н а 
мической силы стаб и л и зато р а ;  

х f ст — ко о р д и н ата  фокуса  стаб и л и зато р а  (л д ст< 0 ) .
Д л я  определения С у СТ (б;) н а д о  за д ат ь с я  ф орм ой  стаб и л и 

з а т о р а  в п лан е  и принять х д ст( Д ) = х р(А) [11]. Если стабилизато- ' 
ры отсутствовали , то S  сг =  Д 5 ет . П осле  вы бора  площ ади  стаб и 
л и заторов  необходимо пересчитать С Д.  Су и х?  по ф орм улам :

c ; a(tj) =  с р а с ( ^ ) +  с ;  ст(о) (3 -16)

с ;  (tj) =  С ;  pie( ^ )  - f  С ;  (3.17)

-у рас л  F рас " у ст v ' ст "
д ЗУ

X r ( t j ) = -----------------------7-------------- —------для  момента tj. (3.18)

4. Р А С Ч Е Т  И О Б Е С П Е Ч Е Н И Е  У С Т О Й Ч И В О С Т И  
Д В И Ж Е Н И Я  Л Е Т А Т Е Л Ь Н О Г О  А П П А Р А Т А  
11А А Т М О С Ф Е Р Н О М  У Ч А С Т К Е  П О Л Е Т А

Устойчивость д ви ж ен и я  летательного  ап п ар а т а  есть его свой
ство реагировать  ограниченными изменениями кинематических 
п арам етров  д ви ж ен и я  на ограниченные возмущ ения. С ущ еству 
ет много различны х  м атем атических  определений устойчивости 
движ ения , наи более  р аспространенны м  из  которых яв л яется  по 
нятие устойчивости, д ан ное  А. А. Л яп ун овы м  [10]. В этом слу
чае рассм атр и вается  свободное возм ущ енное д виж ени е  системы 
при некоторы х произвольны х н ач альн ы х  условиях. Тогда под



устойчивостью движ ени я  Л А понимается  его способность в е р 
нуться н а  п рограм м ную  траек торию  после прек ращ ен и я  действия 
возмущ ений. В дальн ей ш и х  р асчетах  по устойчивости п р и н и м а
ется определение Л яп у н о ва  и построение областей  устойчивости 
по п а р а м е т р ам  АС ведется  на основе уравнений свободного во з 
мущенного д ви ж ен и я  ЛА.

4.1. Р А С Ч Е Т  К О Э Ф Ф И Ц И Е Н Т О В  У Р А В Н Е Н И Й  
В О З М У Щ Е Н Н О Г О  Д В И Ж Е Н И Я  Л А

Р а с с м а тр и в а я  устойчивость д ви ж ен и я  Л А  в плоскости т а н га ж а ,  
о гр агаичимся урнгвн ениями короткопери о ди ч е ск ого воз м у ще н но - 
го д ви ж ен и я  [10] (без учета д е м п ф и р о в а н и я ) :

A Vy ( t ) +  Су, | Аб ( t ) +  С„ Л 6 „ ( / )  =  (4 Л )

А () (/) +  С АО (/) +  С . б') (i) (4.2)
1  Z

И сследуя  устойчивость по Л япун ову , принимаем  д а л е е  
A Fу,тш === А М г нозм =  0.

Т а б л и ц  а 9

№ К оэффициент Р а зм е р 
ность

В р е м я
п/п

С 1 г

1 т т
2 / , тм2
3 Р кП
4

5

Р?,

А ,

кН

м2
6 | х р ] =  х,р — XI т м
7 XF =  .«ГГ — «1А гг

8 С уа 1 /рад

9 с ;  =  с г,у п ,  С,„ 1 /рад

10 Q к Н /м 2

11
Р .

' у ..  т
м

с2~“

12
р  + с ; а  ?.s\, м

r v : i - -  щ с2

13 1
■ А

14

Г.К
—— с/ S MC * X f

1
с»



VO<v

jq

=,



Д л я  построения областей  устойчивости необходимо р ассчи 
тать  для  5...7 характерн ы х  моментов времени полета к о эф ф и ц и 
енты уравнений возмущ енного д ви ж ен и я  (4.1) и (4.2). Р асчет  
следует  оф ормить в виде табли ц ы  (табл. 9). Выбор расчетных 
моментов времени проиллю стрирован  н а  рис. 23.

