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П Р Е Д И С Л О В И Е

Ц е л я м и  расчета летных хара кте ри ст ик  л е т а т е л ь 
ных аппаратов  (ЛЛ)  являются  определение  опти
мальной программы управления  д ви же нием ,  пр о
граммной траектории и основных па рам ет ров  о р 
ганов управления  и автомата  с т а б и л и з а ц и и , - о б е с 
печивающих устойчивое прогр аммно е  дв иж ени е  
носителя и парирование  возм ущ аю щих  воздейст
вий. Резу льтаты расчета позволяют составить  до
статочно полное представление о процессе полета 
и основных летно-технических х ар ак тер и сти к ах  
носителя.  Они необходимы д ля  проектирования  
системы управления  полетом и проведения  тепло
вых и прочностных расчетов конструкции.

Основными за дач ами курсового проекта  по д и 
намике  полета являются  закре пле ние  теоретичес
ких знаний по одноименному курсу и освоение  сту
дентами приемов поверочно-проектировочного рас-, 
чета программных траекторий и хара кт ер ис тик  
устойчивости и управляемости ЛА.  Курсовой про
ект способствует усвоению количественных оценок 
летно-технических характе рис тик  д ля  типичных 
случаев  полета носителей космического и б а л л и с 
тического летательных апп аратов  ( К Л А  и Б Л  А ). 
развив ает  у студентов навыки рацио нал ьно го  в е 
дения инженерных расчетов и оформле ни я их р е 
зультатов.  В процессе выполнения курсового про
екта студенты должны освоить применение  эл ек т 
ронных цифровых вычислительных машин ( Э Ц В М )  
па примере  решения задач  динам ики полета.

Настоящее' ;  учебное пособие о к а ж е т  помощь 
студентам в • .использовании открытой учебной, 
научной и справочно-информационной лит ературы 
при выполнении курсового или дипломного  
проекта.



/. РАСЧЕТ ПРОГРАММНОЙ ТРАЕНТОРИН 
МНОГОСТУПЕНЧАТОГО ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

./. 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

/Многоступенчатая ракет а  состоит из полезной нагрузки,  вы во
димой на орбиту,  и ускорителей | 1]. У с к о р и т е л е м  ( ра ке т 
ным блоко м)  составной раке ты  называется  к а ж д а я  о т де ляе 
мая  часть ракеты,  с о д е р ж а щ а я  в своем составе топливо и д в и 
гательную установку.  С т у п е н ь ю  называется  соединение ус
корителя (ракетного  блок а)  с полезной нагрузкой,  которую р а з 
гоняет ускоритель  ра ссм ат рив аем ой ступени. Полезной на груз
кой ка ж до й  ступени являет ся  следую ща я по порядку работы 
ступень носителя.  Так,  ра кет а  на старте является  п е р в о й  
с т у п е н ь ю  носителя;  часть  ракеты после отделения уско ри 
теля  первой ступени н азы вается  в т о р о й  с т у п е н ь ю  и т .д .

Соста вны е ракеты могут иметь последовательное,  п а р а л л е л ь 
ное и смешан ное  соединение  ускорителей (рис. 1). При п о с л е -

Р ш .  1. Схемы последовательного н параллельного соединений 
ускорителей



д о в й ' ё . т ь ' н о м  с о е д и н е н и и  (поперечном делений) у с к о 
рителен работа  двигателей следующей ступени происходит  после 
окончания  работы двигателей и от бр асывани я  ускор ителя  п р е 
дыдущей ступени.

При п а р а л л е л ь н о м  с о  е д и н е н н и (продольном д е 
лении) ускорителей одновременно р або таю т  д ви гате ли всех 
ускорителей. .  После выгорания  горючего и отделения,  пр е д ы ду 
щего ускорителя  пр од олж аю т  работу двиг атели всех остальны х 
ускорителей.

Последовательно связанные ускорители в ком бинации с п а 
раллел ьн о присоединенными ускорителями о б р аз у ю т  с м е- 
ш а н н у ю  с х е м у  р а к е т ы  (например,  р а к е т ы  - носители 
-.Союз», «Сатурн-1 В-7», « Т о р а д - Д е л ь т а » ) .

Расчет  энергетики многоступенчатой ракет ы с пар ал лель ны м-  
и смешанным соединением ускорителей приводится  к расчету  
энергетики д>.акеты • с последовательным соединением у ско ри те 
лей введением понятия об условных уско ри тел ях  ступеней.  У с 
ловный ускоритель ступени включает  отб р а с ы в а е м ы й  б ло к  и 
часть топлива,  выгоревшего  из оставшихся  блоков  за  время р а 
боты отбрасываемого  ускорителя  (см. рис. 1 ).

При .выполнении баллистических расчетов  применяют с л е 
дующие массовые характеристики:

./и,- — на ч аль на я  масса бой ступени;
. ш т , — масса топлива (m OKi +  m r ,-) /-го ускорителя,

Шк / — сухая  масса /-го ускорителя  (масса  кон струкции) ;  
tn„и — масса полезной нагрузки многоступенчатой ракеты.  
Рассмотрим т а к ж е  ряд  без размерных массовых х а р а к т е 

ристик.  . . . . . . .
Относительной массой ступени н а зы вает ся  отношение н а 

чальной массы ступени к массе се полезной на грузк и ( с л е ду ю 
щей-. с т уп ени ) :-■ ■ ■ . . . .

Относительной массой многоступенчатой ракеты назы ва ется  
отношение сю стартовой массы к массе полезной нагрузки,  в ы 
водимой на орбиту: -

"П п
Р ' Л  =  Р  S  =  P i - Р-2 ■■■ Р п  -  П  P i  .

. . . .  " ‘пн . . . . . . . .  ( = 1  . . .

Этот па рамет р  непосредственно связан  со стоимостью в ы ве 
дения на орбиту полезной нагрузки.  Д л я  ракет-носителей К Л А



Конструктивной характеристикой- ускорителя  называется от
ношение  массы ускорител я  к его сухой массе:

Эта  х ар акт ер и сти ка  определяе т  степень совершенства  конструк
ции ускорителей (ра кет ны х блоков!  и зависит  от тина двигате
лей: д ля  ж и дко стн ых  ракетных  двигателей ( Ж Р Д )  s,- =  8 ... 16, 
д ля  раке тных дв ига тел ей твердого топлива (Р Д Т Т )  s, =  5.. .  11.

Числом Ц и о л к о в с к о г о  (отношением масс) ступени н а зы в ает 
ся отношение  начальной массы ступени к ее массе после вы 
горания горючего р або таю щего ускорителя:

Эти б ез ра з мерн ы е  массовые па раметры  связаны ме жд у собой 
следующи м соотношением:

1 . Р, ~  1 S: 1
г, ~  ~

В за д ан и и  на курсовую работу  ука зывается  прототип раке- 
Iы-носителя , для  которого конструктивно-компоновочная схема 
известна.  Следу ет  четко уяснить  вид соединения ступеней и 
в случае  п араллель но й или смешанной схемы выделить  ус лов
ные ускорители последовательного  соединения ступеней.

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  РАСЧЕТА
П Р О Г Р А М М Н О Й  Т Р А Е К Т О Р И И

Д л я  поверочно-проектировочного расчета программной т р а е к 
тории за пу ск а  космического или баллистического ЛА на опор 
ную орбиту  д о л ж н ы  быть известны следующие данные.

1. Тактико-технические  требования  к опорной орбите за пус 
каемого- Л  А: •

для  К Л А  — радиусы Перигея г-_ и апогея г ,  орбиты вы ве 
дения;  угол истинной ано малии  О0, определяющий положение  
перигея относительно точки выведения  на орбиту,  угол н а к л о 
нения /;

для  Б Л А  — м ин им альн ая  L min и макс има льная  L max д а л ь 
ности .полета,  . опр ед еляю щи е  рабочий .диапазон дальностей 
стрельбы, а зи м ут  стрельбы ,40. .

2. Географические  условия старта :  долгота /.0 и широта  
пункта старта.



3. Проектные характеристики н о с и т е л я ;  и его д в и г а т е л ь 
ных установок.

Общие характеристики: стартовая  масса ш 0, масса п о л е з 
ной нагрузки Шин, площадь миделевого (наибол ьшего )  сечения 
носителя S*, об щая длина  носителя L,  р а з м а х  с т а б и л и з а т о 
ров^ I.

Характеристики по ступеням нужно пре дставить  сводной 
таблицей (табл.  1 ).

* Т а б л и ц а !

Проектные характеристики носителя и его двигательных установок

Р а з 
мер-

Уско Уско Ус ко- •

Характерно! ика Обозна
чение

ритель" 
1 -й

ритель
2-й

рнтель
3-йность ст уиенн ступени с 1 упени

Масса ускорителя П1у i т Шу 1 Шу 2 т  , 3

Масса топлива m T i т т ,  , "*Т а Г,Ч 3
Тип и число двигателей — —
Горючее - - —
Окислитель — —
Соотношение компонен у \ и з
тов топлива
Плотность горючего Рг/ т/м3 Рг I Рг 2 Рг 3
I Гтотноеть окислителя Рок i т/м3 Рок 1 Р о к  2 Р о к  3

Тяга двигателей 
на уровне моря P o i , i = \ 7 m кН Лл — —

Тяга двигателей 
в вакууме Р п i ^ T j i к И рп1 р

и 2

Удельная тяга 
па уровне моря Рудое (' =   ̂PH м/с р

У Д О  1 — —

Удельная тяга в вакууме
Р у д П  1= l 7 м/с рг удп 1 р

у д п  2
Р

У Д П  3

Коэффициент высотно
P  , ,сти сопла * _  Г УДИ 1

1 n _
7.1

_ _
Диаметр ускорителя

удо 1

ф м с и d 2 ^ 3

В таблице обозначено: п — число ступеней носителя , m — 
число ступеней, работающих в плотных слоях  атмосферы.

Проектные характерист ики носителя и его д ви гате льн ы х  у с 
тановок вы бирают в соответствии с з а д ан н ы м  прототипом носи
теля из справочно-информационной литературы.  Н едос тающ ие 
данные принимают на основании статистики по согл асованию 
е преподавателем.



4. А эро динам ические  хара кте рис тики носителя в стартовой 
конфи гурации ,  пр ед ста вленн ые  в виде графических или та бл ич 
ных за вис и мо стей в у к а з а н н ы х  д иа па зон ах  аргументов:

с ; а ( М ) ,  М =  0 +  5,

с хл m,„ (М,  Н ) ,  М  =  0 4- 5, Я  =  Я ра0ч =  ю  км, .

А эр од инами чес кие  ха ра кте рис тики берутся из курсовой р а 
боты по аэр о га зо д и н а м и к е  ЛА.

5. С т а н д а р т н а я  атмосфера  (СА) Зе м л и  [2] представлена  
знач ени ями абсолютной темп ературы в узловых точках кусоч
но-линейной зависи мости те мпе ратуры от высоты:
Высота II, 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

Под готовк а  исходны-х дан ных  -завершается определением 
системы баллис тиче ских проектных па р а м е т р о в  и х а ра кт ери с 
тик д виг ате льной  установки.  Баллистическими проектными  
параметрами ракеты н а зы ваю тс я  параметры,  которые при з а 
данных  конструктивной схеме ракеты,  характерис тиках  д в и г а 
тельных установок  и пр ограмме полета однозначно определяют 
конечную скорость выводимой на орбиту полезной нагрузки.

Испо льзуе м следую щую систему проектных параметров.
1. Ч и с л а  Ц иол ко вск ого  ступеней

Вместо  числа  Цио лк овск ого  применяют т а к ж е  один из с ле 
дую щ и х па ра мет ро в :

m  т ;
и к i — ----------- коэффициент  заполнения  топливом ускорителяin I

/ -й ступени [3, 4],
tiij — in .

р к i = ------  — ----от носительная  конечная  масса  ступени [5],/щ
которые св яза ны  м еж д у  собою и с Z; соотношениями:

I 1 1 l ,
Р к /  1 I Ц к  / —  1 и  к /1 О к  / 1   I а  к / —- 1 р к  /1

2|  Zi

2. Уде льные  тяги  двиг ате лей на уровне моря и в пустоте:

Р у л о  Г =  ’ 1 ~  Р’,П’ Р у А П ‘ — ~ы~~ ’ 1 “  ^ ’П'

3. Отношени я уд ельны х тяг  в пустоте и на Земле  (коэффи-



UiieliTBi высо+ностн сопел двНгйтеля) длЙ ступеней; рйботаЮщМч 
в плотных слоях атмосферы:

: 1\  дп / Р п i ■ Г —
r. i  =  -7 г --------  -  р —  . « =  1 , ' М .

1 у д о / о  I

4. На ча льн ые  тяговооруженностй ступеней:

л0/ =  ■■■ ■■01 . / =  1 ,/и, л0 ; =  ——  • ' “  АЙ +  *’п •"bgo ■■ rriigo

5. Н ача льны е нагрузки на мидель для  ступеней,  р а б о т а ю 
щих в плотных слоях атмосферы:

т ,  . ---
Р м  i =* — s— , I =  1 ,т .

М /

Д л я  каждой ступени д ол ж н ы  быть определены т а к ж е  с л е 
дующие характеристики двигательных установок:

эффективная  скорость истечения газов  в пустоте и. = Р удп ;

секундный расход топлива  т ,  =  — ;
1 у д п  i

время работы ступени /к , =  т л ,•/ riil .

П р и м е ч а н и е .  Д л я  носителей с параллельным соединением ускорнгедей 
I и 2 ступеней сначала осуществляется приведение носителя к последова
тельному соединению условных ускорителей:

определяется время работы 1-й ступени, которое равно времени работы 
отделяемого ускорители 1-й ступени,

,f, _  Р "У 1 I „  ' " т у  1 .
Ш  У 1 —ТУ . К1' УДП у 1 у 1

рассчитывается масса топлива А м.., которая расходуется вторым уско
рителем за время работы первого,

'*у 2 “  : \Ш2 =  ,пу2/ к
у д  пу2

определяются массы топлива 1 и 2 ступеней и масса второй ступени: 

т Т j =  m T j +  А т 2; т Т 2 — /иТ). 2 — A m 2; т.2 -  — т у , — А ж 2.

Затем определяют Эффективные значения проектных параметров 1-й сту 
пени:

удельные тяги на Земле и в пустоте

Р ъф Р01 + ^  . р эф _  р ni = 1 + р|12 :
У Д  0 1  / А )  “  n i y l  + т у  2 ’ У Д " 1  “  , / ( |  т у 1 + т у 2

степень высотности сопла
Я  э ф  =  р  э ф  /  р  э ф « p i  /  p s  

1 у д  n l  !  у д  01 п 1 _ '  . . 01



‘01 1 ,?с
0̂1 + 0̂2 

"'1 go

/.,?. Р А С Ч Е Т  П О Т Р Е Б Н О Й  К О НЕ Ч НОЙ  
С К О Р О С Т И  З А П У С К А  .7.4

Коне чная  скорость за пус ка  на опорную орбиту является  одно
временно начальной скоростью ор б и т ал ь н о ю  полета, поэтому 
она опр еделяет ся  через з а д ан н ы е  пар аметры орбиты в ы 
ведения  ЛЛ.

Л. Р асче т  ор битал ьн ых скоростей движен ия КЛ Л  приведен 
по дробно в курсе .лекций и работа х  ГЗ, 6]. Обычно вывод К Л Л  
производится  в перигей орбиты и в направлении,  совпадающем 
с местной горизонталью.

Н а ч а л ь н ы е  орбитальны е скорости V0 при запуске в Перигее 
на круговую,  эллиптическую, пар аболическую или гиперболи
ческую орбиты рассчитываются  по формулам

Vкр VR +  И  '

V ~ 2 V KP; 1л

Г , л ,  =  К к р  \ ' : :

п =  I К ' . ,  +  г л

г  г /  а ;

где к =  3,98602 • 10л к м 3/ с 2 гравитационный параметр Земли;
R  =  6371 км — средний ради ус  Земли;

Н 0 — заданная" высота  круговой орбиты или ее перигея; 
г т. =  R  +  Но радиус  перигея орбиты выведения; 
а =  0 , 5 (г- +  г , )  -  больш ая  полуось эллиптической орбиты; 

г ,  — радиус  апогея  орбиты выведения;
К-ч — гиперболический 

избыток скорости при 
выходе из гравита цион
ного поля Земли.

Д л я  определения  а зи 
мута стрельбы А 0 необ
ходимо вычислить угол 
между плоскостью опо р
ной орбиты и местным 
меридианом пункта с т а р 
та (рис. 2 ) из формулы 
косинусов углов с ф е 
рического прямоугольно
го треугольника  ABC: 
А  =  a rcsin (cos i / c o s  ф0). 

' Скорость полета в конце 
участка  выведения  на

Рис. 2. Определение
стрельбы

азимута



промежуточную орбиту относительно стартовой системы 
координат  определяется из формулы

1; к =  V  iv +  vl- —  2 Vo V',., s in  А  ,

где 17о—орбитальная  скорость на промежуточной орбите;  1; ,„ =  
=  о)3 R cos фо — скорость стартового стола ,  об у сл о в л ен 
ная вращением Земли;  (ч3 =  7,2921 -10-5 1 / с  — угловая  скорость 
вращения Земли;  R = 6371 км — средний радиус  Земли.  

Азимут стрельбы вычисляется по ф ор му ле

.4о =  arceos — cos Л ) .

Б. Теория орбитального полета Б Л А  и се пр и лож ен ия  п о д 
робно приведены в работе [5]. Д л я  определения  оптим альны х 
величины и направления скорости в конце активного участка,

Уж, / т у

а к т и в н о г о  у ч а с т к а  от  т я г о в о о р у ж е н н о с т й  в е р х 
н их  с т е п е н е й  и д а л ь н о с т и  п о л е т а



обесп ечиваю щи х м акс им альн ую  дальность  баллистического 
полета,  можн о использовать  схему решения третьей задачи 
бал лис тики ,  по которой опр еделяются  последовательно:  

у гл о вая  дально сть
- /„

0 = R
оп тим альны й угол на к ло н а  траектории в конце а кт ив 

ного участка:
R  s i n  3

tg  2 0 „pt   р——ь- ;
/ У? c o s  р

мин им альн ая  без р аз м е р н а я  скорость v« mm r-  2 tg -£ -  tg@opt;

м и н и м ал ьн ая  скорость бросания  V',, :ni =  \ r к v0 т ы / б ь  
В этих ф о р м у ла х  L,  /0 и /у — соответственно полная д а л ь 

ность полета по поверхности Земл и,  дальность и радиус  конца 
активного  учас тка  выведения .  Последние  два парамет ра  при
б ли ж ен н о опр еделяю тся  по график ам  рис. 3, полученным о б р а 
боткой многочисленных 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  
НО СИТ Е.  IЯ

Оце н ка  энергетических возможностей носителя производится 
г целью проверки выполнимости задачи выведения  носителем 
номинальной полезной нагрузки на опорную орбиту.  Запа сы  
топлива  в ускорителях ,  конструктивно-компоновочная схема 
раке ты  и удельные характерист ики двигательной установки 
оп р ед еляю т  р а с п олагаем ую  характеристическую скорость. 
Р а с пола г аем ой  характеристической скоростью носителя н а з ы 
вают  скорость,  которую теоретически он может  развить под 
действием реактивных сил, двиг аяс ь  прямолинейно в вакууме
при отсутствии гравитации.  Эта  скорость определяется извест
ной форму лой Циолковского:

П II

У Хрясп =  ^  1'нд I =  Ч; !г Z; ,
1 = 1  1 = 1

где и, — Рул п / — э ф ф ек т и в н а я  скорость истечения газов;
п — число ступеней ракеты.

При вычислении V Хрг̂ п следует зафикси ров ать  характеристи
ческие скорости ка ж до й  ступени в отдельности,  которые могут 
сл у ж и т ь  верхней оценкой р а зв ив аем ы х  ка ж до й  ступенью при
ращ ен ий скорости.

П ос т ав л е н н а я  з а д а ч а  выведения  ЛА  на опорную орбиту 
о пр еделяе т  потребные за па сы  топлива носителя и, сл едо ва 
тельно,  потребную для  запуск а  характеристическую скорость.



Найдем сначала  идеальную потребную харак терис тичес ку ю 
скорость запуска .  И де аль но й потребной характеристической  
скоростью за пуска  Называется скорость,  которая  д о л ж н а  быть 
сообщена  Л Л  на поверхности Зе мли мгновенным импульсом,  
чтобы Л  Л вышел без сопротивления ат мос феры в точку,  соот
ветствующую концу активного участка ,  с з ад ан но й о р б и т а л ь 
ной скоростью Но. Эта  скорость опред еляет ся  с помощью 
интеграла  энергии:

ю „ - ] Л о + - ! Ч |  - T r n d  ■
Л. Идеальны е характеристические  потребные скорости з а 

пуска КЛ А на круговую, эллиптическую, пар аб олич еск ую и ги
перболическую орбиты вычисляются соответственно п о с л е д у ю 
щим формулам:

V x , „ = ] / 4 - ( 2 - 4 - ) - l , 1 | / 2 — f  ; ( 1 -D

1 X I ,  а р  =  ^ —  - =  Н ц  ;

i ' x , . ,n =  У  Ц -  +  ' - - =  I Ь ' „  • Г - \ .

где Vi и Г„  — первая и вторая  космические скорости.
Б. Идеа льн ая  характеристическая  пот ребная  скорость з а 

пуска Б Л  А, для которого l/0=V'nmin, определ ится  по ф ор муле

1 х  БЛА =  \  H i ' m i n  Н - j j — ( 1 —  тг)  ’ ( ! • “ >

При запуске  КЛА и БЛ А  имеют место потерн скорости от 
действия силы тяжести за конечное время запу ск а ,  силы с опр о
тивления атмосферы,  за счет уменьшения тяги вследствие  п р о 
тиводавления атмосферы и потери на пр ограммное  управлени е  
углом атаки.  Вместе с тем за счет враще н ия  Зе м л и  можно 
получить выигрыш в скорости выведения,  который зависит  от 
географических условий старта:  А ИВр =  465 cos фо sin Ао-

Потребную характеристическую скорость запуск а  с учетом 
этих поправок можно рассчитать по ф орм уле

I Хиотр= У Хкд +  Д V a  -f A K.vii +  A VV + Д V02 +  А I ,2 А V

здесь V хид — идеальная  потребная характ ерис тич ес к ая  ско
рость, которая определяется по одной из ф ормул  ( 1 .1 ) для 
КЛА или по формуле  (1.2) для БЛА.



Потерн скорости при бл иж ен но  определяются  по вспомога
тельным таб л и ц ам  или гра фи ка м ,  составленным для проекти
ровочных расчетов на основании обработки массовых расчетов 
и пр едста вленн ым в работ е  [4].

Гра ви таци он ны е  потери скорости при движении первой сту
пени ра ссчиты вают ся  по ф о р м у ле

Л Vci  =
Р' у л 0 1 

" л
] V\ ( йк[ ,  О к П ,

где и Руд 01 — н ачаль н ая  тяговооруженность и удельная  тяга 
двигателей 1-й ступени на уровне Земли;

- « к г — коэффици ент  заполнения  топливом ускорите- 
, - ля- i -й ступени;
(-)к 1 — угол на кло на  траектории в конце работы Г-н 

ступени (см. примечание на с. 16);
а к 1

1д\ — Г sin (-) г/о — вспомогател ьн ая  функция, определяемая

по табл .  2 .

Т а б л и ц а  2
Таб.ища функции  (ок1, 0 к1)

«кГ

1,0  К | )  при е к1

2 0 ° . '

Оюсч 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 0,41.3 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 0,560 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 . .

Потеря,  скорости на лобовое  сопротивление при движении 
1 -й ступени находится  по ф ор м уле

Я чЭ Р'1 l°Kl)Л Г Ч  =  

где , (ок,) 
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-  п  01 ,
Ям у  sin2 B K

— вспомогател ьн ая  функция,  опр еделяемая  по 
гр афи ку  (рис. 4 );



r>»*= 1 2 т / м 2 — эталонная  начальная  н агрузк а  на. мндСль ракеты;  
р м нагрузка  на мидель рассчи тываемой ракеты.

Потеря  скорости на статическое противодавление ,  связанн ое  
с изменением тяги в зависимости от высоты, рассчи тыв ается  
по формуле

Д  V p  =  — у — ! т - ^ —  Л д о | / ; ч  ( f l K i ) ,

где /. — степень высотности сопла рас смат ри вае мо й ракеты;  
./.’ *=1,15 — степень высотности сопла эталонной ракеты;  
h  1 (йкг) — вспомогательная  функция, о п ределяе м ая  по г р а ф и 
ку рис. 5.

Гравитационные потери скорости при д виж ени и верхних сту
пеней носителей КЛЛ  ц Б Л Л  рассчитываются  различны м 
образом:

1. Д л я  двухступенчатого носителя К Л Л  в случае  н е п рер ы в
ного выведения на круговую орбиту

A VG2 — Гч2 Де2 (0 к 1 Д К2 ) J

где /К2 — время работы двигателей второй ступени;
182 — вспомогательная  функция,  о п ре д еляе м ая  по графику 

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

клона  траектории изменяется слабо 0 = = в о р ь  поэтому г р а в и т а 
ционные потерн определяются  форм улами

" ■  -  ( К2

A V g 2 =  |' 5 s i r  0  d t p f - f i t t  / к2 sin  0 opt;
о

А К сз= й ср  Дз s in  0 Opt. . r



Потеря  скорости нй про граммное  управление  углом йтйки 
имеет место при д в иж ени и верхних ступеней P H  КЛ А и опре
деляется  для  двухступенчатого  носителя с Ж Р Д  по формуле

А V -,2 =  (к2 11о2 I  Г2 (©К1, Дг).
где l 7i— вспомогательная  функция,  
о пр ед ел яем ая  по графику рис. 7. 
При запуске Б Л А  потери скорости 
на программное  управление  не учи
тываются.

Зн ани е  располагаемой и потреб
ной характеристических скоростей 
позволяет  теперь оценить энергети
ческие возможности выведения но
сителем полезной нагрузки на з а 
дан ную  опорную орбиту.  Условием 
успешного выведения  номинальной 

полезной нагрузки являетс я  V х Ра>-„ »  V х „отр. В случае 
V x Pa c n > V х потр тедует ож и дат ь ,  что на зад анн ую орбиту но
ситель см ож ет  вывести полезную нагрузку,  большую но ми на ль 
ной. Если Кхр,сп <  К х „отр, то запасов  топлива для  выведения  
номинальной полезной нагрузки недостаточно.

В том и другом случая х  в конце расчета траектории следует 
определить  величину полезной нагрузки,  которую сможет  в ы
вести носитель на орбиту,  у ка за н н ую  в задании.

П р и м е ч а н и е .  При запуске К Л А  ориентировочно можно принимать 
значения угла наклона траектории 0 К] в конце работы первой ступени 
в зависимости o r  высоты выведения

Высота орбиты, км 185 200 250 300 400 500

Угол наклона траектории в конце 
первой ступени, град 20 25 28 30 35 40

Если на 1-й ступени установлены твердотопливные ускорители с корот
ким временем работы, то следует ориентировочно принимать значение угла 
наклона траектории в конце работы второй ступени 0 к2 =  О,5 0 к 1 , где 
0 к1 — берется в зависимости от высоты орбиты.

При запуске Б Л А  угол 0 К1 долж ен  превышать потребный •птнмальный 
и о л  бросания 0 ор| на 4 — 10° в зависимости от тяговооруженности второй 
ступени: 0 К, =  в ор( +  А 0 ,  где Д 0  =  4 — 6° для п& =  3,0 — 1,8; Л 0 *
= 0 — 10° для rtJ2 = 1 , 8  — 1,25.

01  н  и \  .



2.1. С И С Т ЕМ А  Д И Ф Ф Е Р Е Н Ц И А Л Ь Н Ы Х  У Р А Н Н Е Й  И И 
Д В И Ж Е Н И Я

При поверочно-проектировочном расчете траектории первой 
ступени рассматривается движение  Л А  относительно стартовой 
системы координат в вертикальной плоскости и принимаются  
следующие допущения:  пренебрегают переносной и кориолисо-  
вой силами инерции, поле силы тяж ести принимается  одно ро д
ным и плоскопараллельным,  секундный расход массы при ни
мается постоянным.

Система дифференциальных уравнений в проекциях па оси 
траекторной системы координат  с учетом принятых допущений 
имеет следующий вид:

У =  So («л к— sin 0 ) ,  V'o =  0;

П арам етры атмосферы,  использующиеся  при вычислении 
подъемной силы и лобового сопротивления,  за дан ы  т а бл и ц а м и  
стандартной атмосферы (СА) [2] в виде зависимостей пл отно
сти о, температуры T, давл ен ия  р и скорости зву ка  а от 
высоты.