Д а л е е  для  баков  окислителя и горючего ускорителя первой 
ступени рассчиты ваю тся  частоты собственных колебаний  ж и д 
кости для  5 моментов времени U =  (0; 0,25; 0,5; 0,75; 0 ,9 ) / к1 по 
ф орм уле

v 0.68 J 7 Д. th • ' ру77 (4 -3)

где R j — радиус j -го бака  у свободной поверхности жидкости , м; 
Я /  — высота столба ж и дкости  в баке, м.
Расч ет  оф орм ляется  в виде таблицы. Граф ики  частот v 0K (t) 

и v гор (t) строится на рис. 28.
По гр аф и кам  определяется  м а к с и м а л ь н ая  частота  v /max (Гц) 

и о>/ шах =  2яV/ ,,.ах , необходим ая  д л я  д альн ейш их  расчетов.
Д а л е е  д ля  тех ж е  моментов времени рассчи ты вается  в пер 

вом приближ ении собственная недем п ф и рован н ая  частота ЛА 
к а к  твердого тела по ф орм уле

■ (4.4)

Г р аф и к  Vtbh (t) т а к ж е  строится на рис. 28.

4.2. В Ы Б О Р  Д И Н А М И Ч Е С К И Х  Х А Р А К Т Е Р И С Т И К  А С  
И К О Э Ф Ф И Ц И Е Н Т О В  У С И Л Е Н И Я  А С  Ц Е Н Т Р А  М А С С  Л А

Л и н еар и зо ван н о е  уравнение автом ата  стабили зации  в плоскости 
т а н г а ж а  имеет следую щ ий вид [10]:

ь,Ао;,(У) -{- тДЗцД) -]- Аоа(г)

=  tf0 Aii (t) +  Д -Л Я )  4- u A y ( t )  +  a A V J l ) .  (4.5)

где at — коэфф ициенты  усиления соответствую щ их входных сиг
н алов  АС;
т2 и Т | — коэф ф иц иенты , х ар актери зую щ и е динамические свой
ства АС, в первую очередь рулевого привода.

Уравнение (4.5) мож но переписать в следую щ ем виде:

АС (б) +  2 Где Ао;,(/) ]- ш Д С Д ) =  /  [ t ) . (4.6)

1 - tгде со г — - г — — сооственная н едем п ф и рован н ая  круговая  часто- 
1 "2

та АС;



1 — — та ж е  частота АС, Гц;
2 - 1 / ж

б  — коэфф ициент дем п ф и рован и я  АС.
С обственная частота АС вы бирается  из условия ст аб и л и за 

ции Л А  к а к  твердого тела, а т а к ж е  с учетом подвиж ности ж и д 
кости в б а к а х  и упругости конструкции.

Д л я  обеспечения стабили зации  Л А  к ак  твердого тела и г а 
шения колебаний ж идкости  в больш инстве баков автом ат  с т а 
билизации на ч астотах  vy и v TB д олж ен  д ав а т ь  ф азовое  опере
жение. Д л я  подавления  изгибных колебаний Л А  по первому т о 
ну  АС д о лж ен  обеспечивать ф азовое  зап азд ы в ан и е  на собствен
ной частоте vy этих колебаний. И сходя  из перечисленных тр е 
бований, д олж н о  вы полняться  следую щ ее неравенство:

о  !*■ н  н ~  У 1 ж  т  < 2  v i  м п • ( 4 - / )

К ак  правило, д ля  всех Л А  v тв „ <  v /max, a vi min соответству
ет н а ч а л у  полета. Ч а с то та  vy изгибных колебаний Л А  м ож ет  
быть рассчи тана  известными м етодам и по зад ан н ы м  эпю рам  
погонных масс и жесткостей. Если таковы е расчеты  отсутствуют, 
то частоту vy min на основе статистики мож но принять равной

V1 min =  k j  V/  man 1 ( 4 - 8 )

где kj  =  3...5.
И сходя  из этих соображ ений , вы бираем  допустимый д и а п а 

зон

vе =  (1,2... 1,8) v /max или, что то ж е, (4.9)

Т2 =  [2- (1,2...1,8) у  тахЁ~" ' (4 ' 1

И з  условия обеспечения общей д л я  всех моментов времени 
полета области устойчивости т2 до лж н о  удовлетворить та к ж е  
следую щ ем у соотнош ению :

0,15 , А 11N
Т 2 <  —7 п --------------- • ( 4  . 1 1 )

п ' 1 '  г  а  \а0 г>0 4 К1 >

О кончательно  значение т2 вы бирается  так, чтобы у д о влетво 
рить вы р аж ен и ям  (4.10) и (4.11) в пределах  их допусков. В 
противном случае необходима постановка стабили заторов  д ля  
уменьш ения а оп ( I ) .