При расчете на Э Ц В М  эти таблицы можно ввести в пам ять  
машины, а значения парамет ров  атмосф еры опре де лят ь  интер
поляцией но этим таблицам.  Однако дел а т ь  это нерационально,  
так как таблицы СА займут  много места в памяти Э Ц В М .

Изберем другой путь для определения па рам етров  а т м о с ф е 
ры. Д л я  определения атмосферного д ав лен ия  будем интегриро
вать дополнительно диф ференциальное  уравнение  равновесия  
атмосферы:

где Р  я= 287,05 м2/ с 2гр ад  — уд ельн ая  газо вая  постоянная.

0 =  («ик—c o s © ) ,  0 о =  я / 2 ;

.г =  V cos 0 , х0 =  0; 

у — V sin 0 , — 0;

( 2 . 1 )

I Р 57.296, -!- Y ‘0

m So

P o ) J L M  ; (2 .2 )

fi P У 
R T  d t

, Po =  101,360 k H / m - ,  (2.3)



В х о д ящ а я  в это уравнение  функция Т (у)  по СА состоит из 
линейных участков,  просто за дает ся  и вычисляется (см, с. 8). 

Скоростной напор в ы р а ж а е т с я  через давление  и число М:

q =  =  - 4 -  РМ~\  х =  1,405,

скорость  звука  вычисляется  через температуру:

а =  | С  л /?7' =  19,7,1 \ Т .

Через  проектные па р а м е т р ы  первой ступени величины (2.2), 
стоящие в правых частях д иф фе ренц иа льн ы х уравнений,  а т ак
ж е  время работы двиг ате ля  определяются  но формулам

С !> 1 1
Р  -  V " ol I '■ -  4 . - 1 ) —  -  — -  С х„ q

Пх =  — —  =  1____________ /oJ ; (2.4)
s ° 1 _  j

P
г ул 01

«о ,  Г р ] 1 о

п  =  7_о ' С ь / .ЗЭЩ 37,296 Г Л | А ^ 1> . /,,, 1 +  S o P ,  С У “ Ч

m  «0 ' _л»1 -С_
1 ^ Д О !  '

(2.5)
•и — 1 Р,

/ к , -= —  - 4 4 - .  ( 2 .6 )

2.2. П О С Т Р О Е Н И Е  П Р О Г Р А М М Ы  П О П Е Т А  
П Е Р В О Й  С Т У П Е Н И

При выборе  п р о гр ам м ы  полета носителя па активном участке 
необходимо обеспечить полезной нагрузке максимально воз
мож н ую  конечную скорость для  заданн ых  конечных значений 
угла  на кло на  траектории и высоты с учетом необходимых о г р а 
ничений, нал ож ен ны х условиями старта,  аэродинамикой,  проч
ностью конструкции и во зм ожн ост ями системы управления.

Б ол ьш ин ств о  ограничений на лож ен ы  на движение первой 
ступени [5, с. 279], поэтому оп ти мал ьн ая  программа движения 
первой ступени строится по ограничениям.  Единственная  воз
можность  опт имизации з а кл ю ча ется  в варьировании участка 
ненулевых углов атаки.

В соответствии с ограничениями траектория  первой ступени 
разд ел яется  на ха ракт ерны е участки (рис. 8).

Стартовый вертикальный участок возможно короткой д л и 
тельности,  продолжит ельно сть  которого определяется временем, 
необходимым,  чтобы развить  достаточную для  эффективного 
дей ствия  органов  управ ления  скорость V'A= 5 0  м/с. Этот момент 
18



времени t\ может  быть приближенно определен из второй ф о р 
мулы Циолковского,  которая  является  трансц енд ент ным  у р а в 
нением относительно ty.

=  -Руло, I n -----------------  g 0 i b  ( 2 .7 )

1 — ~ТГ 11
' у д  01

П ро грам ма на вертикальном участке:  а  =  0 (<р-*= 0  =  я / 2 ) .

Рис. 8. Основные участки траектории первой 
ступени

Н ачаль ный  участок, разворота,  на котором система у п р а в л е 
ния быстро отклоняет продольную ось носителя  до за дан ног о  
максимального отрицательного угла атак и а,п, затем постепен
но уменьшает  угол атаки до нулевого или пр ен еб режи мо  
малого значения.

Длительность  этого участка  определяется  моментом вр ем е
ни /2. когда достигается скорость V2 =  270 м/с, соответс твую
щая Л12 =  0,8. Этот момент  времени пр и ближ енн о ра сс чи 
тывается т а к ж е  из уравнения Циолковского:

1
I =  Р  уД 01 In So h  ■ ( 2 .8 )

/,
уд 01

П ро грам ма изменения угла  
атаки может быть взята  в виде 
непрерывной функции (рис.9):

Л (/  —  / : )
-Um Я Н Г

i t —  I , )  -  k ( l . ~ l )  ' 
(2.9)

где I; -  - Puc. 9. П рограм м а  изменения угла 
атаки



tm — момент  времени,  когда  достигается минимум угла  атаки.
За вис и м ост ь  (2.9) опр еделяе т  семейство программ, зав ис я 

щих от одного п а р а м е т р а  а т. Варьированием этого параметра  
а т оп ределяет ся  пр ограмма,  об еспечивающая в конце работы 
первой ступени нужный  угол нак лона  траектории 0 К,.

Угол а т ориентировочно можн о определить по графикам 
рнс . 10, 11 в зависимости от задан ног о  (-)к1 и от тяговооружеи-  
ности ступени поь Вы брав  шаг  варьирования  Л а,п в окрест
ности осш, по ре зу льт ат ам  расчетов траектории на Э Ц В М  сле 
дует  построить для  зад ан но го  носителя графи к 0 Ki ( a m), по 
которому опред еляет ся  уточненное значение  сс„. Д л я  найден
ного значени я  а,„ око нчательно выполняется  расчет траек то 
рии первой ступени.

Рис. 11. Зависимость в*, 
ОТ а т д л я  б о л ь ш и х  Пщ

На участке гравитационного разворота,  на котором угол 
атаки  равен нулю,  искривление траектории носителя происхо
дит только под действием силы тяжести.  З а  это время носитель 
проходит  околозвуковой ди ап азо н скоростей и совершает  разгон 
до гиперзвуковых скоростей,  одновременно преодолевая  плот
ные слои атмо сферы  с минима льным  лобовым сопротивлением.

Д л я  многоступенчатых носителей КЛ Л  и Б Л А  этим участком 
за ка н чи ва ется  пр ограм м а  первой ступени. В конце участка 
гравитационного  разворота  носитель выйдет  на определенную 
высоту у  к] =  Н к 1, разовьет  скорость VKt и будет иметь 
за дан ны й угол наклон а  тра ект ори и 0 Кi, которые являются на 
чальными условиями для  построения программы и расчета  т р а 
ектории второй ступени.



Система дифферен циальны х уравнений (2.1) и (2.3) д о п о л н я 
ется машинным уравнением (dt jdt)  — 1 и за пи сывается  в виде

где л', =  t, х 7 =  V, д'3 =  е ,  a'4.= .v ,  х 5 =  у, х 6 =  р.

Интегрирование  системы (2.11) выполня ет ся  методом Рун-  
ге-Кутта 4 порядка  с постоянным шагом интегрирования h 
но форм улам

к 4,- — Л / | ( Л ' я + ^ З Ь   Хкп +  к Лц) .

Основу программы расчета на Э Ц В М  ACT 1S (ACT12S)  со 
ставляет  станда ртная  программа интегрирования  системы д и ф 
ференциальных уравнений методом Рунге  — Кусса , которая 
многократно обраща ет ся  к подпрограмме вычисления  правых 
частей уравнений.

В программу расчета такж е включены: решение  т р ан сц ен 
дентных уравнений (2.7) и (2.8) для  определения  длительности 
вертикального участка  1\ и момента  окончания  участка  н а 
чального разворота  /2, определение  времени работы первой 
ступени /к|.

Д л я  выполнения расчета траектории необходимо подгото
вить и ввести в Э Ц В М  следующий числовой мате ри ал:  ос нов 
ные проектные параметры первой ступени; границы д и ап аз о н а  
чисел /VI и интервал \  /VI; коэффициенты лобового сопротивления  
С ха в диапазоне  /V/ =  0... 5 с интервалом \  А 4 =  0,2; средний к о э ф 
фициент наклона кривой подъемной силы С",/п ; границы д и а 
пазона варьирования угла  атаки cc™in , а  ’”ах и интервал  Л а,,.

В результате  интегрирования на печать выд аю тся  значения  
фазовых координат .v, (интегрируемых переменных) и основные 
характеристики движения:  число М,  скоростной напор q , угол 
атаки а.  поперечная ц„ и продольная п,  перегрузки,  тяга  д в и г а 
теля Р.  По этим данным строятся графики зависимости от в ре 

( 2 . 1 1 )

1л —Л';/+  —  к ц  -1- -g -k2i +  ~ k ^ i  +  -g- к Аг, 

кц — к /; (АД | , ..., Хцп) ;

( 2 . 12 )



мени скорости V ( / ) ,  числа М  ( t) ,  скоростного напора q (t) ,  в ы 
соты у  (!) и дальности x ( t )  полета,  продольной n x ( t )  и попереч
ной riy(t)  пер егрузок  (рис, 12 ), а т а к ж е  графи к зависимости 
скоростного напора  от высоты у {у) и траектория  y  — f ( x ) .

Кр оме того, необходимо построить программу полета первой 
'ступени сt ( t )  и гра фи ки  угла  на кло на  траектории f) ( /),  угла 
т а н г а ж а  # ( / )  (рис. 13) и гра фи к 0 щ  (с/.,,,) (см. рис. 10).

L О
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О 20 Хо 6 0  х < **

И 
6

к

г

о—

% £  г>(

У, им

Z0

0.2

- т -

60

ко

20

о

Рис. 12. Результаты  расчета движения 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  
С Т У П Е Н Е Й  Н О С И Т Е Л Я ,  Д В И Ж У Щ И Х С Я  
В Р А З Р Е Ж Е Н Н О Й  А Т М О С Ф Е Р Е

3.1. В Ы Б О Р  С Х Е М Ы  В Ы В Е Д Е Н И Я

Перед  началом расчета движения верхних ступеней носителя,  
работ аю щих  в разреженных слоях атмо сферы {И >  50 км ) ,  не
обходимо произвести выбор схемы выведения.  В зависимости от 
структуры и назначения  носителя могут встретиться с л е ду ю 
щие варианты схем выведения на опорную орбиту.

А. Носитель для  вывода  К Л А  обеспечивает  выведение  па 
зад ан ну ю высоту Я орб с за д ан ны м  углом на кло на  траектории 
воре (при выводе на круговую орбиту или в перигеи орбиты 
0оро =  О).

В а р и а н т  1. Вывод на орбиту обеспечивает  одна верхняя  
(вторая)  ступень двухступенчатого носителя с Ж Р Д .  При вы б о 
ре программы движения решается  двухпара .метрическая  
кр аевая  задач а  выведения (/-/* = /Яро, (~)к — Норб ) •

В а р и а н т  2. Вывод па орбиту з а в е р ш а ю т  две верхние 
ступени трехступенчатого носителя с >!\РД. П р о м е ж у т о ч н а я  
ступень обеспечивает постепенное уменьшение угла на к ло н а  
траектории д о в к з — (1/3.. .1 /Пвкг.  При выборе  пр огра ммы д в и 
жения этой ступени решается  одно па рам ет ри че ск ая  кр а е в а я  
;адача .  Верхняя ступень за вершает  вывод на орбиту.  При



выборе  пр ог рам м ы  полета  верхней ступени решается  двух- 
па р а м е т р и ч е с к а я  кр аев ая  з а д а ч а  ( / У о р а, 0 о Р б ) .

В а р и а н т  3. Вывод на орбиту за ве рш аю т  две верхние сту
пени с Р Д Т Т .  Д в и г а те л и  на твердом топливе работают корот
кое время,  за которое  при непрерывной работе двигателей полез
ная н агрузк а  не успевает  подняться на з ад анн ую высоту. В этом 
случае  вводится  пассивный участок  полета между  про межуточ
ной и верхней ступенями носителя.  Промежут очн ая  ступень 
обеспечивает  выведение  под таким углом наклона  траектории 
в конце работы ступени, чтобы при пассивном полете по б а л л и 
стической тра ект ори и в апогее была  достигнута  за д ан н а я  вы
сота орбиты В апогее  включается  двигатель  верхней сту
пени, обеспечивающий  разгон полезной нагрузки до орб ит ал ь
ной скорости при соблюдении условия  (-) =  0.

Б. О д н а  или две  верхние ступени носителя для  вывода Б Л А  
обеспечивают к а ж д а я  выведение  на оптимальный угол броса
ния в оР|. П ри  выборе  про грам мы полета ка ждо й ступени 
решае тся  о дно па ра м етр и че ск ая  краева я  за д ач а  ( e K =  6 opt).

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

При определении траекторий верхних ступеней носителя необ
ходимо уч итывать  кривизну поверхности Зе м ли и неоднород
ность поля силы тяжести.  Аэродинамическими к инерционными 
силами,  обусловленн ыми вращением Земли,  пренебрегаем.  С и 
стема диф фе р е н ц и а л ь н ы х  уравнений движения в проекциях на 
оси стартовой системы координат  (рис. 14) с учетом принятых 
допущений после л и не ари за ци и проекций гравитационного 
ускорения  имеет вид [3, с. 29]:

Рис.. 14. Схема движ ения  верхней ступени 
носителя



ii *== P  COS Cf —  V3 X;

li' ±= p  sin (f — go +  2 V2 [/ ,
X =  и ,  у  =  Ы' , 1

(3.1)

■:—^ --------ускорение  силы тяги;1 — a s - 1
о
I' II!

т П п !>1) — относительный секундный расход топлива;

и — п и / т  — коэффициент  наполнения  топливом ступени; 
с =  / / / к — безразмерное  время;
т-,, т  — масса топлива и начальная  масса  ступени;

/к - время работы ступени; x ' - = g 0//<?.
Начальные условия вы ража ю тся  через п арам етры ,  получен

ные в конце траектории предыдущей ступени:

Му =  V k i  CO S (") к 1, Л'  о =  V' к 1 sin 0 К 1 ,  Ац =  А 'к ь  У  0 =  У  к 1.