П осле  выбора т2 вы числяется  коэффициент ту по ф орм уле

о  =  2Д  У  гг и частота \ч, . .----- 5-—- , (4.12)
2- У ~2

где !?, =  0,6...0,8.



К оэф ф ициенты  усиления АС я 2 и а 3 за д аю т ся  на основе с т а 
тистических данны х:

О бласти  устойчивости строятся  на плоскости п арам етров  а0 и 
а\ на основе метода Д -р азб и ен и я  по следую щ ему х а р ак тер и сти 
ческому уравнению  системы уравнений возмущ енного движ ени я

С К + П ) )  А. ‘ а 2 { С у С ‘ - С:: / у ;i ) — 0 .

При вы воде характеристического  уравнени я  (4.15) в у р а в н е 
ниях  (4.1) и (4.2) опущены члены, учиты ваю щ ие аэр о д и н ам и че
ское дем пфирование, пропорциональное A Vy и А # ,  ввиду  их м а 
лой величины и сл або го  влияни я  н а  области  устойчивости. Не- 
учет дем п ф и рован и я  несколько су ж ает  области устойчивости, 
что идет в з а п а с  при выборе рабочей  точки авто м ата  ст аб и 
лизации.

З а д а в а я  комплексной переменной л в уравнении (4.15) р а з 
личные значения  X =  г со (0 <  со =  со а ) с некоторым ш агом  Аю, 
вы числяю тся  границы  области  устойчивости д л я  коэффициентов 
а0 и й] по ф орм улам :

Р а сч ет  проводится на Э Ц В М  д ля  5...7 х ар актерн ы х  моментов 
времени (см. табл . 9). О бласти  устойчивости строятся  на рис. 29 
в п а р а м е т р ах  а х (по оси абсцисс) и а0 (по оси ординат) д ля  
этих моментов времени.

По рис. 29 вы бирается  р абочая  точка (Р Т ) авто м ата  стаби
лизации, т. е. коэфф ициенты  а0 и ал . С оображ ения , которы м и не
обходимо руководствоваться  при вы боре РТ, следующие:

(4 .13)

(4 .14)

4.3. П О С Т Р О Е Н И Е  О Б Л А С Т Е Й  У С Т О Й Ч И В О С Т И  ЛА  
П О  К А Н А Л У  Т А Н Г А Ж А  В П А Р А М Е Т Р А Х  А С

(4 .1), (4.2) и (4.5):

гг  А»6 +  x i  /С +  (1 +  с м -т г )  л 4 +  (0>»Т] +  Щ оМ  +  

"4" СуоС1з) А.3 +  (С,ад +  С у U у -р СыД  о) /л' +  <(-■ ( Гу С (4 .15)

Со = - ■Т2 (о4 +  (1 +  с’м т 2) о.)2 — (/'98 +  а2 су<) А

(4 .16)

(4 .17)



1. Р Т  д о л ж н а  л е ж а т ь  в области устойчивости, общей для  
всех моментов времени, и находиться  вдали  от ее границ, что 
обесп ечивает  устойчивость движ ения серии Л А  с учетом р а з 
броса их характеристик .

2. К оэф ф ициент  усиления а0 не д о лж ен  быть меньш е з н а ч е 
ния а о , по которому проводился расчет |Дб» г |  что обес
печивает  уп равляем ость  и устойчивость Д А  при действии в о з 
м у щ е н и й .



3. Р Т  д о л ж н а  л е ж а т ь  правее  прямой, проходящ ей через н а 
чало координат  и точку (Т лтт, 1),

где Т д П1Ш =  у — г Ь   (4 ‘18а 1‘2 шу max

миним ально доп усти м ая  постоянная времени ди ф ф ер ен ц и р у ю 
щего контура.