Конечные условия зависят  от вариа нта  схемы выведения  и о б 
суждены в подразд.  3.1.

В качестве приближенно-оптимальной пр ограммы угла т а н 
гажа  примем программу, полученную из решения вариационной 
задачи движения верхней ступени в пл оско п ара лл ельн ом  г р а 
витационном поле вне атмосферы [7]:

tg ( f  =  t g f o  +  Bt,  где В = b / t K.

После подстановки этого закона  изменения угла  т а н г а ж а  и ин
тегрирования  дифферен циальны х уравнений д ви ж е н и я  получим 
формулы jr3, с. 4] для  двухступенчатого носителя:

IIК =; С2 +  n0g 0t Kl 2 (о, />, фо) +  \  1У С2 ~  “о,
ь-’i. =  С( +  По go 1\ (п, I), ((о) +  А с ,  С\ =  и’о — йо^к,
-Vi- =  С 4 +  г1й .Ци ВУ Iц  ( й ,  1>, ф 0 ) +  Л  X, =  Л'о +  и 0 / к ,

а  /,- '
г/к Сз +  гг0 йо бл’ /3 (гг, b, фо) +  А у, С3 =  г/0 +  ы'0 гк  5— i

(3.3)

А и =  —у2 ( +  /г0 go ВВ 1в) > +  гг,, 0

(3.4)



Конечные па р а м е т р ы  д в иж ени я  второй ступени вычисляются 
через, координаты и проекции скорости относительно стартовой 
системы коор дина т  по ф ор м у ла м :

Я к =  у  к +  ~y ^  ; t g  6к =  -R-+ —  ;

____________ (3-5)
Нк — бк +  a r c tg  К , 1 К  =  ] и к2 +  ^'к2-

“ к

Т аб л и ц ы  интегралов  / ь  h  приведены в работе "3] или 
в учебном пособии каф ед ры.  Табл иц ы построены для  ряда  
фик си ро ва нн ы х  значений коэффиц иента  наполнения  топли
вом а ступени.

При расчете  дви ж е н и я  верхней ступени носителя КЛА 
действительный коэ ффициент  а м ож ет  не совпадать  с та бл и ч 
ными. Д л я  облегчения работ ы с т абл иц ами  следует  определить 
время работы ступени t'K, соответствующее бли ж айш ем у мень
шему табл ичном у зна че нию коэффиц иента  a', t ' K = (Ka'/a.  Именно 
по этому времени работы ступени следует решать  зад ачу  под
бора  п а рам етров  пр ограм м ы  угла  т а н г а ж а  (см. подразд.  3.3) 
и опр ед ел ять  конечные п ара м ет ры  движен ия ступени |]см. 
ф о р м у лы  (3 .3)  (3 .5)] .

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

При подборе опт имальной про грам мы движен ия верхней сту
пени носителя  необходимо определить  два  па раметра  ф0 и b из 
условия  получения  в конце работы ступени зад анных  высоты 
Я  орб и угла  на кло на  траек тории  к местному горизонту fc)„po.

Р а с с м а т р и в а е м а я  д в у хп ара м ет ри ч еска я  краевая задач а  ре ш а 
ется методом последовательных приближений с использованием 
та бл и ц  интегралов  / ь ..., / 8. Предва ри тел ьно  необходимо р ас 
считать все величины, которые не изменяются при последова
тельных пр иближ ени ях :  С,. €■>, ..., С8; //ойоК, « о й о Д 2, n0y 0 tK;i,
Но g o / к 4 . Д л я  на ч ала  расчета  нужно за д ат ь  параметры програм
мы начального  прибл ижени я.  За  начальное  приближение  можно 
принять программу,  при которой отсутствует скачок угла т а н 
г а ж а  в на чале  работы второй ступени, а угол атаки стремится 
к пулю в конце работ ы двига тел я ,  т. е.

ф 0 (0) —  (|  к1 ■”  В к ь  ф Д Й  —  в о р б ,

1,0) =  tgcfK(“) — tg фо(05

Послед ов атель ны е  пр и бл и ж ен и я  выполняются  по следую
щему алгоритму:



■ «/» п р и б л и ж  е н и с

1. По таблицам [3] для  принятых ЬС-у) и гро' 11 оп ре дел яем  
интегралы /  ф  , / п) , / 5. / 8 и вычисляем ■

*<'> =  С,  +  «о До/к2/  <0 -и Ад-, и (О =  С2 +  /10Яо 1 У  +  Л н .

2. Исходя из заданных значений высоты /7орб и угла н а 
клона траектории Ворб, по ф орм улам  (3.5) опред еляем

( V I  I)  I 2 V <' )

П !) = / / о р о -  1В 6 г  -  - “ Г г  ’

w  ( 0  =  //. 0) tg  ( В о р б  -  б </> ).

3. Находим потребное значение  интегралов  / i  и / 3:

а- <''>  С 1 - Л££’ Ч $  - С 3 - . \ у
] С) =   ^ , /Д О  =  — /1    .

1 "ой сЛ  "оИНк-

4. Из таблиц интегралов  /,  (а, />, фо) с использованием л и 
нейной интерполяции находим для  нужного  значения  /П'> ту 
пару параметров  Ьс> и q 0<' для  которой интеграл  I?, равен 
вычисленному значению / 3(,0

П р и м е ч а н и я .  Во избежание повторения излишних записей расчет 
целесообразно вести в табличной форме (табл. 3). С  достаточной степенью 
точности расчет параметров программы заверш ается третьим приближением.

ПА. 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  
УГЛА Т А Н Г А Ж А  В ТОР ОМ С Т У П Е Н И  Н О С И Т Е Л Я  
ПРИ З А П У С К Е  Б Л А

Оптимальной программой полета верхних ступеней носителя 
Б Л А  на максимальную дальность  является  п р о гр ам м а  постоян
ного угла танг аж а  (ф = ф 0. 0 = 0 ) .  Необходимое значение  угла  
ф =  фо должно быть выбрано так,  чтобы обеспечивалось  условие  
для конечного угла наклона  траектории:
Ворб —Bopt ( б ) При i — /к.

Р ассм атри ваемая  однопараметри чес кая  кр аевая  з а д а ч а  з а 
пуска Б Л А  решается методом последовательных приближении.  
Предварительно необходимо рассчитать все величины,  которые 
не изменяются при последовательных при ближениях:

С \,  С ‘2, . . . ,  Cg', По g o / к , Н п й о П " ,  / г о ^ < ' ^ к 4,



Приближение

Расчетные формулы
1 2 3

!2 (а. Ь. tfо)

U (a. h, (f0)_____________

(о, ft, <fn)_______________

/6 ( а ,  ft, фп)___________________

h  ( а ,  6 . фо)___________________

h  (а, />. ff.i)_____________

Л X =  — V2 ( С 8 -f- о go tK4 I s) 

\ и  =  — \-2(C6 + n 0 g 0 l K4 6)

Л'к =  С 4 +  я О So / к 2 ^4 +  ^  v 

« к  ”  Со +  Яр / к ^  А ^

.'/к =  ^ о р б  9  д,

6К = arcgi  )
_______________ \  #  +  // к  )

и к t g ( (-*„P6 «к)

Д w = 2 у2 (С5 + п0 gQ /ка /5) 

А у = 2 у2(С7-^л0 gQ /?)

/  =  ш и -  С, -  А w 

' " по So <к

I  _  У к С 3 — \  у

3 «О So 'к2_~



Интегралы,  входящие в форму лы для  расчета конечных з н а ч е 
ний координат н проекций скорости (3.3),  (3.4),  вычисляются  
и элементарных функциях при Ь =  В =  0 и имеют вид

/ 1 =  A  sin ф0; / 2 — A cos <рг ; / 3 =  С sin <р0; / 4 =  С cos фо;

/5 =  D sin ф0; /6 =  И cos q>:,; / 7 =  Е  s in  ф0; h  =  Е  cos ф0; (3.6)

где

■4 = = - f  1п 7 - h ~ '  С =  т Н  « — (1 — а)  1г. -у— -] ;

D  =  Л Г - ^  щ - г - ! — I- ( 3 -7 )а2 I  2 а 1 — а 4 J 4 7

г  I f  1 Г 1 \з 1 /1 ч . 1 — 0 —<*)* 1 1 — а)
£ “  —  1 б И  Ч - « ) ' 1п < 1 - „ )  + ------- 3 j — I-

За  начальное приближение прогр аммы принимаем фо(0) =  в'х|. 
Последовательные приближения для  решения о д н о п а р а 

метрической краевой задачи выполняются  по сл еду ю щему  
алгоритму:

«/» и р и б л п ж  е п и е

1. Д л я  принятого приближения tp0('“ 1} по ф о р м у ла м  (3.6) и (3.7) 
определяем интегралы J3<‘\  / 4<‘>, / 5, ..., / 8 и вычисляем
конечные параметры:

и  Д  =  ^ 2  +  Д о  g 'o  Е  I  , ;п +  А  « ;

XV)  =  с4 + n 0g 0 t 2Kl  И') +  Л .V; 

у  (о =  С3 +  n.igfi 12K/(0  +  Л у.

2. Исходя из заданного  значения  опт имального  угла  б р о 
сания 6 к =  0 о р ь  определяем с с Д 1:

о н о  =  и и )  t g f  ( 0 o p i —  =  — — •

*  +  У « 1

3. Вычисляем потребное значение  интеграла  /):

1 «О С.. б;

4. Из формулы для  /, (3.6) определяем соотв етств ую
щее значение угла танг аж а:

sin ф-г/'З =  / р о / л .

Расчет  следует вести в табличной форме (табл.  4) .



Расчетные формулы

Приближение

1 2 3

/ ,  =  A  cos (fo

/ Г! =  С  sin ф о

и  =  С  cos ф о

/ 5 =  £> sin ф0

le =  D  cos ф о

/ 7 =  Е  sin ф о

/ 8 =  Z ;  cos ф о

Л  и  —  v 2  (С 6  +  п 0  g 0 t j l 6)

Л  х =  v 2  (С8 -г л0 g 0 tK* 1 8)

\  i /  =  2  \2 ( С у  +  Hq gij i j )

и к =  С2 + П0 Uq t K 11

Л к  =  ^ 4 ~ ^ п 0  К 0  ' к ~  ^ 4  ^  Х

У  к  =  с з  +  / , о  S o  ^ к 2  +  '  У

f )  =  a rc tg  1 ---------------------i—  |
1  Л  +  Z / K  /

“ ’ к  =  “ к  ‘ g < « o p t  - f i K )

Д ш  =  2 у 2 ( С 5  +  nQg Qt \ l 5)

w к — С А  ш  

П 0  ь ' о

Т о  =  а  r e s i n  ( _ Л _ )
. ■ • '■ "



После  подбора параметров  оптимальной пр ограммы у гла  т а н 
г а ж а  по найденным па рам етрам  окончательно опр еделяю тся  
интегралы Л   / 8 и рассчитываются  конечные п а р а м е т 
ры движения верхней ступени относительно стартовой системы 
координат  по фор мулам  (3.3) — (3.5).  З а т е м  следует о п р е д е 
лить ошибки конечных пар амет ров  и сравнить  их с з а д а н н ы 
ми допустимыми отклонениями.  Кроме того, по ре зу льтат ам  
подбора  оптимальных программ опр ед еляю тся  ан алитические  
зависимости угла т а н г а ж а  от времени:

q =  a r c t g ( t g  фэ +  b t / t K)

н строятся соответствующие графики ср (/) д ля  верхних ст у
пеней носителя ( р и с . 15).

Рис. 15. Оптимальные программы движения 
верхних ступеней

П р и м е ч а н и е .  Д ля  варианта запуска К Л А  после заверш ения расчета 
конечных параметров движения с табличным значением коэффициента н а 
полнения топливом ступени а'  следует сделать пересчет конечных п а р а 
метров движения на действительное значение коэффициента а ступени по 
следующему алгоритму:

по первой формуле Циолковского определяются приращение скорости и 
конечная скорость за полное время работы ступени:

Л V =  ип (1пг—In г' ) ,  г '  =  1 / ( 1  — и' ) .  Г к =  V /  +  \  V ;

по второй формуле Циолковского определяется приращение пути, про
ходим ою  последней ступенью по дуге орбиты за время (Гк — / ') :

A S =  р  0 ' к т - н „ / к ( 1 — -ДГДГ]-]] ~  [ (  Vu , 'к +  “ п Г к (  1 — у - Д Т ] - ) ]  .

где V’o — начальная скорость ступени;
находится приращение угловой дальности ступени и полная угловая 

дальность:



рассчитываются конечные параметры движения ступени: 

л-к =  (R + Н ора) sin  6 К, у к *  (К +  Н 0рб) cos б к — R,  

и к »  V'K cos 6 К, w K ™ - P Ks i n 6 K .

3.6. О Б Е С П Е Ч Е Н И Е  Т Р Е Б У Е М О Й  
О Р Б И Т А  Л Ь Н О И  СКО РОСТИ

В резу льт ат е  решения двухпараметрической  (для  КЛ А) или 
од но па ра метр и че ск ой (для Б Л А )  краевой задачи выведения на 
орбиту  при полном выгорании топлива последней ступени д о 
стигается м акс и м альн о  во зм о ж н а я  конечная скорость, которая 
м о ж е т  не с о вп ад ать  со скоростью,  необходимой для движения 
по заданн ой орбите.  Д л я  обеспечения  вывода полезной нагрузки 
с нужной скоростью необходимо сделать  пересчет времени
д виж ени я  последней ступени, что эквивалентно изменению з а 
паса  топлива .  Пр ин им ая ,  что в конце работы последней ступени 
д ви ж ен и е  Л А  происходит  без изменения  угла наклона т р а ек 
тории (для  К Л А  ворб =  0, д л я  Б Л А  в 0Рб =  0 opt) и без сопро
тивления  атмосф еры,  для пересчета скорости применим ф о р 
мулу Циолковского .

На ходи м избыток (недостаток)  скорости с учетом добавки
от враще ния Зе мли:  A V =  Гк • \  Гвр— КоРб. Этот избыток
(недостаток)  скорости возник из-за излишнего (недостаточного) 
з а п а с а  топлива  последней ступени.

О п ределим  потребный з а п а с  топлива  и время работы
ступени по ф о р м у ла м :

А К — и п (1 пдг; Inc , . )  А Р ̂  {I к и  ̂K«)sin 6 0рб,

~ п  =  Z n  e x p  ( — A  V / u n);

Z n -  1
ЕР т п —  -  ftl п ,

п

t . i 'u  =  t n ' m / r h n ,
здесь  п — номер последней ступени, величины со штрихами 
соответствуют потребным значениям.

С новым значением времени работы t ' Kn последней ступе
ни носителя  необходимо повторить расчет двухпараметрической 
(для  К Л А )  или одноп араметрической (для  БЛА )  краевой 
з а д ач и  выведения по ал го р и тмам  подразд.  3.3, .3.2 или 3.4, 3.2 
соответственно.

К ак  видно из изложенного  выше,  выведение на заданную 
орбиту требует  решения трехпараметрической (для КЛ А)  или 
д ву хпа рамет рич еско й (для Б Л А )  краевой задачи,  которая р е 
шает ся  методом пос ледовательных приближений.
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В случае расчета на ЭВМ  з а д а ч а  р еша ется  с зад ан но й 
степенью точности путем повторных вычислений.  П ри расчете  
движения верхних ступеней вручную рекомендуется  сде лать  
только  один пересчет, чтобы усвоить методику.  После  пересчета 
следует найти оценку массы полезной нагрузки,  которая  м ож ет  
быть выведена на зад ан ну ю орбиту,  если избыток (н ед о ста 
ток) топлива  Л/н,  учесть в полезной нагрузке:

А ш т =  tti-[ п ш ■[ и: ш ли — in пи Э А ш т.

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 Я  К А Б С О Л Ю Т Н О М У

В предыдущем расчете найдены координаты и проекции с к о 
рости движения Л А  в конце активного уч ас тка  относительно 
стартовой системы координат  О x c y c z c. Д л я  определен ия  х а 
рактеристик орбитального  движ ени я  И С З  или Б Л А  нео б
ходимо д ля  этого ж е  момента времени вычислить  координаты 
и проекции скорости относительно инерциальной системы 
отсчета.

В качестве инерциальной системы отсчета возьмем геоцент
рическую экваториальную систему координат,  ось 0 3 х и ко то 
рой проходит через меридиан точки старта  в момент  окончания  
активного участка .  Заметим,  что введенная  таким о б ра з ом  
инерциальная  система координат  повернута  относительно 
звездной геоцентрической инерциальной системы на угол S,  
где S — местное звездное  время в точке  старта  в момент  в ы 
хода Л А  на опорную орбиту [8, с. 13]; [9, с. 87].

Положение  стартовой системы коо рдинат  О лт у, 2, относи-

Рис. 16. Переход от стартовой к инерциальной системе координат



тельно принятой инерциальной Ол х » у „ 2 п опр е д е л яе т с я ' широ
той пункта старта  ф0 и ази мут ом запус ка  Л 0 (рис. 16).

Переход  от коор дина т  конца  активного участка  .гк, у к, тк 
р. стартовой системе к н ач аль ны м  координатам ,v0, у0, z0 орби
тального  дви же ни я в геоцентрической инерциальной системе 
(рис. 16) выполняется  по ф о р м у ла м  |5, с. 109]

.Vo =  —Л'к cos По sin фо +  (R + У к) cos ф0;
У о — Д'к .sin Л о;
г0 =  л*к cos А,} cos ф0+  (tf +  r/K)s in  ф0. (4.1)

Величина радиуса  - вектора  начальной точки орбитального 
дви же ни я

Проекции относительной скорости Ук на оси геоцентричес
кой системы 0 3 л',, у и z a в ы р а ж а ю тс я  через проекции относи
тельной скорости «к, 1C к на  стартовые оси аналогичными 
формул ами.

А бсо лю тная  скорость в на ч але  орбитального движения 
с к л ад ы ва ется  из относительной скорости V' =  Ук и перенос
ной скорости,  которая опред еляется  формулой

где j и, k„ — единичные векторы геоцентрической системы 
координат.

Таким образом,  проекции абсолютной скорости на геоцент
рические  оси координат  в начальной точке орбиты оп ред ел я
ются ф о р м у л а м и

Уди =  А'о =  — Нк COS Л э sin фо +  Д'к COS фо —  Из Уо<

У i/o =  У о =  «к -sin Л., +  (о3.дг0; (4.3)
У.го =  io  =  Нк COS Л у COS Фо .+  И’к sin фо.

Величина  нач альной скорости орбитального движения и
угол на кло на  ее к местному горизонту  соответственно

Го — I X q2 +  У о" +  Z q2. (4.2)

i  и /и К

0 0 из
А'о Уо АО

Из У о hi +  Из А'о /и,

-> > >

Уо =  ) До" -Т у  о" -Г Тз~, Уо — arcs in
г ~т~ Хо xq +  У о У о + г0 i  о

(4.4)
Гй То



Гг. 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  Л Е Т А Т Е Л Ь Н О Г О  А П П А Р А Т А  
НА О П О Р Н О Й  о р б и т е

п р и  запуске космических апп аратов  о пр ед ел яю тся  элементы 
орбиты выведения,  период обраще ния и вековые возмущения.  
С на ча ла  находятся компоненты и модуль с е к т о р и а л ы ю к  
скорости:

■ Расчет  элементов  орбиты производится в следую щей  по
следовательности:

долгота восходящего  у зл а  1>е, относительно принятой и'нер- 
ииальной системы отсчета

tg£>0 =  ~  Ст/Со, s ig n  (s in  Q 0) =  s ig n  C'b s ig n  (cos£20) =  - ^ s i g n  C 2;

на к л о н е н и е . • орбиты относительно п л о с к о с т и  экватора  
cos i =  Сз/ С ;

эксцентриситет е и б о ль ш а я  полуос ь  орбиты а

С  1 — у 0 2 0  -Ч) У о ,  С 2 — 2 0 А'о —  Л'о Cl), 6 3  — Л'о у 0 —  У о  Х 0 \

е — ( 1 +  (vo—2 ) vo cos2 60, vq= Vq" Го/ k — (Kg/Wp)*;

аргумент перицентра w

vo sin e 0 cos e 0 s ign (sin\%) =  s ign  ( s i n 0 o); 
vo COS-'0a— 1 sign (cos во) =  s ign (Vo c o s - 0 0 — !)■•

sin u0 = - f ° - .  ; cos Ho =
C o  S i n  l  r

sin u0 = ; cos и0 =

oj — hq — во;
момент времени прохождения  через перицентр

Т =  С — ( f o - ^ s i n £ o ) .

Период обращения



Векойые воз мущения за  Один оборот  спутника йокруг З е м 
ли вследствие ее несферичности {6, с.315, 338]

cl Q 2 л к . d ш л е , -  ■ , .
C()S с  ~ п г  =  т г - г -  (°  со;>’ ' — 1 >;2  Л'  />- А' " ' (I \ '  /А А

где е =  2 , 6 3 4 - 1010 км°/с-; А’ =  3,986-10° км3/'С.

Расчет характеристик траектории Б Л А

С н а ч а л а  оп реде ляю тся  географические координаты конца ак
тивного  учас тка  |[5, с. 111]:

to- (У. =  Д Д  ; tg(fK =  -  '•*} .
А'о *0

Ре ш ае тс я  первая  (п р я м а я )  з ад ач а  баллистики и вычисля
ются элементы эллиптической траектории пассивного полета 
Е Л А  в абс олютном дв и ж ен и и  (5, с. 120]:

„̂2 f-Q / \ 2 ______________________________________ .

v o  =  ^ -  I ~ р ~  J ; Р  =  Vo A; cos2©o, С =  V  1 — (2— v0) v0 cos“0 o;

а — 2 /?(1 +  t g “0 o ) — Vo(го + Р ) 6 =  v0 #  t g 0 o; c =  vc( r0— А*);

^  - Г  V  Ь 2 +  а с  .  . т к
t g  ~о =  Ч ;  ; бк =  a rc tg  - + Ук

/ б а л  ~  R Р ,  ,  ^ 0  =  Р  б к ,  б =  С  " Г  / б а л .

Скорость  и ее угол на кло на  в точке падения на Землю
2 (г,,—/?) +  vo А*

Vo -  —    ; К ,  ”  ] /  4 г ~  . COS 0 с  =  Y  й ^ < ° -

Время свободного полета и полное время полета

(  1 -  V,
л  — ( a r c s i n  “

!  __ _£о_ Vo c o s  Ну

2 -  Vo

б =  /к +  tc .

I — Vc
a rc s in  -*■--------

l g 0 o— t g 0 f + V 12 — vo) Vo cos во

Д а л е е  вычисляются  производные,  характе риз ую щи е откло 
нения м акс им альн ой дальности  от параметров  в конце а кт ив 
ного участка  (5, с. 132]:

д ! й ял  n  v . +  * J L  (1 + t g * e o ) s i n !  ± -  tg Л .

О //..........
V ( Го —  R  +  R  t g  0,:, t g  у )

<> <0 ил =  4 ^  »1 +  tg 2 e cj s i n 2 у  t g - у

v’o р Г
Vo [ Го — /? +  R  t g  0у tg  - I 1- )



б и
о ек

(1 + tg- Н0) vo—2 tg в 0 tg -ф -)  sin2 -~~
=  2 R* -------: 1

Vo (о, — R + К tg в 0 tg —j - )

В заключение определяются  географические  координаты 
точки падения через координаты конца активного участка :

sin <f\ =  sin фк cos (5< +  cos <рк sin (ф cos Л 0:
. - , . sin ф sin А, шSin (/., — /.К 'Г W3 /, )    ----  ,

v '  COS фс

COS ().C —  /.к +  (')3 /<-)
COS —sin (40 sill If K 

COS l| С COS (f h

По географическим координатам точки падения нах одятся  
центральный угол (ф описанный по трассе  в относительном 
движении,  соответствующая балл ист ическая  дал ьн ос ть  и от н о 
сительный азимут  в точке падения А, :

COS Р =  sin фк sin фч +  COS фк COS фк COS (i.L — /.к) ,

/ б а л  о т н  —  R  P i  

. . COS If С sin (/.с — /-к )
sin Ac =  -------------r-т ------------- ,

s i n  $

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  
Н А  Ц Е Л Е В У Ю  О Р Б И Т У

З ад ан и я м и  на курсовое проектирование предусмотрены с л е 
дующие основные типы целевых з а д ач  полета  раке тно -к ос ми
ческой системы:

выведение спутника связи на высокоэлли пти чес ку ю орбиту;  
выведение спутника связи на геостаци она рну ю орбиту;  
полет космического ап п ар а т а  (КА)  к Луне;  
полеты КА к планетам солнечной системы; 
выведение зонда для  исследования  Солнца .
15 соответствии с вариантом з а д ан и я  д о л ж н ы  быть о п 

ределены:
минимальная  потребная хар ак тери стич ес к ая  скорость пе ре

лета с промежуточной па целевую орбиту:
временные характеристики перелета  (моменты включения 

и время работы двигателей,  дли тельность  всего перелета  и 
отдельных участков полета) ;

затраты  топлива на каж дом  учас тке  перел ета  и массу  по
лезной нагрузки,  выводимой на целевую орбиту.



П ер ед  началом расчета  необходимо обосновать целесооб
разное  членение выведенной на промежуточную орбиту косми
ческой системы па отдельн ые  космические ракетные блоки и 
у к а з а т ь  количество  и цели включения двигателей каждого  
ракетного  блока.

В общем случае  полет  КА для выполнения целевой задачи я в 
ляется  сложн ой космической операцией и предусматривает  
многократное  включение  двигател ьны х установок.

К а ж д о е  включение  двигательной установки с целью изме
нения величины н (или)  нап равления  скорости КА назовем 
элементарной космической операцией .  Пот ребная  хара кт ерис 
тическая  скорость  эл ем ен тарн ой  операции определяется видом 
мане вра  изменения  скорости.  Потребная  характеристическая 
скорость сл ож ной  космической операции является  суммой 
характерист ическ их скоростей элементарных космических 
операций:

где п — число эл ем ент арны х космических операций.
П ри  решении за д ач и  выведения  КА на целевую орбиту 

будем принимать ,  что двига тел и работают на химических источ
никах энергии и их тяга достаточно велика.  В этом случае 
время работы дв ига тел ей при совершении маневров перехода 
межд у  орб итами м ал о  по сравнению с общей пр одолжите ль 
ностью перелета ,  и можн о принять  предположение  об импульс
ном изменении скорости.

Прив едем  основные ф ор м ул ы  для  расчета  потребных 
импульсов  скорости д ля  различных  маневров на орбитах,  р а с 
сма тр и ваем ы х  как эл ем ент арны е  космические операции.

О д н о и м п у л ь сн ы й  переход  с к ру го во й  орбиты на эллиптическую  
(и наоборот)  (рис. 17). Скорости в перицентре и апоцентре 
эллиптической орбиты опр ед еляю тся  по формулам

6.1. О П Р Е Д Е Л Е Н И Е  П О Т Р Е Б Н О Й  
Х А Р А К Т Е Р И С Т И Ч Е С К О Й  СКОР ОСТ И П О Л Е Т А  КА 
Д Л И  В Ы П О Л Н Е Н И Я  Ц Е Л Е В Ы Х  З А Д А Ч

п

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



Характеристическая  скорость перехода с круговой орбиты 
на внешнюю эллиптическую (и обратно)

V ' k p  ,
1 / J j y  * ' •  _ . | ) .
\/ Гг.[ ’ Г. + /Ы

Характеристическая скорость перехода с круговой на внуирен- 
нюю эллиптическую орбиту (и наоборот)

A V’i ■= V’KP2 — V. V M 1- /

Pur. 17. Одионмпульснын и двух- 
импульсный переходы между комп

ланарными орбитами

Рис. 18. Переход с круговой 
на гиперболическую орбиту

Одн оимпульсны й переход с кру гов ой  орбиты на г и п е р б о 
лическую  (и наоборот)  ( р и с . 181:

■V, 

A V -

2 k 
г _

V +
2 к

Y - b  ■

Д в у х и м п у л ь с н ы й  перелет между кр у г о в ы м и  орбитами  осу
ществляется гю гомановскому переходному эллипсу (см.рис .17):

A V =  \  I ; • \  V.2\

\  V 

А V 2



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

О д н о и м п у л ь сн ы й  м аневр  поворота плоскости орбиты (рис. 19):

А V  =  2 1',<р sin - V — •

Рис. 19. Одноимпульс- 
нын поворот плоскости 

орбиты

Рис. 20. Двухимпульсный переход меж
ду некомпланармыми круговыми орби

тами

Д в у х и м п у л ь с н ы й  м аневр  перехода между круговы м и орбита
ми  (рис. 20) :

А у  =  А Г, +  A I V;

A W =  ]/ т 2кр2 +  V я, — 2 Гкр 2 IV cos A i =

V4  I 1 +
2 г. V—ТУ Г, + г. cos A i .