П ри выполнении неравенства  Гд>  7 ф т;пАС на частотах  соб
ственных колебаний ж идкости  будет д а в а т ь  ф азовое  о п ер еж е
ние, что обеспечивает  затухан и е  колебаний топлива в б ольш ин
стве баков. Если не удается  п одобрать  единую РТ, у д о влетво р я 
ющую трем перечисленным выше условиям , то д опускается  в ы 
бор двух рабочих точек.

Д л я  вы бранного  значения  а0, если оно больш е а[,и , уточн яет 
ся  значение | - Л 6 з д а т а х  в м ом ент  t  з и м акси м альн ы й  угол по
ворота у п равляю щ и х  двигателей  согласно ф о р м у лам  (З .б и З .1 1 ) ,  
определяется  время зату х ан и я  переходного процесса д ля  р асчет 
ных . моментов времени — Т злх =  61ал Си,-, ( ф ) .

4.4. Д О П О Л Н И Т Е Л Ь Н Ы Е  Т Р Е Б О В А Н И Я  К  К О Н С Т Р У К Ц И И  
Л А  И Х А Р А К Т Е Р И С Т И К А М  А С

Известно, что д ля  ф азовой стабили зации  Д А  как  твердого тела, 
а т а к ж е  гаш ения  колебаний ж идкости  в баках , уровень в к о то 
рых н и ж е  Ц М  (х\  „ =  х,  х ) и выше сечения х, „, авто м ат  с т аб и 
лизаци и  д олж ен  д а в а т ь  ф азовое  опереж ение [10]. Из этих сооб 
р аж е н и й  были определены коэфф ициенты  уравнени я  АС. К о о р 
ди н ата  Х \  в ( t )  вы числяется  по ф орм уле  [10]

•*1,.^  =  * 1т(/) ‘ (4Л9)
Г р аф и к  Х \ B ( t )  строится на рис. 25.

Там же построен график Х\ , ,( /)  =  х 1т(/) .
О дн ако  д ля  фазовой  стаби ли зац и и  ж идкости в баках , где 

уровень выш е x Ul{t),  но ниж е х, р (/), от АС требуется ф азовое 
зап азд ы ван и е .  Ч астоты  колебаний ж и дкости  во всех б ак ах  д о 
вольно близки друг  к другу  и поэтому АС на всех этих ч асто 
тах будет д ав а т ь  ф азовое  опереж ение. В результате  без специ
альны х конструктивных мероприятий полет Д А  с вы бран ны м  
АС окаж ется  неустойчивым из-за  раскачки  ж идкости  в некото
рых б ак ах  Л А  [12]. Ч тобы  этого не произошло, д л я  баков, где 
уровень ж идкости  леж и т  в зоне за п а зд ы в а н и я  (рис. 25) н еоб хо
димо обеспечить ам плитудную  стаби ли зац и ю  или исклю чить 
подвиж ность ж идкости вообще. Д ости гается  это с помощ ью  сле
дую щ их конструктивны х м ероприятий  [12]:
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1. Ж и дко сть  в н еоп орож няю щ ихся  на первой ступени полета 
б ак ах  за к р ы в а ю т  специальны ми перф орированны м и кры ш ками, 
что исклю чает  ее подвижность.

2. В опорож няю щ иеся  баки  ставятся  продольные п ерегород
ки (с перф орацией) на глубину зоны зап азд ы в ан и я ,  что приво
дит к увеличению дем п ф и рован и я  и собственной частоты ко л е 
баний жидкости .

Н а  частоте первого тона нзгибных колебаний корпуса АС 
д о лж ен  обеспечить ф азовое  зап азд ы ван и е .  При этом гиропри- 
боры д о л ж н ы  быть установлены  как  мож но бли ж е к носику ЛА, 
чтобы обеспечить ф азовое  зап а зд ы в а н и е  АС д ля  всех моментов 
времени полета с учетом разброса динам ических х арактеристик  
Л А  от и зд е л и я  к изделию.

Р ассм о тр и м  вопросы расчета  и обеспечения устойчивости (с та 
билизации) углового движ ении Л А в плоскости т а н г а ж а  при п о 
лете вне атмосф еры  с рабо таю щ и м  двигателем . Основным в о з 
мущ ением здесь яв л яется  момент, возникаю щ ий из-за  перекоса 
и эксцентриситета  линии действия тяги. Д л я  компенсации это 
го момента требуется больш ое уп р авл яю щ ее  воздействие. П о 
этому наи более  распространенны м  способом создания у п р а в л я 
ющих моментов на рассм атри ваем ом  участке  полета  является  
поворот 'марш евого двигателя , т. е. Р а =  Р.