6.2. О П Р Е Д Е Л Е Н И Е  Д Л И Т Е Л Ь Н О С Т И  П Е Р Е Л Е Т А

/ ^  \  Искобная
' 0 орбита

Орбита 
' перехода

Рис. 21. Импульсный пере
ход между орбитами

Импульсные маневры перехода 
м е ж д у  орбитами являются дост а 
точно точным приближением при 
условии, что разгон КА под дейст
вием приложенной тяги двигателя  
происходит по дуге исходной орби
ты путем соответствующего пр ог рам
мирования  направления  тяги д в и 
гателя .

При расчете моментов включе
ния двигателей будем принимать,  
нто двигатель выключается  и тем 
са мы м заканчивается  приращение



скорости перехода в момент касания исходной или конечной о р 
биты и орбиты перехода (рис. 21).

По найденным в подразд.  6.1 ха ракте рис тичес ким ско рос
тям перехода Л У, определяются  за тра ты  топлива  на разгон 
т т,- и длительности работы двигателей Л б:

Zi  —  1 A ViJu
f t l j i  =  H I  i  j  Z i  —  6  ,Zi

/71- ;
УД »

где / й — начальная  масса КА до включения двига тел я;
Р  — тяга двигателя;

Рул — удельная  тяга двигателя;  
и = Руд м/с — эффект ивная  скорость истечения продуктов  
сгорания.

Длительности перелета по переходным орбитам  о п р е д е л я 
ются по формулам Кеплера ,  соответствующим типу орбит:  

дл я  эллиптической орбиты перехода

/ — т =  У  ( £  — e s i n P ) ;  tg ~§~ = ' ] / "  ■ 4  tg  4 "

Г - + Г ; a =  — г  ; e =
2 1 r ,  + r K ’

д л я  гиперболической  орбиты перелета

- - т  =  У - f -  ( e s h H  —  н ) '  t l i _ r =  Y  ~ т  ;

k . . ы
a =  - ^  . e =  1 +  —  .

О .  О П Р Е Д Е Л Е Н И Е  МА С С Ы П О Л Е З Н О Й  Н А Г Р У З К И  
И П О С Т Р О Е Н И Е  С Х Е М Ы  П О Л Е Т А  
К ОС МИЧ Е С К ОГ О А П П А Р А  ТА

Массой полезной нагрузки ракетно-космической системы н а з о 
вем массу  космического аппарата, вы вед ен н ог о  на. конечну:д  
орбиту дл я  вы полнени я  целевой  задачи полета.

При использовании для  перелета космического а п п ар а т а  на 
целевую орбиту одного ракетного блока (ускорителя)  ко сми 
ческой системы масса полезной нагрузк и опр ед еляется  через
характеристическую скорость перелета  по ф ор муле  Ц и о л 
ковского

Уд. =  и I n  Z  =  и I n  ( / » о / Ш к о н ) ,  

откуда
fUпн ™ - П\п е 1 х/ \



Если д ля  перелета  космического  а пп ар ат а  с промежуточ
ной на целевую орбиту  рац и он ал ьн о применить два  или более 
последов ате льно р а бо т а ю щ и х  ракетных блока  (ускорителя),  
то необходимо п редварит ельн о распределить суммарную х а 
рактеристическ ую скорость п о т  ступеням космической системы:

V v =  Vх 1 +  . . . +  V хт.

За т е м ,  используя  характеристические  скорости Vxi для  
ка ж до й  ступени космической системы, последовательно опре
деляем конечные массы к а ж д о й  ступени т канг, начальные 
массы последующей ступени m Q, ,-+1 и в заключение  — массу 
полезной на грузк и космической системы:

ш ко„1 =  /Но: е глт|/“|; /«02 =  т кон i —  т к д
n i КОИ2 = '  «*02 е ~ ' - « Л ;  т 03 =  / и Кон 2 —  « А  2;

т ПН =  е~ Ух т>и т  ,

где /77к / — о т б р а с ы в а е м а я  масса  ракетного  блока (ускорителя)  
после выгора ния  горючего.

В за клю чение  этого эт апа  расчета необходимо построить 
схему перелета  космического  апп ар ата  с промежуточной орби
ты выведения на конечную орбиту для выполнения целевой 
за дач и  с ука за н ие м  моментов включения и выключения дв и 
гателей! и потребных импульсов  скоростей.



II. РАСЧЁТ и  ОБЕСПЕЧЕНИЕ УПРАВЛЯЕМОСТИ 
И УСТОЙЧИВОСТИ ДВИЖЕНИЯ 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА В ПЛОСНОСТИ ТАНГАЖА 
НА АКТИВНОМ УЧАСТИЕ ПОЛЕТА В АТМОСФЕРЕ

1. О С Н О В Н Ы Е  З А Д А Ч И  Р А С Ч Е Т А  
У С Т О Й Ч И В О С Т И  И У П Р А В Л Я Е М О С Т И  Л А

Чтобы обеспечить движение  JIA по заданной траек тории  и не
обходимую точность попета,  Л А долж ен быть у п р а в л я е м ы м ,  а 
невозмущенное движение  его устойчивым. Эта  з а д ач а  решае тся  
бортовой системой управления  и ст аб и ли за ц и и  ЛЛ.  Обычно 
системы управления и стабилизации объединены в одном к о м п 
лексе — автомате с т а б и л и з а ц и и - ( А С ) . Устойчивость д в иж ени я  
обеспечивается тремя АС — по т анг аж у ,  рыскан ию и крену. 
Вследствие осевой симметрии Л А  ав т о м а т ы  ст аб и ли за ц и и  по 
танг аж у н рысканию идентичны.

Началь ный  этап проектирования св язан  с динами ческой мо
делью ЛА, рассматриваемого  как твердое  тело.  Действительно,  
если предпринять определенные кон структивные меры,  об ес
печивающие затухание  колебаний ж и дк ости  в бак а х  и изгиб- 
пых колебаний корпуса,  то эти степени свободы не о к а з ы в а ю т  
практически заметного влияния на: полет Л А  в целом. С м о 
делью твердого тела  связано решение  следую щи х вопросов 
проектирования  ЛА: анализ  основных возмущений,  д ей ств у ю 
щих на Л А  в полете; выбор эффективности органов  у п рав лени я  
(ОУ) и выбор массовой и аэродинамической компоновки ЛА;  
обеспечение упр авляемости ЛА.

Оценка  аэродинамических возмущений и нагрузок ,  а т а к ж е  
выбор эффективности ON' не могут быть произведены без оп 
ределенных сведений о па раметрах  АО и устойчивости ЛА,  
поэтому уже на начальной стадии пр ое кти рования  Л А  необхо
димо оценить устойчивость его невозмущенного  д в и ж е н и я  ка к  
твердого тела.  При этом следует предусмотреть  необходимые 
конструктивные мероприятия ,  обеспечивающие устойчивость 
полета Л А  с учетом подвижности жи дк ос ти в бак ах .  Н а  после
дующих стадиях проектирования  д о л ж н а  быть получена  полн ая  
система уравнений возмущенного дви же ни я Л А  с учетом всех 
степеней свободы. Окончательное  уточнение  п ар ам етр о в  ОУ и



АС проводится nh основе эТМх уравнений методом матёматй-'  
веского моделир ования  на А В М  или ЭВМ  с учетом возможных 
ра зб росов  па р а м е т р о в  всех систем, их нелинейностей и случай
ных возмущ ени й,  воз ни каю щих в полете. Одновременно р е ш а 
ется з а д а ч а  оценки технической устойчивости и надежности 
Л А  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  
Д Л И  Р А С Ч Е Т А  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 А

2.1. К О М П О Н О В К А  И П Р И Б Л И Ж Е Н Н Ы Й  РАСЧЕЛ 
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 рассчи
тать  массы окисли тел я  и горючего всех жидкостных ускори
телей по ф о р м у ла м

_  ШГ'Ш Г(>р ! ---  " “ “j I i ----- : y j  П1 Г ,,ф ,
Т ! Л

где х; -  массовое  соотношение  компонентов топлива /-го 
ускорителя .

Выч исляются  объемы компонентов топлива:
V  г о р  - =  Ш ,  о Р  i / p r o p  i \  V  OK / “  Ш о к  i j р о к  / .

Па основе компоновочной схемы прототипа или г абар и т 
ного черт еж а Л А  (см. рис. 1) с учетом вычисленных объемов 
рас по лагаю тся  топливные баки по ускорителям.  При этом 
ж е л а т е л ь н о  баки  с более  т я ж е л ы м и  компонентами помещать  
выше д ля  более  верхнего  положения центра масс ЛА.  При 
компоновке  необходимо предусмотреть  объемы для воздушных 
подушек в бак ах ,  ме жб ако вые ,  переходные и приборные о т 
секи, отсеки д ля  дв иг ате льн ых установок (ДУ)  в случае Ж Р Д .  
В случае  твердотопливных ускорителей (ТТУ) отводится не
большой объем в верхней части для переходного или прибор
ного отсека.  О с т а л ь н а я  часть ускорителя  считается равномерно 
заполненной тве рдым топливом. Примеры компоновочной 
схемы цен трального  бл ок а  Л А  показаны на рис. 22 (м ас 
штабы по дли не  и д и а м е тр у  выбираются  одинаковыми) .  Вспо
могательная  св я з а н н а я  ось Оду на пр авляется  от носика цент
рального  блок а  Л А  к донному срезу.  Па  схеме должн ы быть 
нанесены координаты на ч а ла  х ('> и конца х [о каждого  /-го 
ускорителя  и полезной нагрузки.  Топливные баки и топливные 
отсеки ТТУ необходимо пронумеровать  и обозначить коорди- 
44



паты нижних днищ а  <Дн и верхних поверхностен т о п 
лива  . v ^  . В случае ТТУ х  {Ц обозначает  верхнюю границу 
топлива в отсеке. Д л я  опор ож няю щихся  в процессе полета 
баков окислителя и горючего следует у к а з а т ь  коорди на ты у р о в 
ней х \ п  (?„) для моментов времени полета Ь, =  0,25 ( л — 1)А ,,

и «= 1,5. При этом а-(В (/,) =  л-(В , а а  <{/ ( Д )  =  а  (Д к , если 
топливо из /-го бака  за время /кt в ы р абаты в аетс я  полностью.

У/1
Ч ч  V *0

»ч

а,5~
а

ч
ч
ч

Mi
"X

Ч-V

1 т И Д - ! - И  1
29.  S

3 ?

Рис. 22. Компоновочная схема Л А

Вычисление инерционных хара кт ери стик  — координаты 
центра масс а 1 м ( 0  и момента инерции l z (t)  — начинается  
с расчета статического момента  S 0 и момента  инерции / о 
относительно носика ЛА.  При этом отдельно рассчитывают ся  
статические моменты и моменты инерции конструкции и к о м 
понентов топлива  каждо го  ускорителя ,  кроме топл ива  о п о р о ж 
няющихся баков и работ аю щих ТТУ.

Д л я  конструкции /-го ускорителя

•Ь'к I =  0,5 я/к/ (а у,; + а <2) ; (2.1)

/.. - 0 , 2 5 т.  | ( а  \п +  а  Ц>) ’ +  0,3 3 3 / г  +  /?,*]. (2.2)

где U =  а  (б А <б1 II длина ускорителя;
/?, — средний радиус ускорителя.
Формулы (2.1) и (2.2) получены в предпол оже нии постоян

ства погонной массы по длине ускорителя .
Дл я  топлива j -го цилиндрического бак а

S T/ =  o,5m т/ (х(п  +  а  о» ); (2.3)

■/„■ =  0,25 ш т/[ ( а  (/) +  а  [б ) 2 +  0,333 Н /- +  А?,2] +  А / т/, (2.4)

где А / т/- =  ш т ,[1,072 A  th( 0,921 1 ) R f
Н,

И R,

поправка , учитыв аю щая  подвижность  жидко сти  в баке;
т ■г/'

И - =  Л’ iAH
R,

масса топлива в /-м баке;
высота столба  жидкости;  

радиус бака.



Д л я  тбплйва  в j -м коническом баке  можно воепольаюййтьЫ 
п р и бл иж ен ны м и ф о р м у ла м и

S T/. =  w n/ л- /',> ; (2.5)

■ / Т/ — ) )- +  0, 1 5 R  / д н
1 -  Я:„5
] — Л* 3 1 к /0

( 2 .6 )

где л- у - •= л-jo - 0 , 2 5
i “ ' 1 +  л /0 +  я /0-'

 - коо рд ината  центра  масс топлива  для прямого конуса;

*,<■'> --= А-Л) К 0,25 / /  1 -  f
10 1 • «-о -

— коо рдината  центра масс топлива  для  обратного конуса;
R;д„ радиус ба-ка у днищ а;

Я/о— радиус бак а  у свободной поверхности;
/ ? / о  =  R i o /  R j  д н .

Выч исляю тся  с у м м ар н ы е инерционные характеристики Л А  
д ля  случая  пустых баков  ра бот аю щего  ускорителя:

Sqo — . Sk, Н- ^  S Ti\ /  оо =  I к  г +  V
”  I j

Д а л е е  рассчитывают ся  характеристики для  пяти момен ' 
тов времени I,  по ф о р м у ла м

So(tn)  = 5 о() +  V  S Tr (i„),
Г

1 0 ( i n )  —  / o n  +  / r i - ( O i )  , 

r

где г — номера  оп ор о ж н яю щ и х ся  баков или работающих ТТУ.
Величины 5 ТЛ (?„) и / т,- (?„) определяются по формулам 

(2.3) (2.6) подстановкой в них текущих уровней ,v<n (Д) и
массы топлива  т г,(1„).

Око н ча тельн о  вычисляются

А Т м ( Д )  —  Д ' о { i n ) / t n  ( i n )  ;

R  ( t  п )  —  1 Q ( t  п )  -  I U  (  i n )  A'l m "  (  i n  )  +  / Н б  ( / , i )  / | £ 2  ,

где w (/,.■) -— масса  Л А  в момент
(Д)  — с у м м а р н а я  масса  боковых ускорителей в момент Д; 

/ ' б среднее расстояние  между продольными осями 
центрального  и бокового  блоков.

П р и м е ч а н и е :  1. При расчете инерционных характеристик массы
конструкции или массы то пл и ва  боковых ускорителей в формулах (2.1) — 
(2.9, берутся суммарными для всех блоков



2, Расчет моментов инерции / 00, / 0 (?„) проводится с точностью до 4 —5 
значащих цифр; вс? другие расчеты в этом разделе  и далее проводятся 
с точностью до 3—4 значащих цифр.

3. При вычислении гиперболического тангенса можно воспользоваться 
формулой

е 2 х  _  1 
Й1 Л — I I

2.2. О С Н О В Н Ы Е  И С Х О Д Н Ы Е  Д А Н Н Ы Е  Д Л Я  Р А С Ч Е Т А  
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  JIA

Основными исходными данны ми являют ся  ре зу льтат ы а э р о д и 
намического и баллистического  расчетов,  а т а к ж е  компоно воч
ная схема п инерционные характеристики ЛА.  С целью п р а 
вильного выбора  моментов времени полета,  д ля  которых иссле
дуются устойчивость п управляемость  Л-А, и удобства  расчетов  
необходимо построить графики всех исходных да н ны х в оп р е 
деленной комбинации.  Граф ики  строят  по 3 — 4 па одном листе 
миллиметровки стандартного формата .  М а с ш т а б ы  кривых и 
начало  отсчета ординат  выбирают таким образом,  чтобы было 
.можно снимать значения параметров  с точностью до  трех з н а ч а 
щих цифр. Это обеспечивает достаточную точность  всех после
дующих исследований для  любых произвольно вы бра н ны х  м о 
ментов времени.

Перечислим и а р а м е т р ы : 
тяга двигательной установки Р ( / ) , к Н ;  масса  летат ельно го  а п 
парата ш ( / ) , т ;  момент инерции L ( t ) ,  тм-; коо рд ината  центра  
.масс -V,м(/) ,  м (рис. 23);

координата аэродинамического фокуса дд/ ( /) ,  м; 
аэродинамические коэффициенты г,? ( /) ,  г ' „ „ ( /) ,  р а д -1

(рис. 24);
скорость ветра W  ( /),  м /с ;  скоростной напор q (t) ,  к Per, 
координата аэродинамического фокуса  в связанной системе 

координат д> =  дд м - .г, , ;  аэродинамический коэффициент
c'Ej(t) — с ха (/) +  г /„ДМ.  рад  1 (рис. 25).

Д л я  построения графика  W  (/) следует  воспользоваться  
рис. 26 н зависимостью И  (/)■ — у (1) из расчета  траектории.
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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  JIA

3.1. В Ы Б О Р  СПОС ОБ А  У П Р А В Л Е Н И Я  
.11 Э Ф Ф Е К Т И В Н О С Т И  ОУ

Управляемость Л А  есть его способность изм ен ять  ки н ем ати че 
ские параметры движен ия (скорости,  углы,  ко ордина ты)  иод 
действием уп равляю щих  сил и моментов.  В за д ач у  расчет а  и 
обеспечения упр авляемости на начальной стадии п р о е к ти р о в а 
ния (при рассмотрении ЛА как твердого т ела )  входит  решение  
следующих вопросов:

а) выбор способа управления  и расчет  эффек тивности 
органов управления;



б) подбор стаб и л и за то р о в  и рациональной весовой компо
новки ЛА.

В д ал ьн ейш ем  решения этих вопросов уточняются  с уче
том всех степеней свободы Л А  и характеристик  реального 
а в т о м а т а  стаби ли зац ии.

Па современных Л А  уп р ав л я ю щ и е  силы и моменты созда
ются,  как правило,  путем поворота части (или всех) м арш е
вых д ви гател ей  -или специальных движков.  При управлении 
(и с таб и л и за ц и и )  Л А  в плоскости т а н г а ж а  наибольшее распро
странение получил способ упр авления  поворотом маршевых 
двигателей,  которые будем называ ть  в дал ьнейшем у п р а в л я ю 
щ и м и  дви гателями  ( У Д ) .  Этот способ упр авления  примем 
для  д ал ьн ей ш и х  расчетов.

В этом сл уч ае  эффективно сть  органов упр авления  х а р а к 
теризуется отношением у п р авляю щ его  момента при единичноу; 
(на один ра ди а н )  отклонении У Д  к моменту инерции ЛА,  т. е. 
коэффиц иенто м

где Р  о -  тяга  у п р а в л я ю щ и х  двигателей;
•Vp =  .Viu—>Vip — коор дина та  при лож ени я тяги УД.

Коэ фф ици ент  С;,-} опр еделяе т  т а к ж е  угловое упр авляющее 
ускорение,  во зн и ка ю щее  при повороте УД на один радиан.

З а д а ч а  выб ора  эф фективности ОУ сводится,  таким образом,  
к выбору тяги  у п р а в л я ю щ и х  двигателей Р.,. В случае  одно- и 
д ву хка мерн ой  Д У  P i  =  Р.  В случае  многокамерных Д У  на уп 
равление  но т а н г а ж у  могут быть  задействованы как все камеры 
сгорания (тогда Р ^ = Р ) ,  так  и их часть (Р <  Р ) . В последнем 
случа е  выбор Р,- неоднозначен и решается  с учетом как у п р а в 
ляемости,  так  и устойчивости движения.  Д е л о  в том, что уве
личение  Рг, ведет  к су же ни ю  областей устойчивости и ухуд
ш ае т  возмож но сти  стаб ил и за ци и полета.  Од нако уменьшение 
P i  приводит  к необходимости отклонять  УД для  компенсации 
возмущений на больш ие углы.  В такой ситуации необходим 
разу мн ый  компромисс .  Он достигается,  как правило,  при 
P t «  0,5 Р  д ля  мно го к амер н ых  ДУ.  В даль не йшем будем счи
тать,  что P i  — j) Р. Тогда  з а д ач а  сводится к определению 0. 
Д л я  примера:

р =  1 — для  одно- и д ву хка м ерн ы х  ДУ;
Р =  0,33 или 0,6(5 —- д л я  трехкамерных  ДУ;
Р — 0,5 — д л я  ч ет ырехка мерны х ДУ;  
р =  0,4 или 0,6 —- для  пят нк амер н ых Д У  и т. д.
П а р а м е т р  р хара кт ери зу ет ,  таким образом,  часть тяги ДУ,  

при ход ящую ся  на управление.



i i .  о ц е п к л  у п р а в л я е м о с т и  / i А
( 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 Й  
С Т Е П Е Н И  С Т А Т И Ч Е С К О Й  Н Е У С Т О Й Ч И В О С Т И )

Управляемость  (стаб илизация)  ЛА  будет  обеспечена ,  если 
в любой момент  времени полета у п р а в л я ю щ и й  момент  будет  
больше возмущающего,  т. е.

i - M * y . . p ( 0 !  = М 0  < М 0 ; М 0  j . М я  в о д м  ( П \  

<3"
Пусть 6:imax — максимальный угол поворота  У Д  в процессе 

полета.  Из конструктивных,  весовых и энергетических с о о б р а 
жении угол поворота УД ограничен некоторым допустимым 
значением 6» дом. По статистике для  Ж Р Д ,  ка ч а ю щ и х с я  в дв ух  
плоскостях (т ан гаж а  и рыскания  ) 6., доп =  о ... 7е; для  д в и г а 
телей, поворачивающихся  в одной плоскости,  б ,ДШ1 =  7 ••• 10J; 
для ТТУ 6,,доп =  12... 15°.

Величина возм ущ ающ его  момента в основном опр еделяет ся  
скоростью ветра W ( t )  и степенью статической неустойчивости 
ЛА,  характеризуемой коэффициентом сни =  — q  S u c %, , X f / I z .
При д> >  0 (аэродинамический фокус  Л А  л е ж и т  выше центра  
масс) С(,й < 0  и а п п ар ат  статически неустойчив.  Чем больше 
| Сьь |, тем больше действующее возмущение.

Определим с;,,ДдОП исходя из за дан ног о  6;1д„„ для  случаи 
максимального скоростного напора  </т а х (момент  /.,) и м а к с и 
мальной скорости ветра W ппах — 90 м/с. Р асче т  будем проводить  
в следующей последовательности.

Определяем ветровой угол атаки и» =  57,3 W / Y .  
Рассчитываем допустимый статический коэффициент  усиления 
АС но ветровому углу атаки 

*
_  ° н Д О П  Ии1 ДОП *—

где А’д =  1,2... 1,5 — коэффициент,  уч ит ыв аю щи й ди н а м и к у  п р о 
цесса стабилизации (коэффициент  динамичнос ти) .

Д ал ее  определяем нижнюю допустимую грани цу  об ласти  
устойчивости по коэффициенту а 0:

ас доп
1 ^  ДОП

И, Н & К О Н 6Ц , 1 доп ^  ^ 0  доп а .



Kc.iii :Сэ,  д,,„ нс? меньше располагаемого ,  т. е.

Д А  II ; д о п  Г ' -  Cm, j p a c n  =  Г в о  ( / Д  | ,

70 ЛА  будет  упр авл яем .
В противном сл уч ае  необходимо предварительно подобрать 

с т аб и л и з а то р ы  и зан ово  рассчитать  аэродинамические  х а р а к 
теристики ЛА.

О Б Е С П Е Ч Е Н И Е  У П Р А В Л Я Е М О С Т И  ,7.4 
( П О Д Б О Р  С Т А Б И Д И З А  Т О Р О В )

Пусть  с,оо доп <  с рас„. Вычислим для этого момента вре- 
ммени производные ко э ффи циент ов  момента  по углу атаки:

~  (  Т J  A  F  ) р а  ,  п / / ф  П

где /ф - д л и н а  це нтральног о  блока  ЛА.
О пре де лим  потребное  пр ир ащени е  площади стабилизаторов  

(или их п л о щ а д ь  в случа е  отсутствия) :

. с -  V / "Ор.НЧ Z аои
'  л  : — л - 'Ф— д— ту;---— •

1 у с  т Л F СП

где с 1 у С1 — производная  коэффициен та  нормальной а э ро дин а 
м и ч е с к о й  силы с т аб и л и з а то р а  (консоли) ;  ■ ■ ’

л > сг =  л'1 м — A'if t-т — коо рдината  аэродинамического ф о к у 
са с таб ил и за то ра .  Д л я  определения  с Д ст надо задаться  ф о р 
мой с т аб и л и з а то р а  в плане ,  если его не было.

Д л я  ра зл ич ны х  чисел М аха ,  соответствующих выбранным 
моментам времени (5.. .7),  вычисляются  c'’ ,ICi ( t )  [10]. В кач е
стве коорди на ты ф оку са  стаби ли за то ра  можно принять 
лд /с .  =  Х \ Р. Пересчет  аэродина ми чес ких характеристик  для  вы
бранных моментов  времени полета выполняется  п оф ор мул ам:

. Р У.и —  С ,/и р а е м  А  Р ‘ у  ,-т A S e n  ,

Г у С’ ;/ расп А С7 ,, он A SciM
А  Р  —  ( Г ; р ,f с м  3 * / ’ р а с  с  А  6 ’ Д с п  Х р  с п  А А с т ) / А у 3 у

! де A Sen ~  A S Cx /  S'м ,

Следует  отметить,  что под A S Cr понимается площадь  про
екций консолей на плоскость  A'OZ ЛА.



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

4.1, У Р А В Н Е Н И Я  НОРМУ Щ Е П Н О Г О  Д В И Ж Е Н И И  НА.
РАСЧЕТ К О Э Ф Ф И Ц И Е Н Т О В  У Р А В Н Е Н И И .

Существует  много различных определений устойчивости невоз- 
мущенного движения J IЛ. Наиболее  распр остране нны м и ш и 
роко используемым в практике является  понятие  устойчи
вости, предложенное  Л. Л. Ляпун овым.  В этом случае  р а с с м а т 
ривается свободное возмущенное дв иж ени е  системы при неко 
торых произвольных начальных отклонениях от не во зм у щ ен 
ного движения (произвольных начальных  условиях ) .  Тогда  под 
устойчивостью нс во зм ущ енн ого  Не имени я  Л А  понимается  его 
способность вернуться па программную (невозмущенную)  т р а 
екторию после прекращения действия возмущений.  В д а л ь н е й 
шем исследуется устойчивость Л А  по Ляпун ову .

Рас см ат ри ва я  возмущенное  движение  Л А  в плоскости т а н 
гажа,  ограничимся уравнениями короткопериодического  д в и 
жения [11] с учетом ветра:

уравне ни е  ли н е й н ы х  ускорений

\ y - p C y y \ y  +  Си и А й ; С,,|>Д () -|- Су,] V (V. — с у у W f/, (4.1)

уравне ни е  у г л о в ы х  ускорений

\  О -Ь с /: А О Т  с ■ А 0 -- City A y  -Ь с , \  б ~  сьу Т у (4.2)

В дальнейших расчетах пренебрегаем в ур ав н ен и ях  (4.1) и 
(4.2) членами, пропорциональными угловой скорости вращен ия 
X 0, т. е. положим ввиду малости с „ =  с А, =  0.

Для  расчета областей устойчивости и ква зиу становнвшего ся  
режима полета ЛА  необходимо рассчитать  для  6— 7 х а р а к т е р 
ных моментов времени коэффициенты уравнений в о з м е щ е н 
ного движения (табл.  5).

Расчетные моменты времени выбирают ся  таким образом,  
чтобы ка ж ду ю  кривую исходных дан н ы х  мо жн о было г р а ф и 
чески восстановить через ее ординаты (с известной долей, по 
грешности).  Этот выбор проиллюстрирован на рис. 25.

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
И П Е Р Е Д А Т О Ч Н Ы Х  ЧИС Е Л  АС

Ли не аризованное  уравнение  автомата- ст аб и ли за ц и и  в пл о ско 
сти т а н г а ж а  имеет вид (11)

Т2 А бп + Т | А 6я +  АЗ:, - f l 0..\ft +  f l i A A + Q 2A «/ + а 3 А у ,  (4 .3 )

где а, (/ =  0 , 3 ) передаточные числа АС по соответствующим 
входным сигналам;  55
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Т| и гг — коэффициенты,  х а р а к т е р и з у ю щ и е  ди н ам и ч ес
кие свойства АС.