М ак си м ал ьн ы й  угол поворота У Д  определяется  из соотно
шения

где М рг — возм ущ аю щ ий момент от тяги д ви гател я  (оцени вает
ся на основе допусков  на точность его устан овки ).

Если пренебречь эксцентриситетом вектора тяги, то

где  фр — угол м еж ду вектором тяги и продольной осыо Л А  (п ри 
н и м ается  равны м  допустим ом у по технологии сборки).

Р а сч ет  и построение областей устойчивости по параметрам, 
авто м ата  стабили зации  вы полняется  на основе следую щих у р а в 
нений свободного д ви ж ен и я  Л  А и АС:

5. Р А С Ч Е Т  У С Т О П Ч П В О С Т и  Д В И Ж Е Н И Я  
Л  В ТА Т Е Л Ь Н О Г О  А П И  А РА ТА 
Н А  А К Т И В Н О М  У Ч А С Т К Е  П О Л Е Т А  
В Н Е  А Т М О С Ф Е Р Ы

(5.1)

У|- тах =  К о  ? Г  , (5.2)

Д О  ( / )  +  Щ . - . А 6 Д О  =  0 ;

т2ЛМ ( 0  +  т [ Дб и (/) Е Дб:, (/) =  «о ДО (/) +  щ Д 0 Д /) .  (5.3)
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ХаракпврвстаЧ'бокбе уравнение  системы . д и ф ф еренц иальны х 
уравнени й  (5.3) им еет  вид [13]

В соответствии с алгебраическим и  кри тери ям и  устойчивости 
на коэфф ициенты  а0 и щ д о лж н ы  быть н алож ен ы  следую щие 
ограничения:

Г раницы  о бласти  устойчивости по п а р а м е т р ам  ай и оу опре
д ел яю тся  равенствам и :

где  С =  %2 С !>б ■

И з уравнени я  (5.7) следует, что к а ж д о м у  значению  а0 соот
ветствую т два  значения  щ . Д л я  построения области  устойчивос
ти зад аю тся  несколькими хар актер н ы м и  значениям и  а0, н ап р и 
м е р ’

1. ао =  0, при этом о<1) =  0, «<"> =  -£-■

О бласти  устойчивости достаточно построить д л я  двух  м о 
ментов времени — н а ч а л а  и конца работы  ступени. К о эф ф и ц и 
енты тс и т2 АС вы бираю тся  согласно ф о р м у лам  (4.10) и (4.12), 
т. е. из условия ф азового  опереж ен ия  на ч астотах  колебаний 
жидкости в б аках . З а  частоту со/ тах м ож н о  принять собствен
ную частоту колебаний горючего в момент времени 0,9 Д .  При 
выборе рабочей точки АС учитываю тся  требовани я  (1) и (3) 
р а зд ел а  4.3.

П о сл е  вы бора  рабочей точки АС (п ар ам етр о в  а0 и оу) сл еду 
ет оценить низш ую собственную частоту, б езразм ерн ы й  к о э ф 
фициент дем п ф и р о ван и я  и врем я  зату х ан и я  колебаний системы

То А4 -Р т [ /С С /С С  а j с гг. /. -Р сIq с :т =  0. ( 5 . 4 )

а0 >  0, ал >  0, (5.5)

(5.0)

П оследн ее  равенство  (5.6) удобнее представи ть  в виде

(5.7)

2. а о =  =  о о . а \ 1 > =  ft)111 =  y c  :

(5.8)



«Л А  +  АС» по при ближ енны м  ф орм улам  
работы с т у п е н и ) :

(для  н а ч а л а  и конца

Ту р 1 -,/
Ав —  лгут =  2дЛ о а С , (5.9)

t «1 l / ~ 6 «
2 V -,lr ■

(5.10)

j ,  6
зат — „ .а1 ж

(5Л1)

Ф орм улы  (5.9— 5.11) получены из уравнения  (5.4) в п редп о
лож ении, что АС есть безынерционное звено, т. е. т2 =  тр =  0. 
К оэф ф ициенты  усиления а0 и а х ж ел ател ь н о  подобрать  такими, 
чтобы | тв =  0,6...0,8, а' время зату х ан и я  составляло  несколько 
секунд.
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