Уравнение  (4.3) можно записат ь  в другом виде:

Д6 . 4- 2 г.. с .  \  (У. 4- („ , Л \ М  -  f  (П,

где — собственная недемпфирова нна я  круго вая  частота  
АС. с :

(О -
v i =  -- ' - --та  ж е  частота в ГШ2 л
е . - - безразмерный коэффициент  д ем п фи ро ва н и я  АС. 

Необходимо подобрать пар аметры т-> н n  ( си  и р Д .  Они 
связаны очевидными соотношениями

он, ; : ; т, =  2 е, | т2 .
V ъ

Коэффициент дем пфирования  as .  обесп ечивающи й хорошее 
качество переходного процесса в АС, выбира етс я  в пределах

п  = 0,6 ... 0,8.
Д л я  обеспечения фазовой стаб и л и за ц и и '  Л А  на частотах  

колебаний твердого тела у0 и частотах колебаний ж и дк ости  v, 
в большинстве баков  АС должен д ав а т ь  ф азо во е  опережение .  
Д л я  фазовой стабилизации первого тона нагибных колебаний 
на частоте \ч„ фазовое  запаз ды вание .  С учетом перечислен
ных требований д олж но  выполняться необходимое частотное
неравенство

vo (О <  у/ ( 0  <  V.. <  \-|и (■ ' .

Как правило,  для всех Л А  vo (/) <  у/ ( t ) ,  поэтому необхо
димо соответствующим выбором тз обеспечить  выполнение  
неравенства

1,2 У, m a x  <  V;, С  0,8. In min- (4.4)

М ак си мальн ая  частота колебаний жидко сти  в б ак а х  соответ
ствует максимальной перегрузке пх тях и баку  с м и н и м а л ь 
ным радиусом R,  ты (время полета близкое  /.<:):

V/ max = 0,68 | Г П х  m а ,х /  R j  min • (4:5 )
Минимал ьная  частота первого тона изгибных колебаний Л А  

имеет место в начале полета. Если она неизвестна ,  то п р е д в а 
рительно МОЖНО принять У|И. min=i2...3]v/ max.

На основе выражений (4.4) и (4.51 получаем неравенство  
лля  выбора параметра  т2



Из условия  обеспечения общей для  всей траектории полета 
обла сти  устойчивости т2 д о л ж н о  т а к ж е  удовлетворять  не ра
венству :

■ Д л я  твердотопливного  Л Л  прав ая  граница в неравенстве 
(4.6) равна  оо, а частоту изгнбных колебании можно принять 
равной 3...5 Гц. При  выборе  т2 ж елате льн о придерживаться  
середины ин тер вал а  (4.6).  По сле  выбора т2 вычисляются п ,  
частоты (О; И V.;.

Пер ед ат оч н ые  числа  а 2 и о 3 а втомата  стабилизации в пер
вом пр и бл иж ени и за д аю т ся  на основе статистических данных:

а,  =- (3 ... 5) КГ Н

и 3 (10 ... 20) а2.

4:3. Р А С Ч Е Т ОБ . 1 Л С Т Е И У С Т О Й Ч И В О С Т И  J1A

О б ла сти устойчивости рассчитываются  для плоскости пере
даточных  чисел о,, и о, на основе амплитудно-фазочастотных 
х а ракт ери ст ик  (АФЧХ) лета тельног о  а п п ар ата  как  объекта 
уп ра вл ен и я .

Уравнения  возмущенного  д виж ени я  ЛА  можно предста
вить в матричном виде:

M X  + В Х  +  СХ  =  К  Л У, , (4.7)

где X  =  ,r.v, лу ... х„]т вектор вариаций кинематических п а р а 
метров  движ ени я ;  АТ, В, С — кв адратн ые  матрицы коэ ффици
ентов;.; Л —.вектор  коэффициентов.

П ри мени те льн о к у р а в н е н и я м  движен ия Л А  как  твердого 
тела  (4.1) и (4.2) имеем ;.

X = [ад = А у х2 =  Д ()]т, п. = 2;
К  =  [Ад =  - < > -  к г — с

1 0 ■ У У С у !1. ■ 0
м . 0 1 .

в  = , с = 0С Гг у
Пуст ь  УД колеблются  с частотой со и амплитудой,  р а в 

ной .1, I . е.

' Д 67  4  1 Г  ' (4-8)

Тогда в установив ше мся  ре жи ме
.V . U" ( / , - , ) , '  . (4.9)

г де W ( i  со)— вектор АФЧХ Л А  как объекта  управления,
Д л я  твердого тела \Г(/'со) =  [1Г,,(/ю) Wu (< ,.>)].



Представим комплексную функцию W  ( i  ы )  в вкде суммы 
действительной и мнимой частотных х ар акт ер ис ти к:

IV ( / to) =  (о») -\-i 1VM (ю). (4.10)

Д л я  твердого тела имеем:

W  ( Д о )  =  [IV „ ( Д о )  W ( Д о ) ] 1;

(w) =  [WAy (ю) vr/ д ,  ( о ) ] 1;
IVм (to) =  [ W н „ ((I)) U , t;, (w)]T.

Подст авляя  вы ражен ия  (4.8) — (4.10) в уравнение  (4.7) и 
отделяя  действительные и мнимые части,  получаем решения

ИД (и>) =  (>-' ( .о) /\;

IV м ( О)) =   (О tJ ! В  IV j  ( 1.0 ) .

где D =  С - or  VI;
О => О +  or' BI)  1 В:
Обратимся  к уравнению (4.3) а втомата  стаби ли зац ии.  Ta x

как  А б:, =  е ' шГ, то

Л  у  =  W у  ( Д о )  с ' -  ' ,  Д  в  =  W  „ ( /  ( о ) &  -  Д  ( 4 . 1 1 )

Подставив выраже ния (4.8) и (4.11) в уравнен ие  АС и о т 
делив  • действительные и мнимые части,  получим два  
алгебраических уравнения относительно коэффициентов  
«с и a j:

По № д ! |  ( с о )  « 1  СО W7 Ml (со)  =  1 — ТоОГ — А ■> IV д;/ ((О ) f  Аз (О IV му ((о ) I

a 0 W H i  (со) - f  н |  со IVд,‘, (со) = с о Т [ — Аг W  ы у (со) —  и з со И / д у ( с о ) .

Изменяя  СО ОТ (Omin ( ~ 0 , 2 )  ДО (Втдх ( ~ о к )  с некоторым 
шагом А со получаем для  ка ждо й частоты со», пару значений 
а с (сош) н А! (со»,). Расчет  приводится на Э В М  по пр ограмме 
«O BLUST»  для  6 —7 моментов времени полета.  Входными п а 
р ам етр ам и к программе являются  исходные д ан н ы е  из та бл .  5. 
П р о гр ам м а  позволяет  рассчитывать  об ласти  устойчивости для  
произвольного порядка  матричных уравне ний (4.7) ,  в частности 
с учетом подвижности жидкости в баках .  О б ла с т и  устойчиво
сти строятся на одном листе в ко орд ината х  а а 0 (рис. 27).

Из  общей для всех моментов полета  области  устойчивости 
выбирается  рабочая  точка (Р Г )  а в т о м а т а  стаби ли зац ии,  т. е. 
пара'  передаточных чисел а0 и a t . При  этом Р Т  д о л ж н а  л е ж а т ь  
вдали  от границ общей области  устойчивости и правее  прямой,  
проходящей через начало  координат- и точку ( Т д т т , 1), где





Первое  требование обусловлено случа йным х а р акт еро м  
границ областей устойчивости,  второе — требов ани ем  фа но 
вого.  опережения АС на собственных част отах  ко лебаний  
топлива  со/.

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 И  
К К О Н С Т Р У К Ц И И  Л  А Д Л Я  О Б Е С П Е Ч Е Н И И  

. У С Т О ЙЧИ В О С Т И Д В И Ж Е Н И И

Известно,  что для  фазовой стабили зации  Л  А к а к  твердого  тела,  
а т а к ж е  гашения колебаний жидкости в бак ах ,  уровень  в ко то 
рых ниже центра масс и выше сечения х< в, а вто мат  с т а б и л и 
зации должен д ав ать  фазовое  опережение.  И з  этих со об ра ж е-
зации должен д ав а т ь  фазовое  опережение.  И з  этих с о о б р а ж е 
ний были определены коэффициенты уравнений АС. К о о р 
дината х 1в вычисляется но формуле  [11]:

I И).
(/■) *= А‘1М (I) -  {Г)-тХр(1)\  ' •

Гр аф ик л-] в (t) построен на рис. 28, там ж е  построены графи ки
Aj.h (/) =  Xi н (О И Н; ( /) .



О д н а к о  для  фазов ой стаб и л и за ц и я  жидкости в баках ,  где 
уровень  выше дд.и ( / ) ,  но ни же  лд„ ( /) ,  от АС требуется  ф а з о 
вое за па зд ы в а н и е .  Собс твенн ые  частоты колебаний жидкости 
во всех б ак а х  довольно близки  друг к другу,  и поэтому АС на 
всех этих частотах  будет д а в а т ь  фазовое  опережение.  В ре зу ль
тате без спе циальных конструктивных мероприятий полет ЛА 
с вы бра н ны м АС о к аж етс я  неустойчивым из-за раскачки ж и д 
кости в некоторых бак а х  ЛА.  Чтобы этого не произошло,  для 
баков,  где уровень  ж и дк ос ти  л е ж и т  в зоне запа зд ыван ия  
(см.рис .  28) ,  необходимо обеспечить амплитудную с т аб и л и з а 
цию или иск лючить  подвиж нос ть  жидкости вообще. Д ости га ет 
ся это с пом ощ ью следу ю щи х конструктивных меропри я
тий [12]:

1. Свободную поверхность жидкости в неонорожняющихсл 
на первой ступени полета б а к а х  за к р ы в а ю т  специальными пер
ф ор ир ова нн ы м и кр ыш ка ми ,  что исключает ее подвижность.

2. В о п орож ня ю щ ие ся  ба к и ставятся  продольные перего
родки (с пе рфораци ей )  на глубину зоны запа здывани я,  что 
приводит  к увеличению дем п фи ров ани я  и одновременно собст
венной частоты колебаний жи дкости.  При этом обеспечивается 
а мпл итудн ая ста б и л и з а ц и я .

На частоте первого тона мзгибных колебаний корпуса АС 
д о л ж е н  обеспечить ф азов ое  за па зд ыв ан ие .  При этом гнропрч- 
боры д о лж н ы  быть  установлены  как можно ближе к носику 
ЛА,  чтобы обеспечить  ф азо вое  запаздывание .  АС д ля  всех 
моментов времени полета с учетом разброса  динамических 
х а ра кт ерис тик  Л А  от изделия  к изделию.

4  5 . Р А С Ч Е Т  К В А З И  У С Т А Н О В И В Ш Е Ю С Я  

Р Е Ж И М А  П О П Е Т А . О Ц Е Н К А  Т Е Х НИЧЕС К ОМ  

У С Т О Й Ч И В О С Т И  Л  А

К в а зи ус тан ов нв ш ий ея  (или ква эи балансировочный)  режим 
полета Л А  соответствует  сл уча ю  медленного изменения лине й
ных н угловых скоростей д в иж ени я  при полете в струйном 
течении.

П р и н яв  в ур авнения х возмущенного  движен ия ( 4 1 )  — (4.3)
\ у  =  А Ь =  А б , =  0, получим алгебраич еские  уравнения квази- 
установивш егося  р е ж и м а  полета

Су» А в»  +  су. \  б г,,». =  с уу W y ; (4.12)

с ал А в »  +  с hi A 6iia, — с к у W  у ; (4.13)
Аб&» =  а0 A d a  +  QqX i/ w, (4.14)



где Л /./;;■ — квазибалансировочный нор мал ьн ый снос ЛА;
А б,; — квазибалансировочный угол т а н г а ж а ;

А б »К1— квазибалансировочный угол поворота N Д.
Из  уравнений (4.12) — (4.14) получаем

А б *  =  ~ C u - yi - W y ■■
Гы '-yi У

т А в а '  =  (Су у  W *  —  Cyi \ б ; ,  :r)/Cu-.\

А ут- =  (А баи’ — «о А б ) о -■, (4.15)
где IFu =  W sin 0 .

- Д л я  выбранных моментов времени полета по д ан н ы м  
т а б л . 5 рассчитываются  н строятся  к в а зи ба лачс и ровоч н ые  к р и 
вые (рис. 29).

По графику Аба. ( 0  определяется  мак с и м а л ь н ы й  угол п ово
рота УД в плоскости т а н г а ж а  (момент  /-,)

Ч'мнах — ft Л шах  : A 6ft и- (/) .
I

Так как в плоскости рыскания  ветер м ож ет  иметь направление ,  
перпендикулярное продольной оси Л А (11 Л  =  1F), то

б I ;п х х "  б Я ma x  /  bin 0  ( Л ; )  .

В качестве максимального угла поворота У Д  в плоскостях  
та нг аж а  и рыскания  назначается угол 6 :  max, т. е. 6m*x =  6i«n*x. 
Аналогично определяются  м акс им альн ые  значения  угла р ы с к а 
ния (время Л>) и бокового сноса Л А  (время /„)

Н'шах =  /сл max Aflu' ( 0  / s i n  0  (Л,);
t

Дтах =  кЛ max At/a- (/) / s in  0  (?„)•
/

Дал ее  проверяются  условия технической устойчивости не-
ьозмущенного движения ЛА в плоскостях т а н г а ж а  и р ы с 
кания:

б т а х  ^  бдогО ( 4 - 1 6 )

ф т э  х Г[* доп  . ( 4 . 1 / )

Дгпя х 'Д -  доп ■ ( 4 . 1 8 )

По статистике фДОп =  7... 10е, длоп =  2 0 0 . . .3 00  м.
Неравенство (4.16) выполняется  автоматически (см. разд .  3).  

Р еал и за ц и ю  условия (4.18) можно обеспечить  путем соответ
ствующего увеличения передаточного числа а2 (см. ф ор мул у  
(4.15)]. Если угол рыскания  превышает  допустимое  значение  
(4.17),  то необходимо еще больше увеличить  п л ощ адь  стабилн-
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заторов,  т. е. уменьшить степень статической- неустойчивости 
Л А  (повторный расчет-в  данной работе не прои зводится) .

В заключение необходимо сде лать  вывод о технической 
устойчивости или неустойчивости ЛА.
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